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RESUMEN

Hoy en dia la navegacion por GPS es una herramienta muy util para la humanidad,
mediante esta tecnologia las personas pueden desplazarse por lugares en los cuales no han
estado antes con cierto grado de precision. Algunos dispositivos de navegacion terrestre
incorporan mapas cargados previamente, lo que permite una mejor experiencia en
navegacion.

Como la mayoria de la tecnologia, el sistema GPS surgié como una idea de régimen militar
implementada por el departamento de defensa de Estados Unidos, pero con el pasar de los
afios se optd por permitir su uso a la comunidad civil para aplicaciones de posicionamiento,
navegacion, ubicacion de vehiculos, etc.

El posicionamiento por GPS se basa principalmente en la ubicacion de un punto sobre la
superficie terrestre por medio de un satélite transmisor y un receptor que se ubica por
medio del principio de Triangulacion.

Las unidades de medicion inercial o IMU (por sus siglas en inglés), son dispositivos que
miden aceleracion y orientacion, que implementados con algin procesador o sistema de
computos permiten crear un sistema de navegacion inercial o INS (por sus siglas en ingles).

El enfoque de esta investigacion es hacer un sistema de bajo costo que permita fusionar los
datos provenientes de los sistemas INS/GPS por medio de un filtro de Kalman, esto con la
finalidad de aprovechar las caracteristicas propias de cada sistema y mejorar la precision
del posicionamiento por GPS, logrando minimizar el error con hasta un 98%.

Mientras otros sistemas similares cuestan aproximadamente entre 1,300 y 3,500 délares
(26,104 pesos y 70,280 pesos, respectivamente), el sistema propuesto en esta investigacion
tiene un costo aproximado de 1,400 pesos (70 dolares).



ABSTRACT

Nowadays GPS navigation is a very useful tool for humanity. Using this technology people
can move in places, with some degree of accuracy, where they have not been there before.
Some devices incorporate land navigation maps preloaded, allowing a better navigation
experience.

Like most technology GPS system emerged as a military idea implemented by
the Department of Defense of the United States. Over the years they have allowed the civil
community its use for positioning, navigation, vehicle location, etc.

GPS positioning is mainly based on the location of a point on the earth's surface via a
satellite transmitter and a receiver. This point is located by the principle of triangulation.

Inertial measurement units or IMU, are devices that measure acceleration and orientation
using a processor or a computational system that allow anyone to create an inertial
navigation system or INS.

The focus of this research is to make a low cost system that allows the merge of data from
the IMU / GPS systems using a Kalman filter to take advantage of the characteristics of
each system and to improve the accuracy of GPS positioning, minimizing the error with up
to 98%.

Other similar systems have a cost approximate from 1,300 to 3,500 dollars; the system
proposed in this research has a cost approximately of 70 dollars.
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Capitulo 1

Introduccion

Desde tiempos remotos el hombre se preocupd por orientarse correctamente durante sus
travesias por tierra o mar para llegar a su destino sin extraviarse y después regresar al punto
de partida. Probablemente el método mas antiguo y primitivo que utiliz6 para no perderse
fue el de colocar piedras en el camino o hacer marcas en los arboles, de forma tal que le
permitieran regresar después al punto de partida guiandose sobre sus propias pisadas.

En los inicios de la navegacion de largas travesias, los marinos seguian siempre la linea de
la costa para no extraviarse en el mar. Los fenicios fueron los primeros navegantes que se
alejaron de las costas adentrdndose en el mar abierto con sus embarcaciones. Para no perder
el rumbo en las travesias por el Mar Mediterraneo en los viajes que hacian entre Egipto y la
isla de Creta se guiaban de dia por el Sol y de noche por la Estrella Polar.

A partir del siglo XII se comenzé a utilizar la brdjula o compas magnético para orientarse
en los viajes por mar. Por otra parte Cristobal Colon empled en 1942 un nuevo instrumento
inventado en aquella época como auxiliar en la navegacion: el astrolabio.

Figura 1.1 Astrolabio [49]

Este instrumento estaba compuesto por un disco metalico y un brazo movil, éste le sirvio
de ayuda para orientarse durante la travesia que le llevd al descubrimiento de América.
Afos después surgio el sextante, instrumento de navegacién mas preciso que el astrolabio,



pero que durante mucho tiempo estuvo limitado a determinar solamente la latitud, una de
las dos coordenadas necesarias para establecer un punto sobre la Tierra o en el mar.

1.1 Antecedentes y estado del arte

1.1.1 Antecedentes

En tiempos mas recientes dicha inquietud por conocer la ubicacion dio lugar a la creacion
de dispositivos que permitieran la navegacion y ubicacion de navios, vehiculos terrestres,
aeronaves, etc.

Los sistemas globales de posicionamiento por satélite 0 GNSS (por sus siglas en inglés)
[34], han sido una poderosa herramienta para conocer nuestra posicion en cualquier parte
de la superficie terrestre con cierto grado de precision segun sea el dispositivo que se
utilice.

El GPS [8,11,12,25,34] es uno de estos GNSS, dicho sistema nos permite conocer nuestra
ubicacion con un rango de 15 a 30 metros aproximadamente utilizando GPS comerciales,
esta precision es aceptable para las aplicaciones cotidianas donde no es necesaria una
precision mayor, pero existen casos en los que es necesario tener una mayor precision como
lo es la trayectoria de misiles, navegacion de vehiculos aéreos no tripuladas o UAV
(Unmanned Aerial Vehicle), localizacion de vehiculos de gran importancia, etc.

Figura 1.2 Satélite GNSS [50]



Dentro de los dispositivos que se utilizan actualmente en la navegacion estan las unidades
de medicion inercial [5,15,22] o IMU (Inertial Measurement Unit) que son dispositivos que
incorporan sensores como acelerdmetros, giroscopios, magnetometros, barometros entre
otros, para obtener informacion sobre la posicion, velocidad, aceleracién, orientacion,
altitud, etc.

Figura 1.3 Unidad de medicién inercial [51]

Un sistema de navegacion inercial [4, 8, 16] o INS (Inertial Navigation System), es el
encargado de procesar toda la informacion proveniente de la IMU y asi calcular la
orientacion y la posicién del vehiculo o aeronave que se desee utilizar [32].

1.1.2 Estado del arte:

Los primeros sistemas de navegacion auténoma [1] tuvieron sus inicios en la segunda
guerra mundial con las bombas alemanas V1 y V2 las cuales podian llegar a su destino a
mas de 200 km.

Estos sistemas son funcionales en diferentes sitios de la tierra como: tierra, aire, mar e
incluso bajo el agua. Un ejemplo de esto fue el submarino USS Nautilus, el cual cruzé bajo
el hielo y pasé por el polo norte en 1985.

Como se muestra en [10] existen sistemas de control de orientacion de tipo inercial para
posicionar correctamente los satélites y naves.

Todos estos dispositivos pueden funcionar de manera conjunta para mejorar la precision de
todo el sistema en si, lo que lleva a un mayor desempefio en las aplicaciones donde se
requiera una mayor precision, lo que aumenta considerablemente el campo de aplicacion de
sistemas de este tipo.



Algunas de las aplicaciones de este tipo de sistemas son las siguientes:
*Navegacion

*Geolocalizacion

*Trayectoria de misiles

*Control de trayectoria y estabilidad de Drones

*Sistemas de alarma antirrobo

*Localizacion de Personas

Como se observa existen diferentes campos de aplicacién para este tipo de sistemas en los
cuales segun sea la necesidad sera la precision requerida. Pero como la mayoria de los
dispositivos electronicos de bajo costo no son muy precisos existen gran cantidad de errores
que afectan individualmente a cada sensor y en conjunto al sistema completo.

Los acelerémetros y giroscopios incorporados en las IMU acumulan errores con el paso del
tiempo, lo que implica una desventaja en la aplicacion de dichos sensores.

Por su parte los GPS también tienen errores que afectan su precision como lo son la
sincronizacién de los relojes atomicos de los satélites con los relojes de los receptores GPS,
los errores por la iondsfera o los errores por rebote de la sefial. Estos errores del GPS no
son acumulativos aungue si son considerables.

Debido a la naturaleza de cada sensor de la IMU con la del GPS es posible fusionar la
informacién de ambos [28], para lograr una mayor precision lo que significa convertir lo
que se puede considerar como desventaja en una ventaja para nosotros.

Sin embargo la fusion de estos datos no es sencilla, existen diversos factores que deben
tomarse en cuenta para realizar dicha tarea, como lo son el tipo de ruido que afecta a los
sensores, los sistemas de coordenadas en que miden dichos sensores, y como aprovechar la
naturaleza de sus mediciones para lograr una mejora conjunta en el desempefio del sistema.

Dicha fusién se conoce como integracion GPS/IMU ya que permite fusionar la informacion
de cada uno de estos sistemas para lograr aumentar la precision, en este caso del GPS.

Para lograr esta integracion anteriormente mencionada haremos usos de un tipo particular
de filtro llamado: Filtro de Kalman [15, 21, 25, 36].

El Filtro de Kalman es un algoritmo que permite conocer el estado oculto (no medible) de
un sistema lineal, ademas funciona cuando el sistema estd sometido a ruido blanco aditivo.



Ya que el Filtro de Kalman es un algoritmo recursivo, este puede correr en tiempo real
usando unicamente las mediciones de entrada actuales, el estado calculado previamente y
su matriz de incertidumbre, no requiere alguna otra informacién pasada adicional.

1.2 Planteamiento del problema y justificacion

1.2.1 Planteamiento del problema

La mayoria de las aplicaciones civiles de navegacion GPS no requieren demasiada
precision, sin embargo, existen otras en las cuales es de vital importancia tener una buena
precision de la posicion como lo es en control de vuelo y estabilidad de drones, orientacion
de aeroplanos, control de misiles, navegacion terrestre confiable, entre otras.

En la actualidad existen dispositivos GPS comerciales que permiten una precision de
metros y otros que permiten una precision hasta de centimetros, como lo son los GPS
diferenciales, pero el inconveniente con estos dispositivos es que son muy costosos, ademas
de que no permiten incorporar algin otro tipo de sensor o modificaciéon al hardware y
software.

1.2.2 Justificacion

Se puede justificar la relevancia de esta investigacién mediante la implementacién de un
sistema de navegaciéon a bajo costo que incorpore un GPS y sensores inerciales de bajo
costo que permitan mejorar la precision del GPS con la ventaja de que dicho sistema sera
robusto ya que permitira modificar el hardware y software segun sea la necesidad. Ademas
de que se podra iniciar una linea de investigacion en este ambito lo que permitira en un
futuro el desarrollo de tecnologia propia.

1.3 Hipotesis

Con base en la informacion anterior y lo mostrado en [19], la hipotesis de esta tesis es que
estas herramientas en conjunto pueden ser utilizadas para lograr mejorar la precision del
sistema GPS y con ello disminuir el error de dicho sistema. Esto permitira al usuario tener
una mayor precisién de la posicion del moévil a un costo menor que los sistemas
comerciales.



1.4 Objetivos

1.4.1 Objetivo general

El objetivo general es por tanto, implementar un algoritmo de fusion de datos IMU/GPS
mediante un filtro kalman con informacion proveniente de un entorno real mediante la
incorporacion de un sistema prototipo de adquisicion de datos.

1.4.2 Objetivos especificos

e Estudiar los tipos de sensores necesarios a incorporar a un GPS para poder realizar
la fusion de datos.

e Estudiar las diferentes maneras de incorporar una IMU a un vehiculo aéreo o
terrestre.

e Elegir la plataforma de programacion para la adquisicion de datos y para el
procesamiento del algoritmo.

e Analizar arquitecturas de fusion de datos de sistemas IMU/GPS o similares.

e Estudiar los tipos de filtro de kalman y sus caracteristicas para elegir el mejor para
nuestra necesidad.

e Realizar la prueba de campo con el algoritmo propuesto y comprobar su
funcionamiento.

La estructura de esta tesis sera la siguiente:

En el capitulo 2 se muestran los conceptos de orientacién y las distintas maneras de
representarlas, sistemas de referencia, sistemas de coordenadas UTM y WGS84. En el
capitulo 3 se tratara lo referente a la navegacion inercial, los sensores necesarios para dicha
navegacion asi como la configuracion de plataformas existentes. En el capitulo 4 se tratara
lo relacionado a los sistemas de posicionamiento global y su funcionamiento, asi como los
diferentes tipos de GPS. En el capitulo 5 se abordara lo relacionado al filtro de kalman asi
como su estructura, tipos y maneras de implementarlo. En el capitulo 6 se enfoca a la
implementacién del algoritmo para la adquisicion y fusién de datos GPS/IMU mediante
filtro de kalman. EIl capitulo 7 muestra la implementacion del algoritmo en una prueba
simulada para verificar el funcionamiento. El capitulo 8 muestra pruebas reales y los
resultados de este trabajo. Por ultimo en el capitulo 9 se muestran las conclusiones
obtenidas de este trabajo.



Capitulo 2

Orientacion

Desde tiempos remotos la navegacion maritima fue uno de los medios de transporte y
comercio mas importantes de su tiempo, ya que por medio de estos se podia transportar
personas, alimentos, entre otras cosas.

Para poder llegar a sus destinos dichas embarcaciones necesitaban conocer en qué parte se
encontraban y hacia qué direccion continuar. Entonces, para resolver estas problematicas
existieron diversos métodos para poder navegar en direccion correcta, como:

Navegacion Astronémica

Para este tipo de navegacion se utiliza como referencia la posicion de las estrellas y cuerpos
celestes, era necesario conocer la altura angular observada de los astros sobre el horizonte,
que se media con un sextante.

Figura 2.1 Navegacion astronomica [52].



Navegacion costera

La navegacion costera tenia como finalidad conocer tu ubicacién mediante la observacion
de puntos visibles de las costas como lo son faros, bollas, etc.

Figura 2.2 Faro costero [53]

Con la invencion de las aeronaves se expandid la manera en que se transportod el ser
humano, logrando avanzar una mayor distancia en menor tiempo. Pero aun en la
navegacion aérea habia la necesidad de conocer la posicion de dicha aeronave. Una
alternativa a esto fue el uso del radar.

El radar

Es un sistema que usa ondas electromagnéticas para medir distancia, direccion y velocidad
de objetos estaticos o0 mdviles como aeronaves, barcos, vehiculos motorizados. El radar
emite un impulso de radio, que se refleja en el objetivo y se recibe en la misma posicion de
emisor. A partir de este “eco” es posible conocer la informacién de posicion y velocidad.

Figura 2.3 Radar [54]



Dentro de los sistemas de navegacion se encuentra el Sistema de Navegacion Inercial o INS
por sus siglas en inglés.

Un sistema INS permite conocer la posicion, velocidad y orientacién de un objeto en
movimiento, dicho sistema mide esta informacion mediante la incorporacién de una Unidad
de Medicion Inercial o IMU por sus siglas en inglés, esta IMU obtiene las mediciones
deseadas mediante la incorporacion de diversos sensores como acelerémetros, giroscopios,
barémetros, magnetometros, etc.

El sistema INS calcula velocidad, posicion y orientacion del objeto mediante las
mediciones que proporciona la IMU.

Con la llegada de la era espacial surgieron nuevas ideas para la localizacion de un objeto en
el globo terrestre debido al mayor alcance que ofrecian los satélites al orbitar la tierra.

Actualmente uno de los sistemas mas utilizados para conocer la posicion de un objeto fijo o
movil, es el sistema de posicionamiento global o GPS por sus siglas en ingles.

Por medio de un GPS es posible conocer, con cierto grado de precision, la posicion de un
objeto en el planeta y asi utilizar dicha informacién para la aplicacion que se desee. Como
por ejemplo controlar la direccion de un misil, conocer la ruta que toma algun medio de
transporte, conocer la ubicacion de un vehiculo robado, incluso el rastreo de personas.

Para explicar de una manera mas clara estos conceptos de navegacion y orientacion hay que
establecer ciertos puntos.

2.1 Sistemas de Referencia

Un sistema de referencia es un sistema de coordenadas que permite localizar una posicion
cualquiera en un espacio dimensional. Como se muestra en [3, 5, 7, 11, 13], existen
diferentes sistemas de referencia que pueden usarse segln sea la aplicacién deseada.

Sistema de Referencia Inercial

Los sistemas de referencia inerciales no estan acelerados, y se mueven en forma rectilinea y
uniforme entre ellos. La terna Inercial se encuentra centrada en la tierra y no esta sometida
a rotacion alguna. El eje X tiene la direccién del equinoccio vernal y el eje Z coincide con e
eje de rotacion de la tierra, mientras que el eje Y completa la terna de manera que sea
ortogonal. La posicion de un punto se expresa como un vector de coordenadas [xi yt zi]
donde el superindice i indica la terna inercial.
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Sistema de Referencia ECI (Earth Centered Inertial)

Este sistema de referencia tiene su origen en el centro de masa de la tierra y se mueve con
el planeta por lo que idealmente no rota respecto al espacio inercial (fijo con respecto a las
estrellas), sin embargo si se acelera con respecto al espacio inercial ya que se mueve con la
Tierra, como la tierra rota y se mueve alrededor del sol, el sistema de referencia inercial es
como un observador fijo en la tierra que rota a una velocidad que es la combinacion de la
velocidad de la tierra (Q) y la posicion de la tierra alrededor del sol. El eje z coincide con el
eje de rotacion de la tierra y los ejes x y y se encuentran en el plano ecuatorial de la tierra
donde el eje x apunta a una estrella llamada equinoccio vernal.

Sistema de Referencia ECEF (Earth-Centered-Earth-fixed)

El sistema de referencia ECEF esta centrado en la tierra y fijo a ella, donde el eje z coincide
con el eje de rotacion de la tierra, el eje x coincide siempre con el meridiano de Greenwich
a la altura del ecuador, y el eje y completa la terna de manera que sea ortogonal. Debido a
la rotacion que experimenta este sistema, no es inercial, lo que dara lugar a fuerzas ficticias
actuando sobre un movimiento dado. Similarmente que en el sistema de referencia inercial,
la posicién y velocidad en el sistema de referencia ECEF se representaran como [x€ y¢ z€]

y [v¢ v¢ v¢ |, respectivamente.

=7 Vector velocidad
Q‘e angular de la Tierra

Meridiano  de P
Greenwich
\
Plano \
Ecuatorial _l
- A
P - — -~
a . e

Figura 2.4 Sistema de referencia ECI y ECEF [55]
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Sistema de referencia de Navegacion (n-frame)

Este sistema de referencia también se le conoce como NED (North, East, Down) ya que sus
ejes apuntan a dichas direcciones, se denominan a los ejes de navegacién como x,, al que
apunta al norte, y, al que apunta al este y z, al que apunta hacia abajo, teniendo como
origen la localizacion del sistema de navegacion, como se observa en la figura (2.5).

Greenwich
Meridian®ss.

Local
Meridian

-
Lo

Inertial
Reference
Meridian®,

Figura 2.5 Sistema de referencia de navegacion [56]

Sistema de Referencia de Body (b-frame)

Es el sistema de referencia del mévil en cuestion cuyo origen es el del sistema de referencia
del sensor, el eje Z alineado a la elipsoidal normal en un punto en direccion hacia abajo, el
eje X en direccion del movimiento del vehiculo, el eje Y apuntando a la derecha y
completando un marco ortogonal.

center of gravity

Figura 2.6 Sistema de referencia body [57]
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2.2 Sistemas de coordenadas UTM Y WGS84

UTM (Universal Transverse Mercator)

Las coordenadas UTM [37] parten de la idea de considerar un esferoide de referencia
aproximado al nivel del mar a partir de la proyeccion cilindrica. La tierra es dividida
siempre por meridianos, en segmentos de seis grados formando un total de 60, a estos se les
Ilama zonas. La numeracion de estas zonas es partiendo desde el antemeridiano, de cero
hasta 60 de oeste a este.

Los segmentos que generan los paralelos van desde el 84 S hasta el 80 N, y se enumeran
con letras que van desde la C hasta la X (se excluyen la “I” y la “O”), cada segmento tiene
8 grados de latitud, excepto el X que tiene 12 grados.
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849 oDoooo DD DO~ v 7 r— o o — NN NNMNM MO Moo Mo <t <t < < <t <+ < =t U0 W0 U3 LD LD LD D LD WD D
= = l - ] - -l-’ - L
720 uEEE. L S L4 X
e 4 ] it = é _.£ 5 I y‘ o P =AW
- ol gl o H _.-"’V
56° - x
48° =t k L AREANGY jl. | U]
4g° ] =dEGE: " HEF, alfs T
320 k! .4 =g el S 2 3
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Figura 2.7 Usos y zonas UTM [58]
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WGS84 (World Geodetic System)

El WGS84 [38, 39] es un sistema de coordenadas geograficas mundial que permite
localizar cualquier punto de la Tierra (sin necesitar otro de referencia) por medio de tres
unidades dadas. WGS84 son las siglas en inglés de World Geodetic System 84 (que
significa Sistema Geodésico Mundial 1984).

El Sistema Geodésico Mundial es un estandar para su uso en la cartografia, geodesia y
navegacion. Cuenta con un estandar de coordenadas de la Tierra, un estandar de referencia
de la superficie esférica (el dato o elipsoide de referencia) para los datos de altitud primas,
y una superficie equipotencial gravitacional (el geoide) que define el nivel del mar nominal.
El origen de coordenadas de WGS 84 esta destinado a ser ubicado en el centro de la masa
de la Tierra.

Este sistema toma en cuenta a la tierra como un elipsoide con un semieje mayor
a = 6378137 m y un semieje menor b = 6356752.3142 m.

The Geoid
(Mean Sea level)

Local Datum
(best fits on a Local Area)

Global Datum (e.g., WGS84)
(best fit globally)

Figura 2.8 Elipsoide global WGS84 [59]

Como se muestra en [23, 33], existen distintas maneras de representar la orientacion de un
objeto, dichas representaciones se muestran a continuacion.
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2.3 Angulos de Euler

Los angulos de Euler [5, 11, 25, 43] constituyen un conjunto de tres coordenadas angulares
que sirven para especificar la orientacion de un sistema de referencia de ejes ortogonales,
normalmente movil, respecto a otro sistema de referencia de ejes ortogonales normalmente
fijos.

Dados dos sistemas de coordenadas x;,y;,2; Y X3, Vs, Z, CON Origen comun, es posible

especificar la posicion de un sistema en términos del otro usando tres dngulos @ (eje x), 6
(ejey), y ¥ (eje z). Dichos angulos son llamados Roll, Pitch, y Yaw respectivamente.

Figura 2.9 Sentido de rotacién angulos de Euler [60]

2.4 Matriz de Rotacion

Segun sea el eje sobre el que se desea rotar un objeto, existen tres matrices de rotacion [5]:

Para rotar en el eje X tenemos la siguiente matriz:

1 0 0
0 cos® -—sind
0 sin® cosd

R, = (2.4.1)



https://es.wikipedia.org/wiki/Sistema_de_referencia
https://es.wikipedia.org/wiki/Sistema_de_coordenadas
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Para rotar en el eje Y tenemos la siguiente matriz:

cos@ 0 sind
R,=] 0 1 0 (2.4.2)
—sin@ 0 cos0O
Para rotar en el eje Z tenemos la siguiente matriz:
cos¥Y —sin¥ 0
R, =|sin¥ cos¥ 0 (2.4.3)
0 0 1

Pueden realizarse diferentes combinaciones con estas rotaciones segln sea la necesidad,
debido a esto puede representarse una rotacion en 3D mediante una matriz de cosenos
directores [11, 43, 44, 45] o DCM por sus siglas en inglés. Debe tomarse en cuenta que el
orden de las rotaciones si afecta, debido a que segln sea la combinacion de rotaciones sera
la orientacion final, no es lo mismo hacer una rotacion X,Y,Z que una X,ZY. La
multiplicacion en dichas matrices de rotacion en cada eje no es conmutativa.

cosOcos¥ cosOsin¥ —sinb
DCM = |sin®sinBcos¥ — sinWcos® sindsinOsin¥ + cos®cos¥ sindcosO | (2.4.4)
sinBcosWcos® + sindsin¥W sinWsinBcos® — cosWsin® cosPcosO

La Matriz de Cosenos Directores DCM es una matriz de 3x3 donde cada fila corresponde a
los vectores unitarios del sistema de referencia rotado en el sistema de referencia fijo, es
decir, los cosenos de los angulos formados por cada eje del sistema rotado con los ejes del
sistema fijo.

Y a la inversa cada columna corresponde a las componentes de los vectores unitarios del
sistema fijo en el sistema rotado.
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De la matriz DCM es posible obtener los angulos de Euler [24,45] mediante la siguiente
expresion:

Tex Txy Txz
DCM = |Tyx Tyy Tyz
Tzx Tzy T2z

cosOcos¥ cosOsin¥ —sinb
= |sin®sinOcos¥ — sinWcos® sin®sinOsin¥ + cos®cos¥ sindcosd| (2.4.5)
sinBcosWcos® + sin®sin¥ sin¥sinBcos® — cosWsin® cosPcosO

® = cos 1(—ry) (2.4.6)
0 = tan™" (rgy/Tz;) (2.4.7)
W = tan (15 /Tyx) (2.4.8)

Propiedades de la DCM

La matriz DCM tiene la propiedad de que permite transformar cualquier vector del sistema
fijo al sistema rotado mediante una multiplicacion.

Siv=(xyz)
Entonces v = DCM * v

En sentido contrario, se pueden transformar vectores del sistema rotado al sistema fijo
multiplicandolos por la matriz transpuesta de la DCM.

Al ser una matriz ortogonal, la DCM tiene la propiedad de que la inversa de la matriz es
igual a la transpuesta, esto es:

DCM~! = DCMT (2.4.9)

Debido a que es ortogonal, la DCM tiene médulo 1, esto es:

Det(DCM) = 1 (2.4.10)
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2.5 Cuaterniones

Los cuaterniones fueron descubiertos por William Rowan Hamilton en 1843 [42], son una
extension de los nimeros reales, similar a la de los nameros complejos. Mientras que los
numeros complejos son una extension de los reales por la adicion de la unidad imaginaria i,
tal que i2=-1, los cuaterniones son una extension generada de manera analoga afiadiendo
las unidades imaginarias: i, j y k a los nimeros reales y tal que i? = j2 = k2 =-1

Un cuaternién tiene la forma:
q=a+ai+ayj+azk (2.5.1)
Donde:

a,aq,a a; €IR

A su vez, "a" es la parte real o escalar, mientras que “aqi + a,j + azk” se denomina parte
imaginaria o vectorial.

Propiedades de los cuaterniones:

Los cuaterniones tienen ciertas caracteristicas [40, 41, 42], las cuales se mencionan a
continuacion:

Cuaternion nulo:
Es aquel en el que: a=a,=a,=a3=0
Cuaternion Conjugado:

Dado el Cuaternion q = a + a,i + a,j + ask, su cuaternion conjugado esq = a — a,i —
azj - a3k

Cuaternion Opuesto:

Dado un cuaternién q = a + a4i + a,j + ask, su cuaternion opuesto es —q = a — a;i —
a,j — azk
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Valor Absoluto o Norma de un cuaternion:

Dado el cuaternion q = a + a4i + a,j + ask, se define su norma o valor absoluto como:

Iql =\/a2+af+a§+a§ (2.5.2)

Normalizacion de un Cuaternion:

Dado un Cuaternion cuya norma no sea igual a uno podemos normalizarlo definiendo un
nuevo cuaternion, asociado al primero, realizando la siguiente operacion:

a1 =177 (2.5.3)

Inverso de un Cuaternion:

Dado un Cuaternion g, definimos el cuaternién inverso, que designaremos como g~ como:

g l=— (2.5.4)
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Cuaternion Unitario:

Es aquel cuaternién cuya norma o valor absoluto es uno.

lql =1 (2.5.5)

La importancia de los cuaterniones unitarios reside en que a través de ellos se pueden
representar rotaciones en tres dimensiones de manera muy sencilla. Si g es un cuaternion
unitario, éste puede pensarse como una esfera de radio 1 en el espacio 4D. Y podemos
representar una rotacion en el espacio 4D, en donde (a4, a,, a3) son las componentes de

cualquier eje arbitrario y "a" el angulo de rotacion [17].

q = cos E] + (nyi + nyj + nzk)sin E] (2.5.6)
Angulo Eje

La rotacion de un vector "r" € R3 un angulo 0 alrededor de un vector unitario "u" € R3
puede ser calculado como:

T ' =q*7*q (2.5.7)
Donde:
q es el cuaternion conjugado de g

La rotacion inversa puede ser obtenida manipulando la expresion anterior de la siguiente
manera:

(2.5.8)

=i
Il

Q|
*

|
*
L)
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Relacion entre DCM y Cuaterniones

Un cuaternion unitario puede expresarse en forma de una Matriz de Cosenos Directores
[44], de la siguiente manera:

(gt +q5—q5—4; 2(9293 — 9194) 2(9294 + 9193)
DCM =| 2(q293 +q194) (@F+q5—4d5—q5)  2(q394 — 4192) (2.5.9)
2(4294 — G193) 209394 + 192)  (@Z+ 95— 45 —q3)

Comportamiento en el Tiempo de un Cuaternion Unitario

La evolucion de un cuaternion unitario variante en el tiempo con una velocidad angular
w(t) = (wl(t) w, (t) w3(t))T estd dada por la siguiente ecuacion diferencial [9, 41]:

dq_

1
S =AW (2.5.10)

Donde: w es el vector de velocidad angular.

La ecuacion anterior puede ser escrita en la forma:

dq
i F,(w) *q (2.5.11)
Donde:
0 —-w —-wy, —w;
1wy 0 Wi —W,
F(w) = 2lw, —w; 0 Wy (2.5.12)
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Capitulo 3

Navegacion Inercial

La navegacion Inercial [1,46] es una técnica de navegacion autonoma en donde las
mediciones obtenidas de sensores como acelerdmetros y giroscopios son usadas para trazar
la posicion y orientacion de un objeto respecto a un punto, orientacion y velocidad
conocidos.

Los dispositivos que incorporan dichos sensores son llamados Unidades De Medicion
Inercial o IMU por sus siglas en inglés, éstos contienen cominmente tres giroscopios
ortogonales y tres acelerébmetros ortogonales, midiendo velocidad angular y aceleracién
lineal respectivamente.

La navegacion inercial es usada en un amplio rango de aplicaciones como la navegacion de
una aeronave, navegacion tactica y estratégica de misiles, submarinos y navios.

Recientemente con creacion de los sensores Electro-Mecanicos Micro-Manufacturados [27]
0 MEMS por sus siglas en ingles, la mejora de dichos dispositivos ha facilitado su uso en
muchas mas areas como la captura de movimiento en humanos y animales, debido a su
pequefio tamafio y bajo costo.

3.1 1IMU

La Unidad de Medicion Inercial es la encargada de medir la velocidad angular y
aceleracion lineal de un objeto mediante la incorporacion de sensores como acelerometros y
giroscopios, aungue también pueden incorporarse otros sensores como lo son los
magnetdémetros, barometros, etc.

La IMU envia los datos medidos por los sensores al Sistema de Navegacion Inercial o INS
por sus siglas en inglés, y éste a su vez se encarga de procesar los datos medidos por la
IMU para calcular velocidad, posicién y orientacidn del objeto de interés.
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Figura 3.1 IMU modelo MPUG6050 [51]

3.1.1 Configuraciones de plataformas IMU

Las plataformas de las IMU [27] son la manera en que ésta se sujeta al objeto de interés,
permitiendo asi diferentes maneras de obtener medidas de los sensores segun el sistema de
referencia que se utilice.

Existen basicamente dos configuraciones de plataformas, la Gimbal y la Strapdown.

Gimbal

En el caso de la plataforma gimbal, dicha plataforma esta aislada del cuerpo u objeto de
interés, haciendo que la IMU mantenga una orientacion fija en un sistema de referencia
inercial. Un inconveniente con las plataformas es el efecto gimbal-lock que sucede cuando
dos de los ejes del gimbal apuntan en la misma direccion.

Torque
motors

Gyroscopes

Stable

platform

Gimbals(\‘

Angle
pick-offs

Figura 3.2 Plataforma tipo gimbal [61]
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Segun sea la configuracion de la plataforma sera la configuracion del algoritmo del sistema
INS para calcular la orientacién, posicion y velocidad.

A continuacion se muestra un diagrama del algoritmo INS para la plataforma Gimbal.

Gimbal angular

s .
pickoff signals » Orientation
Initial Initial
Velacity Position
: Correct for -
ACCE'”:”:;T; ! ravit ’ * ——» Position
’ & y Global Velocity
Accel

Figura 3.3 Diagrama de algoritmo INS para plataforma gimbal [61]

Strapdown

Las plataformas Strapdown, por su parte, estan sujetas directamente a la estructura del
objeto lo que significa que no tiene una orientacion fija como en el caso anterior, lo que
significa que segln sea el comportamiento del objeto serd el comportamiento de la IMU, en
este caso al tener una ausencia de orientacion fija, es necesario utilizar combinadamente los
acelerémetros y giroscopios para calcular la orientacién actual del objeto en los instantes de
tiempo deseados.

SENSOR CLUSTER OF
3 ACCELEROMETERS
3 CYROSCOPES

Lateral axis

Pitch

Longitudinal axis

Vertical axis
Roll

MOUNTED ON COMMON
RIGID BASE ATTACHED
TO HOST VEHICLE

z

Figura 3.4 Arreglo de acelerometros y Figura 3.5 Orientacidn de los ejes de la plataforma strapdown [62]
giroscopios strapdown [63]
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Habiendo dicho lo anterior, es l6gico pensar que los calculos que deben realizarse para una
plataforma strapdown tienen un poco més de complejidad al carecer de una orientacion fija
respecto a un sistema re referencia inercial.

A continuacion se muestra el diagrama para el algoritmo INS de una plataforma Strapdown.

Rate-gyroscope
signals

» Orientation

Initial Initial
Velocity Position
Project
i T r
Accelerometer accelerations , Correct fo , , Position
signals onto global gravity Clobal Velocity
axes Accel

Figura 3.6 Diagrama de algoritmo INS para plataforma strapdown [61]

3.1.2 Sensores IMU

Acelerémetro

Se denomina acelerdmetro a cualquier instrumento destinado a medir aceleraciones [27].
Esto no es necesariamente la misma que la aceleracion de coordenadas (cambio de la
velocidad del dispositivo en el espacio), sino que es el tipo de aceleracion asociada con el
fendmeno de peso experimentado por una masa de prueba que se encuentra en el marco de
referencia del dispositivo.

El acelerémetro puede dar valores diferentes segun donde se encuentre ubicado, por
ejemplo, el dispositivo puede dar un valor mientras se encuentra sobre el suelo, pero puede
dar un valor cero si se encuentra en caida libre, debido a el sistema de referencia en el que
se encuentre.

Por lo general los acelerometros no miden puramente la aceleracion de un cuerpo, sino que
ésta lleva inmersa la aceleracion de la gravedad [48]. Esto es:


https://es.wikipedia.org/wiki/Instrumento_de_medici%C3%B3n
https://es.wikipedia.org/wiki/Aceleraci%C3%B3n

25

2
L f+yg 3.0)

de2
Donde:
f = Fuerza especifica medida por el acelerémetro.
g = Aceleracion de la gravedad.

R =Vector posicion en coordenadas inerciales.

Tipos de acelerémetros:

Mecanicos:

Los acelerometros mecanicos consisten en una masa suspendida por un resorte. El
desplazamiento de la masa produce una sefial que es proporcional a la fuerza F actuando en
la masa en la direccion del eje de entrada, después se utiliza la segunda ley de Newton
F = m * a para calcular la aceleracion que se esta ejerciendo sobre el dispositivo.

Aceleraciéu] l Caja
l * " Cerrada

Resorte =

Caida ™) 0
Llibl'e _: o I
Posicion de la masa\ “|'" B Aceleracion
en reposo sobre la =y - / indicada

&

superficie de la ?el._.fﬁgu —f/— Escala

Tierra o debida a una
aceleracion vertical.

Figura 3.7 Estructura de un acelerémetro mecanico [64]
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De Estado Solido:

Dentro de este tipo de acelerdbmetros se encuentran varios sub-grupos, como son los
vibratorios, de silicon y cuarzo, entre otros. En estos la aceleracion es medida por la
variacion en la frecuencia de resonancia de vigas en contacto con una masa testigo y no a
través del desplazamiento de la misma.

Microvigas Sensado de

Temperatura

Segmento de
Silicona

Flexores Eje Sensible

Microvigas
sobre
Flexores

Tapa

Soportes

Masa Testigo

Agujeros
Figura 3.8 Estructura de un acelerémetro tipo vibratorio [74]

Acelerometros MEMS

Los acelerémetros Micro-Maquinados, usan los mismos principios de funcionamiento que
los acelerdmetros mecéanicos y de estado so6lido, con la ventaja de que su tamafio y costo de
fabricacion son mucho menores.

Figura 3.9 Acelerémetro modelo adxI345 [65]
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Giroscopio

El giroscopio es un dispositivo que mide velocidad angular o &ngulo de rotacién respecto a
un sistema inercial. El principio de funcionamiento del giroscopio esta basado en la
conservacion del momento angular.

Cuando un objeto gira alrededor de un eje se obtiene lo que se conoce como velocidad
angular. Una rueda que gira puede ser medida en revoluciones por segundo (RPM) o grados
por segundo (°/s) como se muestra en la siguiente figura.

Axis of Rotation :

Figura 3.10 Momento angular [66]

Los giroscopios comerciales de 3 ejes suelen tener la siguiente orientacion de sus ejes como
se muestra en la siguiente figura:

+x@ N

Figura 3.11 Orientacion ejes del giroscopio [66]
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Un giroscopio de 3 ejes, similar a la que se muestra arriba en la imagen (ITG-3200), puede
medir la rotacion en torno a tres ejes X, Y, y Z respectivamente, el sentido de giro indica la
orientacion del eje segun la regla de la mano derecha.

Tipos de Giroscopios:

Giroscopios Mecanicos:

Un giroscopio convencional consiste en una rueda girando montada en dos gimbals que le
permiten rotar en todos los tres ejes como se muestra en la figura (3.12). Un efecto de la
conservacion de momento angular es que la rueda que estéd girando resistird cambios en la
orientacion. Por lo tanto cuando un giroscopio mecanico esta sujeto a una rotacion la rueda
permanecera en una orientacion global constante y los angulos entre los gimbals adyacentes
cambiardn. Para medir la orientacion del dispositivo los angulos entre los gimbals
adyacentes pueden ser leidos usando un medidor de angulo. Cabe mencionar que los
giroscopios convencionales miden orientacion.

C

i)
i
Gimbals ™

Angle
pick-offs

Figura 3.12 Estructura giroscopio mecénico [61]
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Giroscopios 6pticos:

Los giroscopios de fibra dptica o FOG por sus siglas en inglés usan la interferencia de la
luz para medir la velocidad angular. Un giroscopio FOG consiste en un rollo de fibra
Optica. Para medir la rotacion, dos haz de luz son disparados en el rollo de fibra dptica en
direcciones opuestas. Si el sensor es sometido a una rotacion entonces el haz viaja en contra
de la rotacion como se muestra en la figura (3.13).

Beam Entry Point

Figura 3.13 Funcionamiento giroscopio éptico [61]

Giroscopios MEMS:

Después de afios de disefio, giroscopios mecanicos y Opticos aun tienen gran cantidad de
componentes y requerimientos de partes con tolerancias de alta precision e intrincadas
técnicas de ensamble. Como resultado siguen siendo costosos.

En contraste, los sensores MEMS construidos de silicon bajo técnicas de micro maquinado
tienen baja cantidad de componentes y son relativamente baratos de construir.

Los Giroscopios MEMS hacen uso de del efecto de coriolis, que se mantiene en un sistema
de referencia rotando a una velocidad angular w, una masa moviéndose m con velocidad v
experimentando una fuerza, esto es:

F.=-2m(w X v) (3.2
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Los giroscopios MEMS contienen elementos vibratorios para medir el efecto de coriolis.

Existen muchas geometrias de estos elementos, la mas simple consiste en una sola masa
que esta colocada de manera que vibre conforme al eje de movimiento como se ve en la
figura (3.14). Cuando el giroscopio es rotado, una segunda vibracion es inducida a lo largo
del eje perpendicular medido debido a la fuerza de coriolis. La velocidad angular puede ser
calculada midiendo esta rotacion secundaria.

Sense Axis

re
}\ Dirive Axis

Figura 3.14 Estructura giroscopio MEMS [61]
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Capitulo 4

Navegacion GPS

Un sistema global de navegacion por satélite o GNSS, por sus siglas en inglés, es una
constelacion de satélites que transmite rangos de sefiales utilizados para el posicionamiento
y localizacion en cualquier parte del globo terrestre.

El sistema de posicionamiento global o GPS cuyo nombre correcto es NAVSTAR-GPS
[8,11], es un sistema global de navegacion por satélite que permite determinar en todo el
mundo la posicion de un objeto, persona, vehiculo o nave. Fue desarrollado por el
departamento de defensa de los Estados Unidos de América con fines militares.

El sistema GPS fue declarado completamente operativo el 27 de abril de 1995 y funciona
mediante una red de 27 satélites (24 operativos y 3 de respaldo) distribuidos en 6 6rbitas
con 4 satélites a 20200 km que dan vuelta a la tierra cada 12 horas.

Los receptores GPS maés sencillos estan preparados para determinar con un margen de error
la latitud, longitud y altura desde cualquier punto de la tierra donde nos encontremos
situados. Otros mas completos muestran también el punto donde hemos estado e incluso
trazan de forma visual sobre un mapa la trayectoria por la cual hemos estado.

El funcionamiento del sistema GPS se basa también, al igual que los sistemas electronicos
antiguos de navegacion, en el principio matematico de la triangulacion. Por tanto, para
calcular la posicién de un punto sera necesario que el receptor GPS determine con exactitud
la distancia que lo separa de los satélites.

Ademas del sistema de posicionamiento global GPS, existen otros sistemas globales de
navegacion por satelite (GNSS) como son lo son el sistema GLONASS que se encuentra en
operacion y el sistema GALILEO que se encuentra en desarrollo.

GLONASS

Una alternativa al Sistema de posicionamiento global GPS estadounidense la constituye el
Sistema de satélites de navegacion global GLONASS (Global Navigation Satellite System)
de administracion rusa, cuyas funciones son similares a las del GPS, pero con marcadas
diferencias en su forma de operar.
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Al igual que el sistema GPS, el GLONASS tiene aplicacion tanto en el campo militar como
en el civil, aunque en este Gltimo su uso es bastante limitado. El control de este sistema lo
ejerce el gobierno de la Federacion Rusa por mediacién de las Fuerzas Espaciales.

El primer satélite del sistema GLONASS fue lanzado al espacio y puesto en érbita el 12 de
octubre de 1982 y el sistema completo comenzd a operar oficialmente el 24 de septiembre
de 1993. Este sistema se compone de 24 satélites (21 activos y 3 de reserva), distribuidos en
tres planos orbitales con una separacion entre si de 120°. Cada satélite gira en una Orbita
circular a 19 mil 100 km de altura de la Tierra y da una vuelta completa cada 11 horas y 15
minutos.

Los 24 satélites del sistema GLONASS estan distribuidos en sus respectivas orbitas de
forma tal que siempre existen entre 4 6 5 de ellos a la vista de los receptores, cubriendo el
97% de toda la superficie terrestre.

Existen actualmente receptores duales que trabajan tanto con el sistema GPS como con el
sistema GLONASS.

GALILEO

Otra alternativa de posicionamiento global es el sistema Galileo, controlado por la Union
Europea y que se espera entre en explotacion en el afio 2020. Este sistema, actualmente en
fase de desarrollo por la Agencia Espacial Europea, rinde honor con su nombre al famoso
fisico y astronomo italiano Galileo Galilei (1564-1642).

El principio de funcionamiento del sistema europeo serd idéntico al GPS norteamericano.
Estard formado por 30 satélites geoestacionarios distribuidos en tres drbitas circunterrestres
situadas aproximadamente a 24 mil kilometros de altura sobre la Tierra. De ese total de
satélites en Orbita se encontraran siempre operativos 27, mientras los 3 restantes se
mantendran en reserva.

Una diferencia sustancial entre el sistema Galileo, comparado con el GPS y el GLONASS,
es que su origen es completamente civil y no estara controlado por un solo pais, sino por
todos los paises que integran la Union Europea.

La Agencia Espacial Europea prevé que el sistema Galileo sea mucho mas preciso que el
GPS teniendo en cuenta la tecnologia de los satélites de nueva generacion y los sistemas de
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control que se utilizaran desde Tierra. De hecho el margen de error se calcula que sea
solamente de 10 metros. Ademas, gracias a la amplitud territorial que abarcard y la mayor
precision de las sefiales de los satélites del sistema Galileo, éstas podran ser captadas
también en algunas latitudes remotas hasta donde no llegan todavia las sefiales del sistema
GPS.

4.1 Principio de Funcionamiento

Con la aplicacion del principio matematico de la triangulacion podemos conocer el punto o
lugar donde nos encontramos situados, e incluso rastrear y ubicar el origen de una
transmision por ondas de radio. El sistema GPS utiliza el mismo principio, pero en lugar de
emplear circulos o lineas rectas crea esferas virtuales o imaginarias para lograr el mismo
objetivo [29, 30, 31].

Para ubicar la posicién exacta donde nos encontramos situados, el receptor GPS tiene que
localizar por lo menos 4 satélites que le sirvan de puntos de referencia. En realidad eso no
constituye ningun problema porque normalmente siempre hay 8 satélites dentro del “campo
visual” de cualquier receptor GPS. Para determinar el lugar exacto de la érbita donde deben
encontrarse los satélites en un momento dado, el receptor tiene en su memoria un
almanaque electronico que contiene esos datos.

Tanto los receptores GPS de mano, como los instalados en vehiculos con antena exterior
fija, necesitan abarcar el campo visual de los satélites. Generalmente esos dispositivos no
funcionan bajo techo ni debajo de las copas de los arboles, por lo que para que trabajen con
precision hay que situarlos en el exterior, preferiblemente donde no existan obstaculos que
impidan la visibilidad y reduzcan su capacidad de captar las sefiales que envian a la Tierra
los satélites.

4.2 Senal GPS

La informacion de la posicion proveniente de los satélites GPS se envia en forma de
cédigos repetidos, que identifican al satélite transmisor, da las posiciones de los otros
satélites del sistema y da los datos de navegacion. Los codigos que forman la estructura de
la sefial GPS estan montados sobre dos ondas portadoras en la banda-L, en un conjunto de
rango de frecuencias reservadas para las comunicaciones por satélite. Dichas frecuencias
son L1=1575.42 MHz y L2=1227.60 MHz de uso civil y militar respectivamente.


http://hyperphysics.phy-astr.gsu.edu/hbasees/gps.html#c2
http://hyperphysics.phy-astr.gsu.edu/hbasees/gpsrec.html#c6
http://hyperphysics.phy-astr.gsu.edu/hbasees/gpsrec.html#c6
http://hyperphysics.phy-astr.gsu.edu/hbasees/ems2.html#c3
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Ambas frecuencias de portadora y de sefial, estan derivadas directamente de la frecuencia
del oscilador del reloj atémico de 10,23 MHz, que lleva a bordo. Las sefales codificadas se
repiten regularmente en intervalos del orden de 15 segundos. Los codigos utilizados son
referidos como "los codigos pseudo-aleatorios”, un nombre aplicado por los primeros radio
astronomos, que fueron los primeros en hacer un amplio uso de dichos cédigos. Los
codigos son muy adecuados para decodificacion de un mensaje incrustado por sefiales de
ruido, que pueden ser de Ordenes de magnitud mas grande que la propia sefial. Tales
técnicas fueron valiosas para recoger los ecos de radar de la Luna y los asteroides. El uso de
estos codigos facilita la clasificacion de las sefiales que llegan simultaneamente desde
varios satélites GPS.

10000100 111190011011 101010000100101200 000110111010
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Figura 4.1 Sefial GPS [67]

Calculo de la Distancia Satélite-Receptor:

Cuando el receptor detecta el primer satélite se genera una esfera virtual o imaginaria, cuyo
centro es el propio satélite. El radio de la esfera, es decir, la distancia que existe desde su
centro hasta la superficie, sera la misma que separa al satélite del receptor. Este Gltimo
asume entonces que se encuentra situado en un punto cualquiera de la superficie de la
esfera, que alin no puede precisar.

Figura 4.2 Medicién de distancia al satélite [68]


http://hyperphysics.phy-astr.gsu.edu/hbasees/acloc.html#c1
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Al calcular la distancia hasta un segundo satélite, se genera otra esfera virtual. La esfera
anteriormente creada se superpone a esta otra y se crea un anillo imaginario que pasa por
los dos puntos donde se interceptan ambas esferas. En ese instante ya el receptor reconoce
que solo se puede encontrar situado en uno de ellos.

Figura 4.3 Interseccion entre distancias de 2 satélites [68]

El receptor calcula la distancia a un tercer satélite y se genera una tercera esfera virtual. Esa
esfera se corta con un extremo del anillo anteriormente creado en un punto en el espacio y
con el otro extremo en la superficie de la Tierra.

Figura 4.4 Ubicacion del punto sobre la tierra con un tercer satélite [68]
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El receptor discrimina como ubicacion el punto situado en el espacio utilizando sus
recursos matematicos de posicionamiento y toma como posicion correcta el punto situado
en la Tierra.

Figura 4.5 Punto ubicado sobre la superficie terrestre [68]

Una vez que el receptor ejecuta los tres pasos anteriores ya puede mostrar en su pantalla los
valores correspondientes a las coordenadas de su posicion, es decir, la latitud y la longitud.

Para detectar también la altura a la que se encuentra situado el receptor GPS sobre el nivel
del mar, tendrd que medir adicionalmente la distancia que lo separa de un cuarto satélite y
generar otra esfera virtual que permitira determinar esa medicion.

Para medir el momento a partir del cual el satélite emite la sefial y el receptor GPS la
recibe, es necesario que tanto el reloj del satélite como el del receptor estén perfectamente
sincronizados. El satélite utiliza un reloj atdbmico de cesio, extremadamente exacto, pero el
receptor GPS posee uno normal de cuarzo, no tan preciso. Para sincronizar con exactitud el
reloj del receptor GPS, el satélite emite cada cierto tiempo una sefial digital o patron de
control junto con la sefial de radiofrecuencia. Esa sefial de control llega siempre al receptor
GPS con mas retraso que la sefial normal de radiofrecuencia. El retraso entre ambas sefiales
sera igual al tiempo que demora la sefial de radiofrecuencia en viajar del satélite al receptor
GPS.
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La distancia existente entre cada satélite y el receptor GPS la calcula el propio receptor
realizando diferentes operaciones matematicas. Para hacer este calculo el receptor GPS
multiplica el tiempo de retraso de la sefial de control por el valor de la velocidad de la luz.
Si la sefial ha viajado en linea recta, sin que la haya afectado ninguna interferencia por el
camino, el resultado matematico sera la distancia exacta que separa al receptor del satélite.

Las ondas de radio que recorren la Tierra l6gicamente no viajan por el vacio sino que se
desplazan a través de la masa gaseosa que compone la atmosfera; por tanto, su velocidad no
sera exactamente igual a la de la luz, sino un poco mas lenta. Existen también otros factores
que pueden influir también algo en el desplazamiento de la sefial, como son las condiciones
atmosfeéricas locales, el &ngulo existente entre el satélite y el receptor GPS, etc.

4.3 Latitud y Longitud

Para localizar un punto sobre la superficie de la Tierra y trasladarlo a un mapa o carta
nautica, es necesario conocer primero las coordenadas donde se encuentra ubicado ese
punto, es decir, la latitud y la longitud. Conocer el valor de las coordenadas es
imprescindible para poder ubicar la posicién de automdviles o coches, barcos, aviones,
personas, etc.

Las lineas de latitud o paralelos estan formadas por circulos de diferentes tamafios que
parten de la linea del Ecuador y se expanden en direccion a los polos. La linea del Ecuador
constituye el circulo de latitud de mayor didmetro de la Tierra y la divide en dos mitades:
hemisferio Norte y hemisferio Sur. La linea del Ecuador se identifica en las cartas nauticas
y los mapas como latitud “0” grado (0°) y el nombre lo recibe porque atraviesa la ciudad de
Quito, capital de la Republica del Ecuador, situada en el continente sudamericano.

A partir del Ecuador se extienden, hacia el norte y el sur, las denominadas lineas de latitud.

El didametro de los circulos que forman esas lineas se van empequefieciendo a medida que
se acercan a los polos hasta llegar a convertirse solamente en un punto en ambos polos,
donde adquiere un valor de 90°.
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Figura 4.6 Representacion de la latitud [69]

El Ecuador, como cualquier otro circulo, se puede dividir (y de hecho se divide) en 360°,
por lo cual pueden atravesarlo 360 lineas de longitud o meridianos.

Estos meridianos se extienden desde el polo norte hasta el polo sur de forma paralela al eje
de rotacion de la Tierra. Como longitud “0” grado (0°) se designo el meridiano que pasa por
el Real Observatorio Astronomico de Greenwich, cerca de la ciudad de Londres, en
Inglaterra. Esa linea de longitud se conoce también por el nombre de meridiano de
Greenwich a partir del cual se rigen los husos horarios que determinan la hora en todos los
puntos de la Tierra.

Prime Meridian

Figura 4.7 Representacion de la longitud [70]
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Tanto las lineas de longitud como las de latitud, ademas de dividirse en grados, se
subdividen también en minutos y segundos. Por tanto podemos localizar un punto situado
exactamente en las coordenadas 40° de latitud norte y 3° de longitud este y si nos
desplazamos unos kilometros, el punto de localizacién podria ser 38° 40° 20" (38 grados,
40 minutos, 20 segundos) de latitud norte y 3° 30" 59 (3 grados, 30 minutos, 59 segundos)
de longitud este. Si la medida anterior se repitiera en el hemisferio opuesto, por ejemplo en
los 40° de latitud sur y 3° de longitud oeste, ésta seria una ubicacion completamente distinta
y muy alejada de la primera.

4.4 GPS Diferencial

El GPS Diferencial introduce una mayor exactitud en el sistema. Ese tipo de receptor,
ademas de recibir y procesar la informacion de los satélites, recibe y procesa,
simultaneamente, otra informacién adicional procedente de una estacion terrestre situada en
un lugar cercano y reconocido por el receptor. Esta informacion complementaria permite
corregir las inexactitudes que se puedan introducir en las sefiales que el receptor recibe de
los satélites. En este caso, la estacion terrestre transmite al receptor GPS los ajustes que son
necesarios realizar en todo momento, éste los contrasta con su propia informacion y realiza
las correcciones mostrando en su pantalla los datos correctos con una gran exactitud.

El margen de error de un receptor GPS normal puede estar entre los 60 y los 100 metros de
diferencia con la posicion que muestra en su pantalla. Para un desplazamiento normal por
tierra 100 metros de diferencia no debe ocasionar ningun problema, pero para realizar la
maniobra de aterrizaje de un avion, sobre todo si las condiciones de visibilidad son bajas,
puede llegar a convertirse en un desastre. Sin embargo, el GPS Diferencial reduce el
margen de error a menos de un metro de diferencia con la posicion indicada.

\ ///j /\

Estagéo Base
8 Transmissor

Figura 4.8 GPS diferencial [71]



40

El dnico inconveniente del GPS Diferencial es que la sefial que emite la estacion terrestre
cubre solamente un radio aproximado de unos 200 kilometros. No obstante ese rango es
mas que suficiente para realizar una maniobra de aproximacion y aterrizaje de un avién a
un aeropuerto.

4.5 Fuentes de Error

Hasta ahora se ha descrito el funcionamiento del sistema GPS de manera general y se ha
explicado la manera en como realiza los calculos el receptor GPS de manera muy abstracta
como si todo el proceso ocurriera en el vacio. Pero en el mundo real hay muchas cosas que
le pueden pasar a una sefial GPS degradandola y haciendo que los célculos no sean del todo
perfectos [29, 31].

Error Por Atmosfera

Durante este capitulo se ha mencionado que para calcular la distancia a un satélite basta
solamente multiplicar el tiempo de viaje de la sefial por la velocidad de la luz, pero la
velocidad de la luz sélo es constante en el vacio.

Una sefial GPS pasa a través de particulas cargadas en su paso por la iondsfera y luego al
pasar por el vapor del agua en la troposfera pierde algo de velocidad, creando el mismo
efecto de error de precision en los relojes.
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Figura 4.9 Desvio de sefial GPS [72]
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Error por efecto multi-trayectoria:

Los problemas para la sefial GPS no terminan cuando llega a la tierra. La sefial puede
rebotar varias veces debido a obstrucciones locales antes de ser captada por nuestro
receptor GPS. Dichos rebotes pueden ser causados por edificios, construcciones, etc.

Reflected Signals
Figura 4.10 Rebote de sefial GPS [72]

Error por problemas en el satélite
Aun siendo los satélites muy sofisticados no estan exentos de errores en su sistema.

Los relojes atbmicos que utilizan son muy precisos pero no perfectos. Pueden ocurrir
minusculas discrepancias que se transforman en errores de medicion del tiempo de viaje de
las sefiales.

Aunque la posicién de los satélites es controlada permanentemente, tampoco pueden ser
controlados a cada segundo. De esta manera pequefias variaciones de posicion de
efemérides (posicion de los satélites en cada momento) pueden ocurrir entre los tiempos de
monitoreo.
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Algunos angulos son mejores que otros

La geometria bésica por si misma puede magnificar estos errores mediante un principio
denominado "Dilacién Geométrica de la Precision™ o GDOP por sus siglas en inglés.

En la realidad suele haber mas satélites disponibles de los que el receptor GPS necesita para
fijar una posicion, de manera que el receptor toma algunos e ignora los demas.

Si el receptor toma satélites que estdn muy juntos en el cielo, las circunferencias de
interseccion que definen la posicion se cruzaran a angulos con muy escasa diferencia entre
si. Esto incrementa el &rea o margen de error acerca de una posicion.

Si el receptor toma satélites que estd ampliamente separados, las circunferencias intersecan
a angulos practicamente rectos y ello minimiza el margen de error. Los buenos receptores
son capaces de determinar cudles son los satélites que dan el menor error por Dilucién
Geomeétrica de la Precision.

GDOP POBRE

Figura 4.11 GDOP Pobre [73]
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GDOP BUENO

Figura 4.12 GDOP Bueno [73]

Disponibilidad selectiva

Desde la creacién del sistema hasta el 1 de mayo de 2000 el sistema GPS incorporaba un
error intencionado la disponibilidad selectiva (SA Selective Availability) [29].

La disponibilidad selectiva es la degradacion intencionada de las sefiales del servicio de
posicionamiento estandar mediante variaciones en los datos de correccién de reloj.

La disponibilidad selectiva esta controlada por el Departamento de defensa de los estados
unidos para limitar la precision a los usuarios no pertenecientes al gobierno o defensa
estadounidenses. La precision potencial del codigo C/A de 30 metros es reducida hasta 100
metros.

El desvio de relojes por la disponibilidad selectiva es diferente para cada satélite, por lo
que la posicion resultante viene en funcién de los errores combinados de los datos de los
satélites que se hayan utilizado en el calculo de la posicion. Debido a que los desvios
cambian paulatinamente en unas horas, los célculos de posicion o los pseudo-rangos no se
pueden promediar en periodos inferiores a unas horas. Se deben aplicar correcciones
diferenciales con un ratio menor que el tiempo de correlacion de disponibilidad selectiva (y
otros errores de sincronismos).
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A partir de mayo de 2000 la disponibilidad selectiva ha cambiado en su funcionamiento, al
principio se trataba de un error global (para todos los usuarios civiles) pero después de esta
fecha el gobierno USA mantendra el maximo de la precision constantemente salvo en las
zonas 0 momentos en que por razones de seguridad asi se requiera, de forma que puede
activar la D.S. de forma focalizada.

En la siguiente tabla se muestran algunas fuentes de error y su valor numérico aproximado
[29, 31].

FUENTE ERROR
Tonosfera +5m
Efemérides +2.5m
Reloj Satelital +2m
Troposfera +0.5m
Errores Numéricos +1 o menos
Disponibilidad Selectiva 30-100m

Tabla 4.1Tabla de errores de posicion GPS
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Capitulo 5

Filtro Kalman

Rudolf Emil Kalman [6, 36], naci6 en Budapest, Hungria, el 19 de mayo de 1930. El tuvo
la idea del filtro kalman por primera vez en 1958. En 1960 y 1961 publico sus trabajos
sobre el filtro de Kalman y con ello revoluciond el campo de la estimacion.

El filtro de Kalman es un filtro recursivo de prediccion que se basa en el uso de técnicas de
espacio de estados y los algoritmos recursivos. Este filtro es una herramienta poderosa
empleada para controlar los sistemas ruidosos, especificamente para identificar el problema
lineal cuadratico, cuando éste es sometido a ruido blanco aditivo.

El estimador resultante es estadisticamente Optimo con respecto a cualquier funcion
cuadrética de estimacion del error. La ventaja de este algoritmo respecto a otros, es que el
filtro de kalman es capaz de escoger la forma dptima cuando se conocen las varianzas de
los ruidos que afectan al sistema, ademas es el mejor estimador lineal si sus vectores tienen
estadisticas arbitrarias y si estas son variables aleatorias normales.

5.1 Filtro de Kalman Discreto

En esta seccion se describe el filtro en su formulacion original (Kalman 1960) donde las
mediciones ocurren y el estado es estimado en puntos discretos en el tiempo [36].

El Proceso a ser Estimado

El filtro de Kalman aborda el problema general de tratar de estimar el estado x € R™ de
un proceso controlado de tiempo discreto que se rige por la ecuacién diferencial estocastica
lineal.

xk = Axk_l + Buk + Wi_1 (51)
Con mediciones z € R™, esto es:

Zy = H.Xk + (%% (52)
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Las variables aleatorias wy, y v, representan el ruido del proceso y medicion,
respectivamente. Se asume que son independientes una de otra, son ruido blanco, y con una
distribucion de probabilidad normal.

p(w)~N(0,Q) (5.3)
p(w)~N(0,R) (5.4)

En la practica, la covarianza del ruido de proceso Q y la covarianza del ruido de medicion
R son matrices que podrian cambiar con cada paso en el tiempo o medicion, sin embargo
suelen asumirse como constantes.

La matriz de nxn A en la ecuacion 5.1 relaciona el estado en un paso en el tiempo previo
k — 1 con el estado actual en un paso k.

La matriz de nx! B relaciona la entrada de control opcional u € R'al estado x. La matriz
de mxn H en la ecuacion de medicion 4.2 relaciona el estado con la medicion zy,.

Origen Computacional del Filtro:

Definimos X, € R™ como nuestro estado estimado a priori en un paso k que da
informacion del proceso previo en un paso k, y definimos £, € R™ como nuestro estado
estimado a posteriori en un paso k dado una medicién zy,

Podemos entonces definir el error estimado a priori y a posteriori como:

ek_ = xk_.’;C\k_ (55)
(9% = xk_jC\k-'- (56)

La covarianza del error estimado a priori es entonces:

Py~ = Elex e, "] (5.7)
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La covarianza del error estimado a posteriori es entonces:

Py = Elexe;"] (5.8)

Al derivar las ecuaciones para el filtro de Kalman, comenzamos con la meta de encontrar
una ecuacion que calcule un estado estimado a posteriori X;, como una combinacion lineal
de un estado estimado X, y una diferencia ponderada entre una medicién actual z; y una
prediccion de una medicion HXx;,,~ como se muestra en la ecuacion (5.9)

k\k = k\k + K(Zk - HjC\k_) (59)

La diferencia (z;, — Hx;, ) es llamada la innovacion de la medicion, o el residual. El
residual refleja la discrepancia entre la medicion predicha Hx,~ y la medicién actual z,.
Un residual de cero significa que ambas son completamente iguales.

La matriz nxm K en la ecuacion (5.9) es seleccionada para ser la ganancia que minimice la
covarianza del error a posteriori en la ecuacién (5.8). Esta minimizacién puede ser realizada
sustituyendo la ecuacion (5.9) en la definicion de arriba para e, sustituyéndolo en la
ecuacion (5.8), realizando las expectativas indicadas, tomando la derivada de la traza del
resultado respecto a K, configurando ese resultado a cero y entonces resolver para K.

Kx = Py HT(HP, HT + R)™? (5.10)

P HT
- (HPy HT +R)

Observando la ecuacién (5.10) se puede ver que la covarianza del error de observacion R se
aproxima a cero, la ganancia K pondera el residual de mayor manera.

limRk_,()Kk = H_1 (511)
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Por otro lado, como la covarianza del error estimado a priori P,~ se aproxima a cero, la
ganancia K pondera el residual de menor manera.

limpk_)oKk == 0 (512)

Otra manera de pensar acerca de la ponderacién realizada por K es que la covarianza del
error de medicion R se aproxima a cero, la medicion actual z;, es cada vez mas correcta,
mientras la medicion predicha Hx;~ es cada vez menos correcta. Por otro lado, como la
covarianza del error estimado a priori P,,~ se aproxima a cero, la medicion actual z; es
cada vez menos correcta, mientras medicion predicha Hx;~ es cada vez mas correcta.

Algoritmo del Filtro de Kalman Discreto

El filtro de Kalman estima un proceso una forma de control retroalimentado: el filtro estima
el estado del proceso en un instante de tiempo y después obtiene la retroalimentacion en la
forma de mediciones (ruidosas). Como tal, las ecuaciones del filtro de Kalman se dividen
en dos grupos: Ecuaciones de actualizacién del tiempo y ecuaciones de actualizacion de las
mediciones. Las ecuaciones de actualizacidn del tiempo son responsables de la proyeccion
hacia adelante (en el tiempo) el estado actual y se estima la covarianza del error para
obtener un estimado a priori para el siguiente paso. Las ecuaciones de actualizacion de las
mediciones son responsables de la retroalimentacion, es decir, para incorporar una nueva
medicién en el estimado a priori para obtener un mejor estimado a posteriori.

Las ecuaciones de actualizacién del tiempo también pueden ser pensadas como ecuaciones
de prediccion, mientras que las ecuaciones de actualizacion de las mediciones pueden ser
pensadas como ecuaciones de correccién. Ciertamente, el algoritmo de la estimacion final
se parece al algoritmo de prediccidn-correccién para resolver problemas numéricos como
se muestra en la figura 5.1



r X»

Time Update (“Predict™)

Measurement Update (“Correct™)

(1) Project the state ahead
f‘;‘:_ = (Dkfk—l + Guk

2) Project the error covariance ahead

P~ =®uP_ 19,7 +Q

]

Initial estimates for X,_; and P,_4

(1) Compute the Kalman Gain
Ky=P, H'(HP, H"+R)™*
(2) Update estimate with measurement z;,

i}k = fk +KJ|:(ZJ|!_H£FE_)

(3) Update the etror covariance

Pe = (- KH)P,~

~

Figura 5.1 Algoritmo de filtro de kalman discreto [74]
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5.2 Filtro de Kalman Extendido

El Proceso a ser Estimado

Como se describio en la seccion anterior, el filtro de Kalman aborda el problema general de
tratar de estimar el estado x € R™ de un proceso controlado de tiempo discreto que se rige
por la ecuacion diferencial estocastica lineal.

Pero, ¢qué pasa si el proceso a ser estimado y/o relacién de las mediciones al proceso es no
linea? Algunas de las mas interesantes y exitosas aplicaciones del filtro de Kalman han sido
dichas situaciones.

Un filtro de Kalman que linealiza respecto a la media actual y la covarianza es referido
como un filtro de Kalman extendido o EKF por siglas en inglés.

En algo similar a las series de Tylor, podemos linealizar la estimacion alrededor del
estimado actual usando las derivadas parciales de las funciones del proceso y mediciones
para calcular estimaciones incluso en relaciones no lineales.

Para hacer esto, debemos comenzar modificando algo del material presentado en la seccion
anterior. Asumiremos que nuestro proceso tiene también un vector de estado x € R™, pero
el proceso es ahora gobernado por la siguiente ecuacion diferencial estocastica no lineal.

X = f(Xg—1, U, Wi) (5.13)

Con una medicién z, € R™, esto es:

Zx = h(xg, vi) (5.14)

Donde las variables aleatorias wy y v, otra vez representan el ruido del proceso y medicion
como en las ecuaciones (5.3) y (5.4). En este caso la funcion no lineal f en la ecuacion
diferencial (4.13) relaciona el estado en un paso en el tiempo previo k — 1 al estado en el
tiempo actual a un paso k. Este incluye como parametros la funcion de control u; y el ruido
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del proceso de media cero wy. La funcion no lineal h en la ecuacion de medicion (5.14)
relaciona el estado x;, a la medicion z,.

En la practica no se conoce los valores individuales de los ruidos wy, y v, en cada paso en
el tiempo. Por lo tanto, se puede aproximar el vector de estado y medicion sin estos ruidos
como:

X = f (Rg-1,ug, 0) (5.15)

Zr = h(%,0) (5.16)

Donde X, es un estimado del estado (de un paso previo k)

A continuacion se muestra el conjunto de ecuaciones del filtro extendido de kalman EKF.

Ecuaciones de actualizacion en el tiempo:

X = f(Rg-1,ux, 0) (5.17)

Pg = AgPr_1 A} + Wi QW) (5.18)

Ecuaciones de actualizacién de las mediciones:

K, = P HI (H Py HI + ViR, V)T (5.19)

5C\k = 5C\k_ + Kk(zk - h(fk_,()) (520)
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La operacion basica del EKF es la misma que el filtro de kalman discreto lineal como se

.

muestra a continuacion

Time Update (“Predict™)

Measurement Update (“Correct™)

(1) Project the state ahead

fk_ = f(fk—llukl O)
(2) Project the error covariance ahead

Po” = ApPri AT + Wy Qe WT

1

Initial estimates for X;—4 and P4

(1) Compute the Kalman Gain
Ky = P Hi (H Py Hi + Vi R GH™
(2) Update estimate with measurement z,,
X =X + K (2 — HE )
(3) Update the error covariance

Pe = (I — K Hy )Py

~ U

Figura 5.2 Algoritmo de filtro de kalman extendido [74]
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Capitulo 6

Implementacion

Como ya se menciond en el capitulo 2 podemos representar la orientacion de un objeto
respecto a un sistema de referencia fijo por medio de los angulos de Euler. Una serie de
rotaciones nos dan la orientacion respecto a los ejes X Y Z [47].

Una rotacion en sentido de las manecillas del reloj respecto al eje “Z” forma un angulo
llamado “yaw” o guifiada y se representa con el simbolo "¥".

Una rotacion en sentido de las manecillas del reloj respecto al eje “Y” forma un angulo
[lamado “pich” o cabeceo y se representa con el simbolo "8".

Una rotacion en sentido de las manecillas del reloj respecto al eje “X” forma un angulo
llamado “roll” o alabeo y se representa con el simbolo "@".

Guinada

o

Cabeceo

Alabeo

Figura 6.1 Ejes de Rotacion roll, pitch y yaw [75]
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€C .9 cC 9 €C 9

La relacion entre los valores de las velocidades angulares “p”, “q” y “r” medidas por los
giroscopios y la razon de cambio de los angulos de Euler @, 6 y ¥ esta representada por la
siguiente ecuacion [14, 20]:

) 1 sin@tan® cos@tand
gl=10 cos® —sin® ]
¥

p
ql (6.1)
0 sin@PsecOd cos@Psecd

r

Un problema de representar la orientacion por medio de los angulos de Euler es el llamado
Gimbal-lock que se menciond en el capitulo 2, el cual surge cuando se tienen angulos de
pitch de 90° que ocasionan que dos de los ejes apunten en la misma direccion.

6.1 Cuaterniones como representacion de orientacion

Otra forma de representar la orientacion de un objeto en movimiento es por medio de los
cuaterniones, que son una extension de los niUmeros complejos ampliando a 4 dimensiones.

La representacion de los cuaterniones en términos de las velocidades angulares respecto al
tiempo queda descrita por las ecuaciones (2.5.11y 2.5.12)

En la cual wyw,ws representan nuestras velocidades angulares p g r, respectivamente,
medidas por el giroscopio.

De la ecuacion (2.5.12) podemos extraer los cuatro parametros del cuaternion respecto al
tiempo de tal manera que nos quedan las siguientes ecuaciones:

. 1
€ =—3 (e1p + e,q + e3r) (6.1.1)
) 1
& =3 (egp + e,7 — e3q) (6.1.2)
) 1
& =3 (egq + esp —eq1) (6.1.3)

) 1
€3 =3 (egr + e1q — e;p) (6.1.4)
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Los pardmetros e,e;e,e; deben satisfacer la siguiente propiedad en cada instante de
tiempo.

el+el+ei+ei=1 (6.1.5)

Las ecuaciones 6.1.1-6.1.4 pueden ser usadas para formal el historial en el tiempo de los
pardmetros eye; e, e;.

Para realizar los célculos de las ecuaciones (6.1.1-6.1.4) de los pardmetros del cuaternion
respecto al tiempo, es necesario conocer las condiciones iniciales de dichos parametros.
Para calcular dichas condiciones iniciales usaremos las siguientes ecuaciones:

v 0 ) v 0 )

ey = cos;cosicosi + sm;smismz (6.1.6)
B Y e o ¥ 6 1) 6.1.7
€1 = C0S— COS - Sino — sin— sin— cos - (6.1.7)
B Y 0 (D_I_ 4 6 0 6.1.8
€; = C0S— Sin—coS - + sin— cos—sin (6.1.8)
B v 0 . Q)+ 4 0 1) o
ez = coszsmzsm2 smzcoszcos2 (6.1.9)

Con las ecuaciones (6.1.6-6.1.9) solo es posible calcular los parametros iniciales del
cuaternion mediante la orientacion inicial de los angulos roll, pitch y  yaw,
respectivamente, lo que no nos permite calcular los parametros a cada instante de tiempo.

Sin embargo, es necesario quitar un par de rotaciones de los valores medidos por los
giroscopios, esto para que los valores a utilizar del giroscopio sean lo mas precisos posible.
Estas rotaciones son la velocidad de giro de la tierra (Q), ademas, el movimiento propio del
vehiculo induce una rotacion adicional (w").
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QcosA
0= 0 (6.1.10)
—QsinA
ucosA
o= -i (6.1.11)
—usini

Dichas rotaciones estan en el sistema de referencia de navegacion, por lo que no podemos
sustraerlas de las velocidades angulares de los giroscopios ya que éstas estan en sistema de
referencia body, por ello es necesario convertirlas del sistema navegacion al sistema body
para poder sustraerlas [12].

p1 [P
M = M —DCME[Q+ w'] (6.1.12)

Para solucionar este problema recurrimos a integrar las ecuaciones 6.1.1-6.1.4 para poder
obtener los parametros en cada instante de tiempo.

Para integrar estas ecuaciones recurrimos a los métodos numéricos para resolver las
ecuaciones diferenciales y obtener la solucion mas aproximada.

6.2 Runge Kutta de Cuarto Orden:

Uno de los métodos mas utilizados para resolver numéricamente problemas de ecuaciones
diferenciales ordinarias con condiciones iniciales es el método de Runge-Kutta de cuarto
orden, el cual proporciona un pequefio margen de error con respecto a la solucion real del
problema y es facilmente programable en un software para realizar las iteraciones
necesarias.

Hay variaciones en el metodo de Runge-Kutta de cuarto orden pero el més utilizado es el
método en el cual se elige un tamafio de paso h y un nimero maximo de iteraciones n tal
que:
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Yo = ¥(to) (6.2.1)
kl = h * f(ti’)’i) (622)
h kq
ky=hxf [ti + E,yi +7] (6.2.3)
h k,
k;y=hx*f [ti + E,yi +7] (6.2.4)
ky,=nh=xf[t;+hy; + ks] (6.2.5)

Donde: h es el nimero de pasos y el nimero de iteraciones n = (b — a) /h.

Los valores “a” y “b” son el punto inicial y final del intervalo, respectivamente.

Y la solucion del método es:
1
yi+1 = yi + g (kl + 2k2 + 2k3 + k4) (626)

Parai =0,.....n — 1.

Para nuestra aplicacion adaptaremos las expresiones descritas arriba para usarlas en el
sistema de ecuaciones 5.1.1-5.1.4 de manera que nos queda de la siguiente manera:

Tendremos un tiempo entre muestra dt = 0.001 por lo que h = dt/10 ya que haremos 10
iteraciones por cada valor de los sensores.

1
fi= 3 ((e1 *pp) + (€2 qn) + (€3 x13,) (6.2.7)
1
f2 = E ((60 * pn) + (62 * rn) - (33 * qn)) (628)
1
f3 = E ((60 * qn) + (63 * pn) - (61 * Tn)) (629)

1
fo =5 (Ceo 73 + (=e1 + 42) = (2 % ) (6:210)
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(6.2.11)

h*f;
h*f,
h*fs
h* fy

kll

(6.2.12)

k12

(6.2.13)

k13

(6.2.14)

k14

) (e () )~ (e (i) 6229

1
2

)l

%ku) rn)> (6.2.19)

kos ) an) + (e + (
k23)rn) - (e3 + (

1
2

Koz ) o) + (o2 + (
an ) o) + (e + (

1
2

(e

1

2

k31 =h<

k24) qn)> (6.2.20)

1
2

1
2

(o3

k32 =h(

%kzg) pn>> (6.2.22)

o)) (e ()

1
2

(O

k3a



1
ky =h (_ E) ((91 + (k32)pn) + (e + (k33)qy) + (e3 + (k34)7”n))
1
ks =h (E) ((eo + (k31)pn) + (ez + (k33)r,) — (e3 + (k34)Qn))
1
kys=nh (E) ((90 + (k31)qn) + (e3 + (k34)py) — (61 + (kBZ)Tn))
1
kys =h (E) ((eo + (k31)1) + (61 + (k32)qn) — (ex + (k33)Pn))
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(6.2.23)

(6.2.24)

(6.2.25)

(6.2.26)

Una vez obtenidos los coeficientes k,, procedemos a calcular los parametros del cuaternion

[12]:

1

eO = eO + g(kll + 2k21 + 2k31 + k41)
1

81 = el + g(klz + 2k22 + 2k32 + k42)
1

e, = €y +g(k13 + 2k23 + 2k33 + k43)

1
e3 = e3 + 8(](14 + 2k24 + 2k34 + k4_4,)

(6.2.27)

(6.2.28)

(6.2.29)

(6.2.30)

Con los 4 parametros del cuaternion ya calculados podemos crear una matriz de rotacion

(body a navegacion) como se mostro en el capitulo 2 con la ecuacién (2.5.9)

G +q5-q5—q3)  2(9295 — q194) 2(q294 + 9193)
DCMp = | 2(9293+919s)  (qi+q5—q5—4q%)  2(9394 — 9192)

2(q294 — 9193) 20934 + 0192)  (@%+ 95— 45 —q3)
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6.3Conversion de cuaterniones a angulos de Euler

Con ayuda de los cuaterniones es posible obtener la orientacion en términos de angulos de
Euler como se muestra a continuacion:

2(q394 + 4192)

® = atan?2 (6.3.1)
(g + 45— a5 —aq3)
0 = —sin™* [2(q294 — q193)] (6.3.2)
2 +
Y = atan2 (@245 + 0:44) (6.3.3)

(g + 95— a5 —q3)

Una vez calculados Roll, Pitchy Yaw (6, ®, W) respectivamente, tendremos la orientacion
de nuestro objeto.

6.4 Ajuste de mediciones de acelerémetro

Es necesario conocer la velocidad del objeto, para esto haremos uso de los acelerometros,
los cuales miden fuerza especifica, como se explicd en el capitulo 3. Es por ello que
debemos expresar la aceleracion extrayendo la fuerza de gravedad y la fuerza de coriolis
[14, 26], para posteriormente integrar dichas aceleraciones y asi conocer la velocidad de
nuestro objeto de interés.

Para integrar haremos uso nuevamente de los métodos numeéricos, por lo que las ecuaciones
que introduciremos al método de Runge-Kutta de cuarto orden seran las del modelo del
acelerometro:



fimax+Vxr)—(W=+q)+ (g *sin(6))
fo=ay = Uxr)+ (W *p) — (g * cos(8) * sin(P))

fo=a;+ (Uxq) = (V*p)— (g *cos(8) * cos(P))

Kiis=hxf;
Ki; =hxf,
Kiz=h=xf;

1 1
k21=h*ax+(V+§*k12)*T—<W+E*k13)*q+(g*SlTl@)
1 1 _
ko, =h*ay—(U+§*k11)*r+<W+§*kl3>*p—g*cost9*sm(CD)

1 1
ks =h*az—(U+E*k11)*q—(V+§*k12)*p—g*cose*cos(db)

1 1
k31=h*ax+<V+E*k22)*r—(W+§*k23)*q+(g*sin9)

1 1
k32=h*ay—<U+E*k21)*r+<W+§*k23)*p—g*cost9*sin((b)

1 1
k33=h*az—(U+§*k21)*q—(V+§*k22)*p—g*cos@*cos((b)

kyy =h*xa,+ V +ksy)xr— (W + ksz) *q+ (g * sind)
ki =h*a, —(U+kz)*r+ (W +ks3)*p— g *cosf * sin(P)

kys=h*a, —(U+ksz)*q— (V+ksy)*xp—g*cosO * cos(P)
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(6.4.1)

(6.4.2)

(6.4.3)

(6.4.4)
(6.4.5)

(6.4.6)

(6.4.7)

(6.4.8)

(6.4.9)

(6.4.10)

(6.4.11)

(6.4.12)

(6.4.13)

(6.4.15)

(6.4.16)
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Ahora obtendremos las velocidades U, V, W con la solucion del método de Runge-Kutta:

1
U = U + g(kll + 2k21 + 2k31 + k41) (64‘17)
1
V = V + g(klz + 2k22 + 2k32 + k42) (64‘18)
1
W = W + g (k13 + 2k23 + 2k33 + k43) (64‘19)

6.5 Cambio de sistema de referencia y obtencion de la posicion

Estas velocidades obtenidas por el método numérico son velocidades en body frame, por lo
que necesitamos convertirlas al sistema de referencia de navegacion VE, VN, VD.
Calculamos la matriz de rotacion por medio de los cuaterniones y realizamos la
multiplicacion de la matriz de rotacion con las velocidades para transformarlas al sistema
de referencia de navegacion.

X Vy U
Y|=|Ve|=DCM} |V (6.5.1)
7 Vb w

Ahora que conocemos las velocidades Vy, Vg, V,, podemos calcular la tasa de cambio de la
latitud, longitud y altitud del objeto en cada instante mediante las siguientes expresiones:

LWy

=g (6.5.2)
. Vg
h= R, cosA (6:53)

h=-V, (6.5.4)
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Ahora que conocemos las velocidades en sistema de referencia de navegacion,
calcularemos las posiciones integrando dichas velocidades, respectivamente.

X =Xy + VN, +dt (6.5.5)
Y =Yy, + VE, «dt (6.5.6)
Z =Zy_, + VD, *dt (6.5.7)

6.6 Latitud y longitud en cada instante

Hasta este punto ya conocemos la orientacion (en angulos de Euler), la aceleracion,
velocidad y posicion de nuestro objeto. Ahora pasaremos al modulo del GPS en donde
analizaremos las ecuaciones restantes que son necesarias para la implementacion del filtro
de kalman.

Es necesario conocer la latitud y longitud de la posicion actual en cada instante, por ello
utilizaremos las siguientes expresiones:

F " < @ + h) A (6.6.1)
= — cos 6.
" 7 180° \VaZcos2A + bZsin?A
i a’b?
Fuat = 7507 —+h (6.6.2)
(a?cos?A + b2?sin?))%

0X
A =—+ N (6.6.3)
Flat
oY
M2 = F + 1y (6.6.4)
lon

Por lo tanto, podremos calcular la latitud y longitud de la ubicacién actual (A,, p,) usando a
latitud y longitud de la ubicacion anterior (A4, py).
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6.7Dinamica del sistema

Para la implementacion del algoritmo en esta tesis, utilizaremos un filtro de Kalman
indirecto [12], en el cual se obtiene una estimacion del error de estado a comparacion de los
filtros estandar donde se estima el estado en si.

Nuestro modelo dinamico de error queda expresado mediante las siguientes ecuaciones:

=1+ 6" (6.7.1)
Pt =v" 4+ sv" (6.7.2)
Cl=(I—-E™MC (6.7.3)

Las expresiones mencionadas arriba corresponden al modelo de error dinamico de la
posicion, velocidad y orientacion, respectivamente.

Debemos considerar las ecuaciones dinamicas de nuestro sistema para la posicion,
velocidad y orientacion [3, 12]. Dichas ecuaciones se describen a continuacion:

Ecuacion dinamica para la posiciéon:

5™ = F.,.8r" + E.,6v™ (6.7.4)

Donde:

_VN
[0 G
E., = Vg sinA —Vg |
(R, + h)cos?A 0 (R, + h)zcos?\/
0 0 0

(6.7.5)




e
\

+
0
0

Ecuacién dinamica de la velocidad:

Donde:

(

E, =

FVV

(

5D = F,p0r™ + E,,6v™ + (f7 X) €M+ RSP

0
1

0

_ ( Re
V=Yo\ R, +h
Vg?
—2VgQcosA —
ER2C0S (R, + h)%cosA
VEVN
20 - inA
(VycosA — VpsinA) + (R, + h)2cosh
2V QsinA
VD VEtan}\
—2QsinA — 2
R, +h TR R
VgtanA Vp + Vytani
2QsinA _—
SIAY R T h R, + h
Vn E
-2 —2QsinA — 2
R, + h TR

(RE + h)cosA

)
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A
6.7.6
; ) (67.6)
-1
(6.7.7)
2
(6.7.8)
—VyVp N Vz2tan \
(Re +h)? (R, + h)?

VeV VyVitanA P
Re+m? Re+mz | O
Vg2 + V2 2y
(Re+h)?> (Re+h)

Vn
vl
E
7.1
2Qcos ?\+Re 7 (6.7.10)
0



Ecuacion dinamica de la orientacion:

e" = F, 61" + F,,6v™ — (A + ') X) €'— CRSw?

Donde:

—QsinA

—_

Wj
=
I

(e)

|
<
Il

6.8 Filtro Kalman

(e}
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(6.7.11)

(6.7.12)

(6.7.13)

Como se explicé en el capitulo 4 tenemos nuestro modelo en espacio de estados como se
expresa en la ecuacion (4.1). Modificando esta ecuacion y adaptandola a las expresiones
arriba mencionadas podemos expresar nuestro modelo en espacio de estados de forma

matricial de la siguiente manera:

x=Fx+ Gu

(6.8.1)

La matriz de transicién [12], para el algoritmo quedara estructurada mediante las matrices
de transicion individuales de las ecuaciones del modelo dinamico de la siguiente manera:
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Fr FEy 0
F = er Fvv (fb X) (682)
Fr Fy _((-Q + ') X)

Donde:
0 —-a, a,
(fPx)y=|[ a, 0 —ay (6.8.3)
—a, ay 0
0 —((@+w)z) ((Q@+w)y)
(Q+o)x)=| ((Q+w)2) 0 —((@+ w)x) (6.8.4)
—((Q + w’)y) ((Q + oo’)x) 0

El vector x es el vector de estado que contiene el error que deseamos estimar expresado de
la siguiente manera:

or"
x = [517”] (6.8.5)
ETl

La matriz G queda de la siguiente manera:

03)(3 03)(3
G = Cgl 03><3 (686)

n
03><3 ~—Lp



La matriz de covarianza de error de proceso queda de la siguiente manera:

— di 2 2 2 2 2 2
Q - dlag(aax Uay Oaz Owx Gwy Owz )
La matriz de retroalimentacion de la orientacion sera la siguiente:
Cp=(U—-EMC

Donde:

0 —-€p €g
E™ = (e"X) = < €p 0 —EN>

—€; €y 0

Ahora transformamos la ecuacion (5.8.1) a su forma discreta en el tiempo.

Xi41 = Prxp + wy

Donde @ es la matriz de transicion de estado y w;, el ruido del proceso asociado.
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(6.8.7)

(6.8.8)

(6.8.9)

(6.8.10)

La matriz de transicion de estado @, puede obtenerse mediante la siguiente expresion:

®, = exp(FAt) = [ + FAt

(6.8.11)
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Mientras que la matriz de covarianza asociada con wy, es:

Q = E[ww,"] = ®,GQGCTd, " At (6.8.12)

Para las ecuaciones de medicion tendremos las siguientes expresiones:

(Re + h)(Ans — Agps)

zx = |(Re + h)cosA(pns — Heps) (6.8.13)
hINS_hGPS
(Re + h) 0 0 00 0000
Hy = 0 (Re+h)cosx 0 0 0 0 0 0 O (6.8.14)
0 0 1.0 00 000

Por su parte la matriz de covarianza de error de medicion es la siguiente:

Ry = diag(c,? 6,% o,%) (6.8.15)

Una vez que se han obtenido las matrices necesarias para la implementacion del filtro
procedemos realizar el algoritmo descrito en el capitulo 4 donde se muestra el ciclo que
realiza el filtro de Kalman.

Teniendo como entradas x,, Py, Qk, Rk, Zx, Hy, @) procedemos a iniciar el ciclo usando las
siguientes ecuaciones descritas en el capitulo 4.

K, =P, HT(HP, HT + R)™!
5C\k = 5C\k_ + Kk(zk - H.Q,C\k_)
P = (I_KkH)Pk_

5C\k_ = ch”C\k—l + Guk



P = d P @ +Q

Las ecuaciones deben seguir la secuencia que se muestra en el siguiente diagrama:

r X»

Time Update (“Predict™)

Measurement Update (“Correct™)

(1) Project the state ahead
i:k_ = q)kf\’:'k_l‘l‘ Guk

(2) Project the error covariance ahead

P, =®P 0" +Q

|

Initial estimates for Xj,_; and P,_,

(1) Compute the Kalman Gain
K, =P, HT(HP,”HT+R)™!
(2) Update estimate with measurement z,,

fﬁ: = fﬁ: +Kkl:zk_ka_)

(3) Update the error covariance

P = (I - KH)P,.~

~

Figura 5.2 Algoritmo filtro de kalman discreto [74]
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Una vez que se ejecuta el filtro debemos modificar la ecuacion (6.7.1) para obtener nuestro
estimado de la posicion quedando la siguiente expresion:

rt =" —6rh
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Capitulo 7

Prueba Simulada:

Para comprobar la eficiencia del algoritmo mostrado anteriormente, se realiz6 una prueba
con datos simulados con el fin de comprobar que el algoritmo sea capaz de implementarse
en una prueba en campo con datos reales. Existen diferentes arquitecturas de integracion
INS/GPS [18,2], en este caso usaremos una estructura Loosely-Coupled.

Para la simulacion se tom¢ un vector posicion r cuyas componentes son (r;,7j, 1), €l cual
sera derivado para obtener los vectores de velocidad y aceleracion necesarios para simular
los datos medidos por el acelerometro.

Estas componentes del vector de posicidn se muestran a continuacion:

r; = 50cost (7.1)
r; = 30sin t (7.2)
e = tz (73)

La trayectoria que representa nuestro vector posicion para valores de "t" entre 0 y (2w +
At) con incrementos At = 0.001 como se muestra a continuacion:

Figura 7.1 Trayectoria simulada
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Una vez que se tiene el vector posicion procedemos a derivarlo para obtener el vector
velocidad quedando de la siguiente manera:

v; = =50sint (7.4)
v; = 30cos t (7.5)

Habiendo hecho lo anterior, obtenemos el vector de aceleracion derivando el vector
velocidad que se obtuvo anteriormente:

a; = —50cost (7.7)
a; = —30sin t (7.8)
ax =2 (7.9)

Ahora tenemos nuestro vector de aceleracidén en cada instante ¢t lo que nos da los datos
necesarios para simular los datos reales que nos proporciona el acelerometro.

Para simular los datos que nos proporciona el giroscopio necesitamos conocer nuestra
matriz DCM en cada instante t.

Para esto retomaremos lo visto en el capitulo 2 donde se explica la matriz de cosenos
directores y sus caracteristicas.

Dado que la matriz DCM es una matriz de 3x3 cuyas columnas a la inversa son los vectores
unitarios del sistema rotado respecto el sistema fijo [45], podemos usar esto a nuestro favor.

Para esto haremos uso de los vectores unitarios Tangencial, Normal y Binormal, los cuales
pueden ser acoplados de manera que estos vectores unitarios conformen una matriz de
cosenos directores DCM de la siguiente manera:

DCM =[T N B] (7.10)
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Donde T, B, N son los vectores unitarios Tangencial, Normal y Binormal, respectivamente.

Nuestro vector de posicion es r = (r; 7j 1), su primera derivada es ' = v = (v; v; vy) ¥y
su segunda derivada es "' = a = (a; a; ay).

Podemos obtener los vectores T, N y B [35], mediante la primera y segunda derivada de
nuestro vector posicion y sus respectivas normas de la siguiente manera:

v
T = = — (711)

N = = (7.12)

[[r’ X r”]] vXa
T xr]l v xal

(7.13)

El vector tangencial T apunta en la direccién de la trayectoria, el vector N apunta hacia el
centro de curvatura y el vector B apunta hacia arriba formando un sistema ortogonal.

Como nuestros vectores unitarios T, N y B son ortogonales entre ellos, la matriz DCM que
se forma tiene una configuracién de referencia (Norte, Este, Arriba), mientras que el
sistema de referencia que necesitamos (Body) esta en una configuracion NED (Norte, Este,
Down).

Para acondicionar nuestra matriz DCM necesitamos auxiliarnos de una matriz de
transformacion que nos modifique nuestra matriz DCM a la configuracion que deseamos.

Dicha matriz de transformacion seré la siguiente:

01 0
[1 0 0] (7.14)
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Ahora multiplicamos la matriz de transformacion por nuestra matriz DCM en configuracion
(Norte, Este, Arriba) para que nos quede una matriz DCM en configuracién (NED)

01 0
DCM} =1 0 0 |[T. N B (7.15)
00 -1

Ahora tenemos nuestra matriz DCM de body a navegacion para cada instante t.

Para simular la velocidad angular que nos proporciona el giroscopio debemos conocer una
matriz de cosenos DCM que nos muestre la relacion de una matriz DCM en un instante t
con una matriz DCM en un instante ¢t + 1.

Para esto debemos tomar la matriz DCM en un instante t, la cual nos representa la matriz
de rotacion del sistema body al sistema de navegacion, y aplicarle la inversa para que nos
represente una matriz de rotacion DCM del sistema de navegacion al sistema body como se
explicé en el capitulo 2.

DCM? = (DCM})™1

Ahora que tenemos nuestra matriz DCM de navegacion a body, multiplicamos esta matriz
por la matriz de rotacion DCM en el instante ¢t + 1 de la siguiente manera:

DCM¢,q = DCM, * (Ty4q Npy1 Bryr) (7.16)

Ahora que tenemos la matriz de rotacion que nos relaciona cada DCM en un tiempo t con
la DCM en un tiempo t + 1 procedemos a transformar dicha matriz a su representacion en
angulo y eje de rotacion.

Por lo tanto, la velocidad angular en cada instante t sera:

_angle
~ At*n

W (7.17)
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Como se explico anteriormente el giroscopio tiene inmerso en los datos de velocidad
angular un par de rotaciones causadas por la rotacion de la tierra y la rotacién misma del
objeto (2 y w") , respectivamente, las cuales deben ser simuladas y sumadas a la velocidad
angular anteriormente calculada usando las ecuaciones (6.1.10 y 6.1.11):

QcosA
0= 0
—QsinA
ucosA
w=[ -i
—usini

Para utilizar las expresiones mencionadas anteriormente necesitamos la latitud y longitud
como si fueran proporcionadas por un GPS, ademé&s necesitamos conocer la razén de
cambio de la latitud y longitud.

Para esto necesitamos hacer una conversion de los datos que tenemos de posicion, los
cuales estan en formato UTM, y convertirlos al formato WGS84.

Para esto haremos uso de cddigo que se encuentran disponible en la web para hacer estas
conversiones de sistemas de coordenadas.

Para convertir nuestra posicion en formato UTM a formato WGS84 necesitamos 3 datos los
cuales son: posicion en X, posicion en Y, y la respectiva zona UTM la cual se puede
obtener observando la imagen (2.7) que se encuentra en el capitulo 2, o por medio de
cbdigo existente en la web.

Ahora que tenemos la latitud y longitud podemos utilizar las expresiones (6.5.2-6.5.3) para
obtener A y 1, y con ellos calcular Qy '

Para tener nuestros datos simulados de velocidad angular debemos sumar Q y w’ a nuestras
velocidades angulares calculadas anteriormente, pero antes hay que hacer un cambio de
sistema de referencia debido a que las rotaciones Q y w’ estan en sistema de navegacion y
la velocidad angular esta en sistema body. Para esto haremos lo siguiente:
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w=w+DCME(Q+ w) (7.18)

Recordemos que w estd en 3 dimensiones por lo que contiene la velocidad angular en cada
eje de nuestro sistema, esto es:

w = (Wy Wy Wy)

Ademas, adaptando a nuestra notacion esto quedaria de la siguiente manera:

Wy =D
(Uy_q
w, =T

Retomando las aceleraciones calculadas anteriormente, debemos tomar en cuenta el modelo
del acelerémetro para nuestra simulacion ya que nos indica como son los datos que nos
proporciona un acelerémetro real. Este modelo se muestra a continuacion:

fi=ax+Vxr)—(W=xq)+ (g *sin())

fo=ay = U xr)+ (W *p) = (g * cos(8) * sin(P))

fo=a;+Ux*q) =V *p)— (g *cos(6) * cos(P))

A diferencia de las ecuaciones del modelo del acelerometro que se vieron en capitulos
anteriores, éstas deben tener los signos contrarios debido a que es una simulacién que debe
incluir o sustraer lo que en el modelo real se toma en cuenta quedando lo siguiente:

fi=ay—=WVxr)+ (W +q)—(g*sin(6))

f=a,+ U x1r)— (W *p) + (g * cos(8) = sin(P))

fo=a; =W xq)+ (V*p)+ (g *cos(6)  cos(P))
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Como puede observarse tenemos las aceleraciones (a, ay a,), las velocidades (UV W)y
las velocidades angulares (p g r), pero nos hace falta conocer los angulos simulados (6 @
P).

Para calcular dichos angulos usaremos las siguientes expresiones:

0 = atan2 DEM; (3,2) 7.19
- oM (3,3) (7.19)
® = —sin"[DCME(3,1)] (7.20)
Y = atan2 DCMy (2,1) 7.21
- A pemp (L) (7.21)

Una vez obtenidos los angulos (8 ® W) debemos hacer un paso méas antes de obtener
nuestra aceleracion simulada, este paso consiste en transformar las aceleraciones (a, a, a,)
y las velocidades (U V W) al sistema de referencia body, ya que estas se encuentran en el
sistema de referencia de navegacion.

Para hacer esto usaremos la matriz de transformacion DCMY de la siguiente manera:

lay a, a, ]b = DCME|[a, a, a, ]n

[UV W], =DCM2[UV W],

Los subindices "n" y "b" indican el sistema de referencia de navegacion y de body,
respectivamente.

Como ya tenemos todos los datos necesarios, procedemos a introducirlos en las expresiones
(f1, fo, f3) para obtener nuestra aceleracion simulada.

Una vez que ya tenemos nuestra aceleracion y velocidad angular simulada procedemos a
sumarle ruido con distribucion normal para que estas medidas se asemejen lo mejor posible
a las mediciones proporcionadas por un acelerémetro y giroscopio reales.
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Para los valores simulados del GPS haremos uso de las herramientas anteriores en las que
utilizamos la posicion calculada en formato UTM vy lo transformabamos a formato WGS84
para tener medidas de latitud y longitud como las de un GPS real.

Una vez obtenido todos los datos simulados del acelerometro, giroscopio y GPS, aplicamos
el algoritmo explicado anteriormente y comparamos resultados.

Metros

Metros

50

; -

0

40 -
Metros -50 et B 100 Metras
etros

Figura 7.2 Trayectoria simulada Figura 7.3 Trayectoria obtenida por IMU/GPS

Para la posicion en “X” se obtuvo un error de 3.36m respecto a la posicion real, como se
muestra en las figuras7.4-7.5.
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Figura 7.4 Posicion “X” simulada Figura 7.5 Posicion “X” algoritmo IMU/GPS
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Para la posicion en “Y” se obtuvo un

muestra en las figuras7.6-7.7.
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error de 1.17m respecto de la posicion real, como se

| | L | i
0 1000 2000 3000 4000 5000
Numero de datos

.
6000

Figura 7.6 Posicion “Y” simulada

7000

Para la posicion en “Z” se obtuvo un error de 3.19m

muestra en las figuras7.8-7.9.
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Figura 7.8 Posicion “Z” simulada
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Figura 7.9 Posicion “Z” algoritmo IMU/GPS
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Capitulo 8

Pruebas Reales

Descripcion del Hardware

Una vez comprobado el desempefio del filtro de Kalman en la prueba simulada,
procederemos a utilizar el algoritmo en una prueba de campo con medidas reales obtenidas
por nuestro sistema inercial y por el GPS.

Para realizar esta tarea haremos uso de una IMU que contiene un acelerometro de 3 ejes y
un giroscopio de 3 ejes, por lo que la IMU se dice que es de 6 grados de libertad (6 DOF).

8.11MU MPUG6050

Nuestra IMU es una unidad digital, la cual contiene un acelerometro MEMS de 3 ejes asi
como un giroscopio MEMS de 3 ejes, dichos sensores nos proveeran las mediciones que
necesitamos para la implementacion de nuestro algoritmo.

La ventaja de utilizar una IMU como ésta reside en que al tener tanto el giroscopio como el
acelerdmetro en un solo integrado se reduce peso, costo y espacio en nuestro sistema.

Figura 8.1 IMU modelo MPU6050 [51]
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8.2GPS

Como la idea de esta tesis es implementar un sistema de bajo costo utilizaremos un GPS
comercial no muy sofisticado para ver la cantidad de error que podremos restar de él.

En este caso utilizaremos un receptor GPS modelo EM-406A de la marca Sparkfun, el cual
viene equipado con una shield para facilitar su montaje. Segun se indica éste receptor tiene
un error de hasta 10m en modo individual, y hasta 5m en modo WAAS (Wide Area
Augmentation System) que consiste en un grupo de satélites y estaciones terrestres de
referencia que brindan una correccion adicional a las medidas proporcionadas por el
receptor GPS.

Para este caso solo utilizaremos nuestro receptor en modo WAAS desactivado por lo que

esperaremos un error de hasta 10m.
o >,

Figura 8.2 Receptor GPS [76]

8.3ARDUINO

Para la adquisicion de datos provenientes de la IMU y del GPS utilizaremos una tarjeta
ARDUINO UNO, la cual cuenta con puertos de entrada analdgicos, puertos de
interrupcion, puertos de comunicacion SPI (Serial Port Interface) para la comunicacion
serial entre los dispositivos y con alimentacion de 3.3v y 5v para nuestros diferentes
dispositivos.

La ventaja de utilizar esta plataforma es la facilidad de integrar en una sola tarjeta
diferentes sensores para obtener datos de diferentes fuentes y que puedan trabajar
simultaneamente, ademas de ser una plataforma de software libre que no genera costo a
nuestro sistema.
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Figura 8.3 Arduino UNO [77]

Una vez que ya tenemos nuestra unidad IMU, nuestro GPS y nuestra tarjeta ARDUINO
procedemos a ensamblar todo en la tarjeta ARDUINO para tener nuestro sistema
ensamblado y listo para obtener datos. Nuestro sistema nos proporcionard datos de
aceleracion (m/s?) en 3 ejes (x,y,z) respectivamente, y velocidad angular (°/s) o (rad/s)
en 3 ejes (x,y,z), respectivamente.

Figura 8.4 Prototipo de sistema de adquisicién de datos IMU/GPS



83

Se fabric6 una carcasa de poliuretano para proteccion de la electronica asi como la
incorporacion de una bateria de 9v para la alimentacion de la tarjeta y los sensores en caso
de que se utilice sin conexion USB.

Para referencias del cédigo utilizado para la adquisicion de los datos dirigirse a la parte de
anexos.

8.4MATLAB

Una vez que ya tenemos nuestros datos provenientes de la IMU y del GPS, necesitaremos
de una herramienta computacional que nos permita ejecutar el algoritmo en el cual
usaremos los datos proporcionados por nuestro sistema GPS/IMU. Para esta tarea haremos
uso de MATLAB ya que nos permite utilizar la comunicacién por puerto serial para
interactuar con la tarjeta ARDUINO, para posteriormente almacenar los datos y utilizarlos
en el algoritmo programado. Dicho codigo puede ser empleado en la plataforma OCTAVE
de LINUX en el caso de que no se cuente con licencia de MATLAB.

Lugar de Prueba

Figura 8.5 Lugar de prueba de adquisicion de datos [78]
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El lugar donde se realizé la prueba de adquisicion de datos de nuestro sistema IMU/GPS
fue en un campo de beisbol que se encuentra en la comunidad de Loreto, Zac. Este lugar se
eligio debido a que se deseaba un lugar despejado en el cual se redujera la posibilidad de
error por multi-trayectoria ya que no se encuentran muchos edificios cerca que pudieran
rebotar la sefial que recibe el receptor GPS. Dicho lugar cuenta con una zona UTM 14Q y
una altitud media de 2032m.

Como se puede apreciar en la imagen, la trayectoria tiene la apariencia de un poligono
irregular cuyas medidas son 50m x 50m x 43.9m x 41.6m

Una vez realizada la prueba se almacenaron los datos en un vector en MATLAB para
posteriormente extraerlos y almacenarlos en sus variables correspondientes dentro del
algoritmo.

Algoritmo de fusion IMU/GPS/KALMAN

Lamentablemente al implementar el algoritmo utilizado en la prueba simulada descrito en
[12] no se obtuvieron los resultados esperados debido a que en la simulacion los
incrementos At entre muestra y muestra eran los mismos, al igual que la cantidad de datos
de las variables, pero en la prueba real tanto el GPS como la IMU trabajan a una frecuencia
de muestreo diferente, mientras el GPS trabaja a una frecuencia de 2Hz, la IMU trabajaba a
frecuencias entre 8 y 34Hz debido a la estructura del cédigo en nuestra ARDUINO.

Debido a estas complicaciones se opté por utilizar un segundo algoritmo que si nos
proporcionara los datos que esperamos.

El algoritmo elegido fue el descrito en [11], dicho algoritmo tiene diferente estructura en
las matrices y vectores que se introducen en el filtro Kalman, dichas matrices y vectores se
muestran a continuacion:

Nuestro vector de estados queda de la siguiente manera:

x=[XYZvv,u,00W &0] (8.6.1)
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Donde:
X,Y,Z Son posiciones Norte, Este y Altitud, respectivamente.

vy, 1y, U, Son las velocidades Norte, Este y Altitud, respectivamente
® 0¥ Son los angulos de Euler, Roll, Pitch y Yaw, respectivamente.

® 6 ¥ Son las derivadas de dichos angulos de Euler.

Nuestro vector de mediciones sera:

Y INS _ xGPS
yINS _ yGPS
ZINS _ ZGPS
INS GPS
z=| " — v (8.6.2)
UINS _ .UGPS
y y
UZINS _ ‘UZGPS
INS GPS
L@ — @ |

Donde:
X,Y,Z Son posiciones Norte, Este y Altitud, respectivamente.
vy, 1y, U, Son las velocidades Norte, Este y Abajo, respectivamente

¢ Corresponde a la orientacion respecto al Norte magnético.
La matriz que relaciona el vector de estados anterior con el actual serd el siguiente:

03x3 13x3 03x3 03x3
03x3 03x3 03x3 03x3

F = 8.6.3
O3x3 O3x3 03x3 13x3 ( )
O3x3 O3x3 03x3 03x3



Siguiendo el desarrollo de [11], se linealiza y discretiza la matriz F

I35 At * I3x3

O =1+At*F = Oaxz laxa
O3x3 03x3

O3x3 03x3

La matriz H,, queda descrita por:

I3xs  Oszx3
Hy = |03x3  I3x3

03x3 O3x3

La matriz de covarianza del proceso sera:

— A 2 2
R, = diag(cf, 05 ...

La matriz de covarianza de las mediciones queda de la siguiente manera:

Q = diag(c?,, 0% ..

Y en tiempo discreto queda como:

03x3 03x3
03x3 03x3
I3z At * [543
03x3 13x3
03x3 03x3

03x3 03x3

I3x3 03x3

i)

..0%)

Qx = QP At

86

(8.6.4)

(8.6.5)

(8.6.6)

(8.6.7)

(8.6.8)
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Una vez aplicado el algoritmo, obtuvimos los siguientes resultados:

La trayectoria obtenida mediante los datos medidos solamente por el GPS se muestran en la
figura 8.6.
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Figura 8.6 Trayectoria GPS
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La figura 8.7 muestra la posicion obtenida por el sistema INS mediante la integracion de los
datos prevenientes de los acelerometros y giroscopios.
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Figura 8.7 Posicion GPS vs Posicion INS
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La figura 8.8 muestra la comparacion entre la posicion obtenida por el GPS, por el INS y
por el algoritmo INS/GPS/KALMAN, respectivamente.
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Figura 8.8 GPS vs INS vs INS/GPS/Kalman



La posicién en el norte obtenida por el GPS se muestra en la figura 8.9.
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Figura 8.9 Posicion Norte GPS
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La posicién en el Norte obtenida por el GPS se muestra en la figura 8.10.

?U T T T T T T T T T
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Figura 8.10 Posicién Norte IMU/GPS/Kalman
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La posicion en el Este obtenida por el GPS se muestra en la figura 8.11.

Figura 8.11 Posicion Este GPS

Posicion GPS
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La posicion en el Este obtenida por el GPS se muestra en la figura 8.12.

Posicion INS/GPS/Kalman

Figura 8.12 Posicion Este INS/GPS/Kalman
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La figura 8.13 Muestra la comparacién de la posicion Norte de los sistemas GPS, INS y
INS/GPS/KALMAN.

70 . . . . . . . . .
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Figura 8.13 Posicion Norte GPS vs INS vs INS/GPS/Kalman
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La figura 8.14 Muestra la comparacion de la posicion Norte de los sistemas GPS, INS y
INS/GPS/KALMAN.
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Figura 8.14 Posicion Este GPS vs INS vs INS/GPS/Kalman
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La trayectoria real con la que se comparara la posicion obtenida por nuestro algoritmo se
muestra en la figura 8.15.
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Figura 8.15 Trayectoria real
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A pesar de que se logro disminuir el error de la posicion del objeto en movimiento en esta
prueba, se esperaba que la reduccion fuera mayor y al analizar detenidamente las figuras se
observa que la posicion obtenida por el sistema INS se pierde totalmente de la trayectoria
deseada, por lo que consideramos analizar las posibles fallas que pudieran ocasionar este
comportamiento.

Al estar analizando las posibles causas del error en la posicion del sistema INS nos
percatamos de que al momento de hacer la calibracion previa a una prueba de campo
influia bastante la plataforma donde se calibrara la IMU. Esto es, si la IMU se calibra en
una plataforma con una nivelacion diferente (aun en lo mas minimo) a la plataforma en
donde se va a realizar la prueba de campo influye demasiado en la forma en como mide la
IMU.

Debido a este problema se opté por realizar una segunda prueba en la cual tuviéramos
mayor conocimiento del entorno y de las condiciones en las que se realizaria dicha prueba,

El lugar elegido para realizar dicha prueba fue en las canchas de baloncesto de la unidad
académica de ingenieria eléctrica, dicho lugar tiene una zona UTM 13Q y una altitud media
de 2430 m. La prueba se realiz6 en una trayectoria rectangular con dimensiones 14x55 m.

Para esta prueba se monto nuestro sistema INS en un radar de penetracion del suelo o GPR
(por sus siglas en inglés) para controlar de mejor manera la orientacion de nuestro sistema
INS.

En este caso la plataforma mantendria un angulo de Roll y Pitch de 0° para asegurar que al
momento de obtener la orientacion los datos concuerden. Ademaés la IMU se calibraria en la
misma plataforma en la que se realizaria la prueba para que de esta manera obtengamos
valores de aceleracion y velocidad angular acordes al comportamiento de nuestro objeto
movil.
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Una vez realizada la prueba obtuvimos la posicion GPS como se muestra en la figura 8.16.

Figura 8.16 Posicion GPS



A continuacion se muestra en la figura 8.17 la posicion obtenida por el sistema INS.
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Figura 8.17 Posicion INS
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En la figura 8.18 se muestra una comparacion entre la posicion mostrada por el GPS, por el

INS y la obtenida por el algoritmo INS/GPS/KALMAN, respectivamente.
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Figura 8.18 Posicion GPS vs INS vs INS/GPS/Kalman
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Como se puede apreciar, se obtuvieron resultados similares a los de la prueba anterior, pero
a diferencia de la primera prueba tenemos a nuestro favor informacion a priori con la cual
podemos hacer consideraciones y con ello obtener mejores resultados en la posicién del
INS.

Lo primero que hicimos fue corroborar que los angulos de roll, pitch y yaw fueran como lo
esperabamos, ya que como se mencion0 anteriormente esperdbamos obtener angulos de roll
y pitch de 0°.

La figura 8.19 muestra el valor del angulo Roll durante la prueba, los picos que se
observan son causados por la vibracion del movil durante el trayecto, pero
aproximadamente mantiene un valor medio de cero.

— ROLL

Angulo
[}

1 1 1 1
0 500 1000 1500 2000 2500
Mo. Muestras

Figura 8.19 Angulo Roll
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La figura 8.20 muestra el valor del angulo Pitch durante la prueba, el descenso del angulo
era esperado ya que durante la prueba la plataforma se iba inclinando en sentido negativo
en el &ngulo de Pitch debido a los brincos del movil durante la trayectoria.

Angulo

| | 1 |
] 500 1000 1500 2000 2600
Mo. Muestras

Figura 8.20 Angulo Pitch
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La figura 8.21 muestra el valor del angulo Yaw, este angulo es el mas claro respecto a la
direccion del giro en cada una de las secciones de la cancha donde se realizé la prueba, el
primer escalon corresponde al primer giro de 90° al finalizar el recorrido de 55m del primer
lado de la cancha, el segundo escalon corresponde al segundo giro de 90° al finalizar el
recorrido de 14m y asi sucesivamente hasta completar los 360° al regresar al punto de
partida.
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Figura 8.21 Angulo Yaw

Tomando en cuenta que los angulos tienen aproximadamente los valores esperados, y
haciendo consideraciones con base en las condiciones del experimento podemos hacer uso
de las ecuaciones 6.4.1 y 6.4.2 para corregir las aceleraciones obtenidas por los
acelerometros y obtener de esta manera una mejor posicién del sistema INS.
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Dentro de las consideraciones tomamos el angulo de Roll como cero, asi como velocidad
cero en el eje “Z” y “Y”, respectivamente. La velocidad promedio del objeto en direccion
“X” fue de aproximadamente 1m/s. Se debe considerar que debido a que en ningun
momento nos desplazamos en retroceso no podemos tener aceleraciones negativas.

Tomando todas estas consideraciones con base en las condiciones del experimento nos
permitieron obtener la siguiente posicion INS como se muestra en la figura 8.22.
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Figura 8.22 Posicion INS corregida.

Posteriormente trazamos nuestra trayectoria ideal (figura 8.23), con la cual haremos el
calculo del error tanto para el sistema GPS como para el sistema INS. La comparacion entre
las trayectorias obtenidas se muestra en la figura 8.24.
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Figura 8.23 Trayectoria Ideal.
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Figura 8.24 Trayectoria GPS vs Ideal vs INS.

Con base en la trayectoria ideal se obtuvo un error del GPS de 2.77m, mientras que para el
INS se obtuvo un error de 0.0336m. Tomando el error del GPS como el 100%, la
trayectoria INS tiene un 1.21 % de error respecto a la trayectoria ideal, lo que representa
una reduccion del error de la trayectoria del movil de 98.78% que equivale a una reduccion
de 2.7367m.
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Capitulo 9

Conclusiones

Como se explicd en los primeros capitulos existen diferentes maneras de lograr corregir el
error de posicion que presentan los sistemas GPS, como son el uso de algoritmos de
reduccion de ruido a las sefiales L1 y L2 provenientes de los satélites, uso de unidades IMU
con mayor cantidad de sensores como lo son barémetros y magnetometros para aumentar
los cantidad de informacidn proveniente del objeto en estudio, asi como configuraciones de
las plataformas IMU ya sea strapdown o gimbal. Ademas existen diferentes tipos de filtros
de kalman como los son el filtro de kalman discreto, el filtro de kalman extendido, entre
otros. Existen también diferentes técnicas para fusionar los datos provenientes de los
sistemas INS y GPS como lo son la Loosely Coupled y Tightly Coupled entre otros.

Para este trabajo se utiliz6 una IMU de 6 grados de libertad (acelerémetro y giroscopio de 3
ejes cada uno), una plataforma IMU de configuracion strapdown, un filtro de Kalman
discreto y una técnica de fusién INS/GPS de tipo loosely coupled.

Con base en los resultados obtenidos, se concluye que es posible aplicar una fusién de datos
de sistemas GPS/IMU para lograr reducir el error de posicion de un GPS comercial con
hasta 2.7367m (98.78%).

Se analiz6 la posibilidad de utilizar sensores de mayor calidad que proporcionaran datos
con mayor precision pero se seleccionaron aquellos con un bajo costo y que permitieran
poder implementarse simultdneamente en una tarjeta arduino sin elevar demasiado los
costos del sistema final.

Cabe recalcar que la importancia de este trabajo reside en iniciar una linea de investigacion
la cual nos permita el desarrollo de tecnologia propia. Debido a que este trabajo utiliza
software libre en el caso de arduino y la posible migracion del codigo de matlab a la
plataforma octave de Linux, la cual es libre de licencia, nos reduce demasiado el costo final
del sistema.

Mientras otros sistemas similares cuestan aproximadamente entre 1,300 y 3,500 doélares
(26,104 pesos y 70,280 pesos, respectivamente), el nuestro tiene un costo aproximado de
1,400 pesos (70 ddlares).
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Cabe mencionar que aunque se obtuvieron resultados aceptables a pesar de utilizar sensores
econdmicos, es necesario tomar en cuenta que tanto a la IMU como al GPS le afectan
perturbaciones diferentes debido a la naturaleza y funcionamiento de cada uno, por eso
dentro de las posibles mejoras al trabajo se debe considerar una caracterizacion y modelado
de los errores propios de cada sensor para obtener un mejor desempefio del algoritmo, asi
como considerar etapas de pre filtrado antes de introducir los datos al sistema, ademas de la
utilizacion de dispositivos mas precisos. Estos dispositivos podrian ser un GPS de tipo
diferencial el cual cuenta con un menor error de posicion respecto a los receptores GPS
comerciales, otro dispositivo para mejorar seria una IMU de més grados de libertad que
involucre el uso de magnetémetros, barémetros, entre otros, lo que aumenta la informacion
disponible del objeto. Dentro de estas mejoras se encuentra también el uso de transmisores
de inaldmbricos para poder montar nuestro sistema GPS/IMU a vehiculos aéreos no
tripulados 0 DRONES, y vehiculos terrestres sin la necesidad de tener una conexién por
cable.

Una ventaja del hardware implementado en este trabajo es la flexibilidad de incorporar més
sensores sin la necesidad de un cambio significativo de la estructura y adquisicion de los
datos que sean requeridos por el algoritmo. Ademas provee flexibilidad de ajuste a la
programacion individual y general del hardware de adquisicion de datos, lo que nos da la
libertad de modificarlo segun sea nuestra necesidad.

Entre los problemas que se encontraron al realizar este trabajo, se encontrd que debe
tomarse en cuenta la frecuencia de adquisicion de datos provenientes de cada uno de los
sensores segun se desea, ya que por lo general la adquisicion de datos del GPS es mucho
mas lenta que la de los demas sensores y esto puede causar problemas en la cantidad de
datos por sensor ya que los vectores y matrices del filtro de kalman deben ajustar a la
perfeccion o de lo contrario el filtro no se ejecutarad. Otro problema es que los sensores al
estar en una prueba de campo real muestran en los datos mayores errores a los que se
consideran por los fabricantes en las hojas de datos. Ademés cabe mencionar que la
adquisicion de datos del receptor GPS es mejor en lugares despejados donde no existan
demasiados obstaculos entre satélite y receptor GPS ya que esto ocasiona un efecto multi-
trayectoria que aumenta el error de la posicion. Debido a estas complicaciones se
recomienda que se sincronicen lo mejor posible los sensores para que la cantidad de datos
se ajusten a la necesidad que se tiene, aplicar una etapa de filtrado a los datos de los
sensores de la IMU para acondicionar lo mejor posible dichos datos.

La ventaja de la configuracion del hardware y software utilizado en este trabajo es que
permite obtener orientacion y posicion de un objeto en movimiento con un desempefio
aceptable a un bajo costo en comparacion a los sistemas similares que se encuentran en el
mercado, ademas de que es flexible y permite la incorporacion de mas dispositivos sin la
necesidad de cambios considerables en el hardware o software.
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Apeéndice A: Caracteristicas Giroscopio

F 4
InvenSense

MPU-5000/MPU-6050 Product Specification

Document Numiber. P5-MPU-5000A-00

Reslslon: 3.4

Release Date: 08132013

6 Electrical Characteristics

E.1 Gyroscope Specifications

VDD = 2.375V-3 .46V, VLOGIC (MPU-G050 only) = 1.8VE£5% or VDD, T, =25°C

PARAMETER COMDITIONS MIN YR MAX | UNITS NOTES
GYROSCOPE SENSITIVITY
Ful-Scale Range FS_SEL=l £250 g
F3_SEL=t £500 g
FS_SEL=] £1000 g
Fo_SEL=3 £2000 g
Eyroscope ADC Word Langth 18 bits
Sansity Seale Factor FS_SEL=D 13 LBais)
F5_SEL=i E55 LEEIs)
FS_SEL=] 128 LBais)
F5_SEL=2 15.4 LESs)
SansRnty Scale Factor Tolarance 25'C -3 +3 5
Sarskhity Seale Factor Varation Cver 22 %
Temperaiune
Monlingarty Best Mt straight line; 25°C 0.2 %
Cross-Aais Sensitity a2 5%
GYROSCOPE ZERO-RATE OUTPUT (ZRO)
Initlal TR0 Tolerance 25°C 200 Ui
ZRO Varlation Over Temperature -A0"C to +85°C £ g
Power-Supply Sensiihity [1-10Hz) Sine wave, 100mVpp; YDD=2.5 n.z Ui
Power-Supply Senslinity (10 - 250Hz) Sine wave, 100mYpp; YOD=2.5 0.2 g
Power-Supply Sensiihity [350Hz - 100kHz) Sine wave, 100mVpp; YOD=2.5 4 Ui
Linear Accaleration EI’FS-'.T-’TT Statc 0.1 "l'&"g
SELF-TEST RESPOMSE
Relative Change from tastory trim 14 14 5% 1
GYROSCOPE NOISE PERFORMANCE F%_SEL=0
Total RMS Molss CLRFCFE=2 (100Hz) 005 5-mns
Lov-fraquency RMS nalse Bandwidin 1Hz tol DHz 0.033 5-mns
Rate Molse Spactral Dansty At 10Hz 0.005 Big J Hz
GYROSCOPE MECHANICAL
FREQUEHCIES
H-fods an 33 35 kHz
Y-Auds 7 an 13 kHz
F-Aus 2 a7 0 kHz
LOW PASS FILTER RESPONSE
Programmanle Range 5 55 | Hz
OUTPUT DATA RATE
Programmatie 4 E.0O0 Hz
GYROSCOPE START-UP TIME DLPFCFG=0
ZRO Sietiing (from power-na) 0 +1%5 of Final a0 mE

1. Please refer to the following document for further information on Self

and Descriphons

-Test: MPU-E000MPU-6050 Register Map
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Apeéndice B: Caracteristicas Acelerometro

Document Numoer: P5-MPLU-5000A-00

r 4
- = Revision: 3.4
INvenSense | wmpu-sooompu-s0so Product Specification Redelon 3 eanni

6.2 Accelerometer Specifications
VDD = 2.375V-3 .46V, VLOGIC (MPU-G050 only) = 1.8W+5% or VDD, T, = 25°C

PARAMETER CONDITIONS MIH | TYP | Max | uMITs | HOTES
ACCELEROMETER SEMSITIVITY
Full-Scale Range AFS_SEL-D 2 g
AFS_SEL-1 24 g
AFS_SEL-2 B g
AFS_SEL=3 18 g
ADC Word Length Cutput In two's complemant format 18 bits
Sensitvity Scale Factor AFS_SEL=D 15,384 LoBlg
AFS_SEL=1 3,102 LoBlg
AFS_SEL=2 4,006 LSB/g
AFS_SEL=3 2.048 LSB/g
Initial Callbration Tolersnce £3 %
Sensitvity Change vs. Temperature AFS_SEL=D, -40°C o +B5°C +0.02 wrC
Monilnearty Baet FR Siraight Line 0 s
Cross-Axis Senchivity £2 %
ZERO-G OUTPUT
Initial Callbration Tolerance ¥ and Y aves £50 mg 1
Z auis £30 mg
Zero-3 Level Change vs. Temperatre | ¥ and ¥ axes, 0°C bo +70°C £33
Z axle, 0°C ip+70°C 250 mg
SELF TEST RESPONSE
Fizlathe Change from factory tim -14 14 | = 2
NOISE PERFORMANCE
Power Spectral Density 0%z, AFS_SEL=] & COR=1kHZ 400 ug < Hz
LOW PASS FILTER RESPONSE
Programmable Rangs 5 260 | Hz
OUTPUT DATA RATE
Programmable Rangs 4 1,000 | Hz
INTELLIGENCE FUNCTION
INCREMENT a2 mLES

1. Typical zero-g initial calibration tolerance value after MSL3 preconditioning
Please refer to the following docurnent for further mformation on Self-Test: MPU-6000GMPL-6050 Regisfer Map
and Descriptions
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Apeéndice C: Conexion MPU6050-Arduino

Dve
GNDy
scy

Arduino”

ANALOG IN .

2 AU max W
< = = = = <
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Apéndice D: Algebra de Cuaterniones

Suma:

Dados g, = a+ aqi +ayj +ask y q, = b + byi + b,j + b3k se define la suma como:

q1+q; = (a+b)+ (a; + by)i+ (ap + by)j + (az + b3)k
Resta:

Dados g, = a+ aqi+ayj +ask y q, = b+ byi + b,j + b3k se define la resta como la
suma del primer cuaternién mas el opuesto del segundo.

q1 + (—qz) = (@a—b) + (a; — by)i + (ay — by)j + (a3 — b3)k

Producto:

Dados g =a+aqi+ayj+ask 'y q, =b+ byi+ b,j+ b3k se define su producto
como:

q1 * q2 = (ab — a;by — azb; — azbz) + (aby + bay + azb; — azb,)i
+ (baz + abz + a3b1 - a1b3)j + (ba3 + ab3 - a2b1 + albz)k
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