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RESUMEN

La facultad de ciencias perteneciente a la Escuela Politécnica Nacional (EPN)
desarrolla un proyecto de investigacion acerca de UAV (Unmanned Aerial
Vehicle), dentro del cual se encuentra el Sistema de Navegacion Inercial (INS)

que es el tema en el que se enfoca este proyecto de titulacion.

El INS es desarrollado desde los sensores basicos: sensores inerciales
(acelerémetro & giroscopio) y magnetémetro. Este sistema debe ser capaz de

medir la actitud y determinar el desplazamiento de un robot movil.

A partir de los sensores inerciales se comienza desarrollando una Unidad de
Medida Inercial (IMU) que incluye la implementacién de un filtro de Kalman
extendido, cuyo objetivo es medir la actitud. La orientacién es medida por una

brujula desarrollada a partir del magnetémetro.

El desplazamiento del robot moévil es obtenido a partir de las medidas del
acelerometro, por medio de la integracion de estas se obtiene la velocidad y con

una nueva integracion se obtiene la posicion.

Todos los resultados del INS se visualizan en tiempo real a través de una Interfaz
Hombre — Maquina (HMI), del cual se podra adquirir los datos para acoplar el INS
al proyecto UAV.



Xiv

PRESENTACION

En este proyecto se desarrolla un INS aplicable en un autopiloto de un UAV, su
desarrollo ha sido secuencial para culminar los objetivos y alcances
satisfactoriamente. La descripcion del proyecto se ha dividido en los siguientes 6

capitulos:

El primer capitulo consiste en explicar todos los conceptos necesarios para la
compresion del proyecto: INS, angulos de Euler, sistemas de coordenadas,

sensores inerciales, filtro de Kalman y UAV

En el capitulo 2 se detallan los sensores y las expresiones basicas para el
desarrollo del INS asi como la construccién de la plataforma y la distribucion de

los diferentes elementos del sistema sobre la misma.

El capitulo 3 trata sobre el desarrollo del INS, el cual consiste en mostrar la
programacion realizada en el microcontrolador y en LABVIEW para obtener la
actitud, orientacién y posicion de un robot movil, todos los algoritmos se han

representado mediante diagramas de flujo.

En el capitulo 4 se indica el proceso de desarrollo del HMI para el INS utilizando
LABVIEW, se muestran los bloques en los cuales se divide el sistema y como se
realizd cada uno de ellos, para posteriormente mostrar formas de onda y valores

relevantes de actitud, orientacion y posicion.

El capitulo 5 indica las pruebas realizadas a cada sensor para su debida
calibracion y acondicionamiento, se visualiza las respuestas de las medidas,

explicando sus ventajas, desventajas y soluciones planteadas.

El capitulo 6 abarca las conclusiones obtenidas al finalizar el proyecto,
enfocandose en los problemas encontrados y soluciones planteadas, también se

sugiere algunas ideas para realizar futuros proyectos con un INS.



CAPITULO 1

MARCO TEORICO

1.1. SISTEMA DE NAVEGACION INERCIAL

El presente proyecto esta dirigido a desarrollar un Sistema de Navegacion Inercial
o INS (Inertial Navegation System) cuyo objetivo es estimar la posicion, actitud y
orientacion de un vehiculo mévil manual o autbnomo, como es el caso del UAV
(Unmanned Aerial Vehicles). Un INS se basa en una Unidad de Medida Inercial o

IMU (Inertial Measurement Unit) sin la necesidad de una referencia externa (sélo

inicialmente).

Posicion

Velocidad

Sensores

Inerciales

Figura 1.1 Sistema de Navegacion Inercial

El INS se fundamenta en las medidas de los vectores de aceleracion (a) y
velocidad angular (w), obtenidas por los sensores inerciales que forman parte de

la IMU, con estas medidas se logra cumplir su objetivo.

1.1.1. CONFIGURACION DEL SISTEMA INERCIAL

Existen dos configuraciones en un INS, la diferencia entre estas dos

configuraciones se encuentra en el marco de referencia que cada una utiliza para



medir las sefiales de operacion de los sensores inerciales, los marcos de

referencias se explican con mayor detalle en la seccion 1.1.2.

1.1.1.1.  Gimballed (ejes flotantes)

En esta configuracion los sensores inerciales van montados sobre una plataforma
que esta sujeta a una estructura gimbal como se puede observar en la figura 1.2,
y esta plataforma se encuentra alineada al sistema de coordenadas de

navegacion, el cual es explicado en el literal 1.1.2.2.

Torque
motors

Gyroscopes

Stable
platform

Gimbals

Angle
pick-offs

Figura 1.2 Sistema Gimballed [1]

Si los giroscopios montados en la plataforma detectan una rotacion, esas sefales
se veran reflejadas en el movimiento de los motores de la estructura gimbal con el
proposito de mantenerla estable la plataforma en su sistema de coordenadas.
Debido a este acontecimiento en la estructura gimbal a esta configuraciéon
también se la conoce como “ejes flotantes”.

El sistema de ejes flotantes se divide en:



1.1.1.1.1. Referencia Inercial.- se la aplica en los satélites artificiales cuyo
movimiento se desarrolla respecto al centro de masas de la tierra.
1.1.1.1.2. Referencia Terrestre.- se la aplica en vehiculos que se desea conocer

su desplazamiento relativo a la tierra.

1.1.1.2. Strapdown (ejes fijos)

En esta configuracion los sensores inerciales van montados rigidamente sobre el
vehiculo movil como se observa en la figura 1.3, por lo cual las medidas obtenidas
seran reflejadas en un sistema de coordenadas body. En el sistema los ejes de
referencia se encuentran fijos al vehiculo mévil y se debe partir de una posicion y

orientaciéon conocida de los ejes fijos

Seawr Computer
thecleaxy F 4
X hecel Y

¥ decel

e

Figura 1.3 Sistema Strapdown [2]

Este sistema al no utilizar una estructura gimbal reduce costos y espacio fisico,
por esta razén el INS de este proyecto se realizara mediante un sistema

strapdown.
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1.1.2. SISTEMAS DE COORDENADAS

Un sistema de coordenadas es un sistema de referencia que permite localizar
inequivocamente una posicidn cualquiera en un espacio dimensional.

Para poder desarrollar un INS se necesita hacer cambios de coordenadas la
cuales se describen a continuacion.

1.1.2.1.  Sistema de Coordenada Inercial Verdadero

En el sistema de coordenada inercial las leyes de Newton son validas, debido a
que Newton asumia que su sistema de coordenadas no tenia movimiento, Newton
consideraba que el campo inercial era fijo con respecto a las estrellas, de esta
manera sus leyes de movimiento solo son validas en este sistema de
inercial no es un sistema de

coordenadas. El sistema de coordenada

coordenadas practico. [3]



1.1.2.2. Sistema de Coordenadas ECI (Earth Centered Inertial)

Este sistema de coordenadas tiene 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 combinacién de la velocidad

rotacional de la Tierra (Q) y la posicién de la Tierra alrededor del sol.

El eje z coincide con el eje de rotacidén 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.

1.1.2.3. Sistema de Coordenadas ECEF (Earth - Earth Centered - Fixed)

Este sistema de coordenada tiene su origen en el centro de masa de la Tierra y
rota con la misma, El eje z coincide con el eje de rotacion de la Tierra y los ejes x
yy se encuentran en el plano ecuatorial de la Tierra donde el eje x apunta al
Meridiano de Greenwich (0° latitud, 0° longitud), esto se puede observar en la

figura 1.4.

1.1.24. Sistema de Coordenadas de Navegacion (n-frame)

Este sistema de coordenadas también se lo conoce como NED (North, East,
Down) ya que sus ejes apuntan a estas direcciones, se denominara a los ejes de
navegacion como: X, al que apunta al norte, y, al que apunta al este y z, al que
apunta abajo, teniendo como origen la localizacion del sistema de navegacion,

esto se puede observar en la figura 1.4.



Meridiano de Greenwich

Ecuador

Figura 1.4 Sistema de Coordenadas ECEF y de Navegacion [4]
1.1.2.5. Sistema de Coordenadas Body (b-frame)

Este sistema de coordenadas tiene origen en el centro de masa del vehiculo y se
encuentran alineadas a los ejes de los angulos roll, pitch y yaw (estos angulos se
definen en el apartado 1.2.1.2), esto se puede observar en la figura 1.5 donde los
ejes del sistema de coordenadas body son representados por 1°, 2°, y 3°. Es el

sistema de coordenadas basico para los sensores inerciales.
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Figura 1.5 Relacion entre coordenadas body, plataforma e IMU [5]



1.2. UNIDAD DE MEDIDAS INERCIALES (IMU)

Es un dispositivo que esta compuesto por sensores inerciales (acelerometros y
giroscopios), circuitos electronicos y una CPU, para entregar medidas de
aceleracion y velocidad angular. Todos los sensores se encuentran debidamente

calibrados y compensados.

La IMU en general es un componente de un Sistema de Navegacién por lo cual se
suele ocupar otros componentes para corregir las limitaciones de una IMU, por
ejemplo se utiliza magnetdbmetro para corregir la orientacion. Para obtener una
mejor precision la IMU debe estar recubierta por una caja disefiada para que la
temperatura se mantenga constante y donde las paredes de la caja disminuyan
las interferencias electromagnéticas, si las medidas son dadas de forma analdgica
se debe minimizar el ruido eléctrico en los cables y en el conversor analogo-digital
y si las medidas son dadas de forma digital se debe tomar en cuenta que existira

un retraso temporal.

1.2.1. ACTITUD Y ORIENTACION

En este proyecto se llamara actitud a la inclinacion del vehiculo respecto al plano
horizontal y orientacion al rumbo del vehiculo respecto al norte magnético, a este
sistema se lo conoce también como AHRS (Attitude and Heading Reference

System).

1.2.1.1. Componentes de AHRS

¢ Pitch: es la relacidn vertical que existe entre la nariz y el horizonte.
¢ Roll: es la cantidad que la nariz se inclina hacia la izquierda o la derecha.

e Yaw: es la direccion que la nariz esta apuntando
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Figura 1.6 Componentes de AHRS [6]

1.2.1.2.  Angulos de Euler

Los angulos de Euler son un conjunto de 3 coordenadas angulares (6, ®, W) que
sirven para especificar la orientacion de un objeto mévil respecto a un eje de
referencia de ejes ortogonales fijos [7], por este motivo para la representacion
matematica de la actitud y orientacion del vehiculo se utilizaran los angulos de

Euler, siendo asi:

e 0O =pitch
o & =roll
e Y=vyaw

1.3. SENSORES

El INS aparte de utilizar los sensores inerciales como acelerbmetro y giroscopio
también utiliza magnetdmetro y GPS, a continuacion se describira el

funcionamiento de cada uno estos sensores.

1.3.1. ACELEROMETRO

El principio de un acelerometro depende de un sistema de masas y resortes

donde la tension y la fuerza de los resortes esta descrita por la ley de Hooke: “La



fuerza de resistencia o la fuerza para establecer la posicion de equilibrio en un
resorte, es proporcional a la cantidad de fuerza al estirarlo o comprimirlo.”

En este caso se ha utilizado un acelerbmetro lineal en 3 ejes ADXL345 que utiliza
el principio de capacitancia para medir el desplazamiento de un sistema elastico
que consiste en una barra de silicio sujeta por 4 hilos. A esta configuracion se
adicionan tres placas metalicas que forman dos condensadores. La placa de la

mitad cambia la distancia entre las placas de los extremos [8]

- Ll Ll -
C KMASA {Bara de Slikc ko) )
- . B —— ~ N
Ll T T L

Figura 1.7 Modelo de un acelerémetro con capacitancia [8]

Un acelerometro mide la componente estatica de la aceleracién provocada por la
gravedad que actua sobre el vehiculo y la componente dinamica de la
aceleracion que se produce por el movimiento del vehiculo. La unidad de medida

del acelerometro se da en [g] (1[g]=9.8 [m/s?]).

1.3.2. GIROSCOPIO

El principio de funcionamiento de un giroscopio esta basado en la conservacion

del momento angular

— . -5
FCO!T'O”S= -2mQ) x V’

Figura 1.8 Funcionamiento de un giroscopio [9]
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Se ha utilizado un giroscopio de 3 ejes (ITG3200), en este giroscopio cuando la
masa se mueve en direccidbn v como se indica en la figura 1.8, experimentara una

fuerza de coriolis (Fcoriolis) €n direccion a la flecha amarilla

Fcoriolis = —-2+m=* 0 *v (1.1)

Donde m es la masa, 2 es la velocidad angular y v es la velocidad lineal, esta
fuerza es transformada en una sefial eléctrica proporcional a ella. Un giroscopio

mide la velocidad angular de un vehiculo en [dps] (degrees per second). [9]

1.3.3. MAGNETOMETRO

Un magnetometro detecta el cambio del campo magnético aplicado a una muestra
determinada, la medida depende mucho de la ubicacién en la que se encuentre
asi como de otros factores externos entre ellos el mas importante la radiacion

electromagnética, emitida por antenas y equipos electronicos.

Se ha utilizado el LSM303DLM, un sensor integrado que posee tres ejes de
medicién para el campo magnético, y gracias a los multiples factores de escala,

se pueden identificar campos desde +1,3 gauss hasta +8,1 gauss.

Figura 1.9 Magnetometro [10]

El principio de funcionamiento de este magnetémetro esta dado por la ley de

Faraday, ya que se tiene una muestra que frente a un campo magnético variable
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produce un campo eléctrico el cual puede ser medido y procesado por un

microcontrolador o por un ordenador, previa una conversion analoga/digital.

1.3.4. GLOBAL POSITIONING SYSTEM (GPS)

El Sistema de Posicionamiento Global permite determinar la posicion de un objeto
en el planeta Tierra, este sistema esta compuesta por una red de 24 satélites con
trayectorias sincronizadas aproximadamente a unos 20.000 Km de distancia del
planeta Tierra, esta red de satélites es conocida con el nombre de NAVSTAR
(Navegation Satellite Timing and Ranging) y fue desarrolladlo por el

Departamento de Defensa de los Estados Unidos con fines puramente militares.

1.3.4.1. Parametros de un GPS

El GPS calculan los siguientes parametros:
e Posicién 3D (Coordenadas X, Y, Z)
e Tiempo (Los satélites emiten informacién temporal en Universal Time
Coordinated)

e Velocidad del movil.

1.3.4.2. Funcionamiento de un GPS

El receptor que se ha utilizado es un LS20031 el cual recibe sehales de los
satélites indicando la identificacion y la hora de cada uno de ellos, en base a estas
sefales se sincroniza el reloj del GPS y calcula el tiempo que tardan en llegar las
sefales al equipo y de tal modo mide la distancia a los satélites. De esta forma el
GPS recibe dos tipos de datos: los del Almanaque (datos de ubicacion y
operacion de cada satélite en relacién al resto de satélites) y Efemérides (datos
unicamente del satélite que esta siendo captado cuyos datos se utilizan para

calcular la distancia del receptor al satélite).
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Figura 1.10 Medicion de distancias desde los satélites [11]

El receptor utiliza como minimo 3 satélites para realizar una trilateracion satelital
para calcular la posicién del mismo, con un elevado numero de satélites captados
(8 satélites) por el receptor y si éstos tienen una geometria adecuada (dispersos)
puede obtenerse precisiones de 2,5 metros y si se utiliza un DPGS (GPS
Diferencial) se puede obtener precisiones de 1 metro, sin embargo cuando solo
son captados el minimo de satélites para realizar el calculo de posicion el error
puede ser de 15 metros. [11] El numero de satélites captados dependera de la
ubicacién geografica del receptor, por ejemplo en sitios urbanos se capta menos

satélites debido a los obstaculos como casas y grandes edificios.

1.4. FILTRO DE KALMAN (FK)

El FK tiene como objetivo estimar los estados de un sistema dinamico lineal
ruidoso, utilizando un algoritmo éptimo y recursivo, éptimo porque toma en cuenta
toda la informacion que se le proporcione para minimizar el error al cuadrado y
recursivo porque no requiere almacenar todos los datos previos y reprocesarlos
cada vez que llega una nueva informacion. El FK para estimar los estados accede

a las medidas del sistema. [12]

1.4.1. ECUACIONES DE KALMAN

Todas las variables que el FK utiliza para estimar una solucién, se agrupan dentro
de un vector llamado vector de estados. El vector incluye los parametros
deseados:

X =[x X3 X3 . Xy |
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El vector de medidas es una agrupacion de todas las variables cuya medida estan
disponibles:

Z =121 23 Z3 ... Zy |

Por lo tanto el FK estima el estado x de un proceso en el tiempo discreto que es

gobernado por la ecuacion diferencial del tipo:

Xk+1 = Akxk + Buk + Wy (12)

Con una medida z correspondiente a la observacion y que es:

Zy = Hkxk + (2% (13)

La matriz A da una relacion entre el estado anterior y el estado presente del FK.
La matriz B relaciona la entrada de control u con el estado x.

La matriz H relaciona el vector de estados con el vector de medidas.

Las variable aleatorias w; y v, representan el ruido del proceso y de la medida

respectivamente y se asume que son independientes y blancos.

El FK proporciona una ecuacion que computa un estimador del estado a posteriori
X, como combinacién lineal del estimador a priori X, y la diferencia entre la

observacion actual z;, y la prediccion de medida H, Xy, :

La diferencia (z, — Hix;) se llama innovacién de la medida y muestra la
diferencia entre la prediccién de la medida H,X; y la observacion actual z,. La
matriz K es llamada Ganancia de Kalman que establece la cantidad de influencia

del error entre la estimacion y la medida:

Ky = P H, (H P Hi + R (1.5)
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Siendo P, el estimador de la covarianza del error a priori y R, la covarianza del
error de la medida. Cuando la covarianza del error de medida R;, se aproxime a 0,
se tendra mas confianza en la observacion actual z;, mientras que la medida
predicha H,x) perdera confianza en la misma medida. Por otra parte, cuando el
estimador de la covarianza del error a priori P, se aproxime a 0 se perdera
confianza en la medida z, y de la medida predicha H, X, se incrementara. Q es la

covarianza del error del sistema [13].

De tal forma el algoritmo queda dividido en dos pasos que se ejecutan de manera

iterativa: la prediccion y la correccion como se muestra en la figura 1.11.

i Estimaci6n inicial de X; P,
Actualizacién en el tiempo Actualizacién en la medida
Prediccion Correccion
1. Proyectar hacia delante el estado 1. Calcular la ganancia de Kalman.
) - - —1
ol Akxk +Buk Kk:PkaT(HkPk Hkr'*'Rk)
2. Pr()}'ef:ta hacia delante la. ) 2.  Actualizar la estimacion con la
covarianza del error a priori sen i
-, T i o
Poi=AP A +0, £ =3 +K(zk—Hkxk)
3. Actualizar la covarianza del error

a posteriori.

Y =(I_Kka)Pk_

Figura 1.11 Algoritmo del FK [13]

1.4.2. FILTRO DE KALMAN EXTENDIDO (FKE)

Cuando el sistema sea no lineal se puede utilizar un FKE, en el cual se linealiza el
sistema, en este caso en vez de existir las matrices A, B y H, existen dos
funciones f(x,u,w)y h(x,v) del proceso no lineal y de la observacién no lineal

respectivamente.
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Las funciones f(x,u,w)y h(x,v) pueden ser utilizadas directamente para realizar
prediccidén, pero para calcular la covarianza P, a estas funciones es necesario

obtener su jacobiano.

1.5 UNMANNED AERIAL VEHICLE (UAYV)

Un UAV también es conocido como Drone, este vehiculo no tiene piloto a bordo,

el vuelo puede ser autbnomo o controlado desde tierra.

Una ventaja de utilizar un UAV es el ahorro de combustible en comparacion al
utilizar aviones tripulados para realizar reconocimiento o vigilancia de determinado

territorio.

Figura 1.12 UAV tomado de [14]

Este proyecto esta enfocado a aplicarse en el prototipo cero del autopiloto de un
UAV, éste puede ser avion, helicdptero, cuadricoptero, etc.
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1.5.1 AUTOPILOTO

El autopiloto es un sistema usado para guiar un vehiculo sin la asistencia de una
persona, su prioridad es la estabilidad del vehiculo, para cumplir con este objetivo,
las medidas de vuelo deben ser en tiempo real. Los autopilotos son capaces de
permitir realizar acciones especificas al UAV, como desplazarse a un lugar

determinado por medio de un software incluido con el autopiloto.
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CAPITULO 2

DISENO Y CONSTRUCCION DEL HARDWARE

2.1. DESCRIPCION Y CARACTERISTICAS DE LOS SENSORES
EMPLEADOS

Los sensores que se han escogido para el presente proyecto de titulacién, se
seleccionaron en base a varios parametros, los cuales se detallan a lo largo del

desarrollo de los siguientes literales.
2.1.1 ESPECIFICACIONES TECNICAS DEL SENSOR LSM303DLM

El sensor LSM303DLM es un mdédulo compuesto de 6 sensores, proporcionando

un grado de libertad por cada sensor y sus principales caracteristicas son:

Figura 2.1 Sensor LSM303DLM [15]

» 3 ejes para medicion del campo magnético (eje x, eje y, eje z).

» 3 ejes para medicion de la aceleracién (eje x, eje y, eje z).

» Escalas de mediciéon del campo magnético de +1.3 / +1.9 /+2.5.
/+4.0/+4.7/+5.6/ £8.1gauss.

» Escalas de medicidon de la aceleracion +2g/+4g/+8g.

Y

Comunicacion 12C en modo estandar (100kHz) o fast mode (400kHz).

» Temperatura de operacion de -40 a +85°C.
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2.1.2 ESPECIFICACIONES TECNICAS DEL SENSOR 6DOF DIGITAL

El sensor 6DOF DIGITAL es un médulo en el que estdan embebidos 3 giroscopios
y 3 acelerédmetros proporcionando un grado de libertad adicional por cada sensor

y sus principales caracteristicas son:

Figura 2.2 Sensor 6DOF DIGITAL [16]

» 3 ejes para la medicion de la velocidad angular
» 3 ejes para la medicion de aceleracion

» Rango de medicién de +2000°/sec

» Comunicacion 12C fast mode (400kHz)

» Filtro pasa bajos digital programable

>

Temperatura de operaciéon de -40 a +85°C.
2.2. PROTOCOLOS DE COMUNICACION EMPLEADOS

Cada uno de los diferentes dispositivos que conforman el sistema INS utiliza un
protocolo de comunicaciéon especifico, cada uno de estos se muestra en la figura

2.3 y se detallan en los siguientes literales.
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XBEE PRO S2B

LS20031 6DOF DIGITAL

Figura 2.3 Protocolo de comunicacién entre cada elemento del INS

2.2.1 COMUNICACION ENTRE SENSORES Y MICROCONTROLADOR

El chip en el cual se encuentran embebidos el acelerometro y giroscopio, utilizan
el protocolo de comunicacion [12C, este protocolo cuenta con dos lineas de
comunicacioén que son SDA y SCL, la ventaja de utilizar I2C es que por un mismo
bus de datos se pueden comunicar varios dispositivos, simplemente con indicar la

direccion del dispositivo que se desee leer.

SOA|

PR G —

A1 s o W\ u*

A J L
START ADDRESS AC DATA DATA ACK ST OoP
condition condition

Figura 2.4 Estructura del protocolo 12C [17]



La velocidad de transmision es de 100 kbaudios y se sigue la siguiente trama:
1. START condition (Master)

7 Bits de direccion de esclavo (Master)

1 Bit de RW, 0 es Leer y 1 Escribir. (Master)

1 Bit de Acknowledge (Slave)

Byte de direccién de memoria (Master)

1 Bit de Acknowledge (Slave)

Byte de datos (Master/Slave (Escritura/Lectura))

1 Bit de Acknowledge (Slave/Master (Escritura/Lectura))

STOP condition (Master)

© 0o N o a bk ubd

2.2.2 COMUNICACION ENTRE EL MICRONTROLADOR Y LA PC

BE [com] x-cTU o @ =23
Modem  Parameter Profile Remote Configuration...  Versions...

"PC Settings] Fange Test l Terminal  Modem Configuration |

M odem Parameter and Firmware Parameter VYiew Prafile Wersiohs
Fead | Wwrite | Restore | Clear Screen Save Derulees) e
[ Always Update Firmware Showe D efaults Load WEISIONS...
Modem; BEE-PRO  Function Set Wersion
|#BF248  ~||ZNET 25 CODRDINATOR &PI | e |
----- B CH - Operating Channel -
----- B OF - Operating P&N 1D
----- = R

----- B 5C-Scan Channels

----- B 5D - Scan Duration

----- B MJ - Hods Jain Time

B3 Addressing

----- B Y - 16-bit Metwork Address
----- B 5H - Serial Mumber High

----- 5L - Sernial Mumber Low

----- B DH - Destination &ddress High
----- B DL - Destination Address Low
----- B Ml - Mode Identifisr

----- B EH - Eroadcast Fadius

----- n AR - Aggregation Route Broadcast Time
----- B DD - Device Type |dentifier

----- B MT - Mode Discovery B ackoff
----- B MO - Node Discovery Options

Ela RF Interfacing
il B P Prmarl auwal
Fead low 32 bitz of modems unique [EEE B4-bit Extended Address.

m

COm1 57600 8-M-1 FLOW:NOMNE

Figura 2.5 Software para la configuracion de los médulos Xbee-PRO S2B [19]
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La comunicacion entre el microcontrolador y la PC se realiza mediante un par
transmisor - receptor Xbee Pro 2, los cuales se comunican entre si utilizando el
protocolo Zigbee el cual esta basado en el estandar de comunicaciones para
redes inaldmbricas |IEEE 802.15.4 [18], la comunicacién de Xbee-PC y Xbee-

microcontrolador se la realiza mediante RS232 asincronica.

La configuracion de los parametros de estos mddulos se la realizd mediante el
software proporcionado por el fabricante, esto permite que los dos médulos se
enlacen entre si y no con otro que se encuentre a su alrededor, y al mismo tiempo

configura la trama con la cual se enviaran los datos [19].

2.2.3 PROTOCOLO DE COMUNICACION DEL GPS

El GPS trabaja con el protocolo NMEA 0183 en el cual se encuentran encriptados
los datos que este recibe de los satélites, los parametros basicos de este
protocolo son, Baud Rate de 4800, 8 bits de datos, 1 bit de parada, sin paridad,
sin handshake [20].

Adicionalmente para adquirir los datos del GPS ya sea por un microcontrolador o

un Xbee se emplea comunicacion RS232 asincronica.

2.3 DISTRIBUCION DE LOS SENSORES EN LA PLATAFORMA
MOVIL

Debido a que un sistema de medicién inercial debe adaptarse a cualquier
plataforma, la placa donde se encuentran los diferentes sistemas de medida, fue
disefiada para montarse en cualquier superficie siempre y cuando se tomen en

cuenta varias consideraciones, principalmente las del entorno de funcionamiento.

Dado que la medicidn realizada depende de varios aspectos como son, la
temperatura, niveles de ruido y principalmente la vibracion, la ubicacion de los

sensores en la plataforma se realizé buscando el centro de masa del cuerpo y
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evitando en lo posible que los sensores sean afectados por las interferencias

indicadas anteriormente.

Para lograr que los ejes de los sensores concuerden con los ejes de la
plataforma, y asumiendo que la distribucion de fabrica de los sensores es
aproximadamente ortogonal, se realiza la transformacion de los ejes de fabrica de
los sensores a coordenadas body, con la finalidad de obtener mediciones

correctas segun el comportamiento de la plataforma.

Para esta transformaciéon solo se toma en cuenta la distribucion fisica de los
sensores sobre la plataforma, esto debido que en lo posible se ha alineado los
tres ejes x, y y z de los sensores con los de la plataforma, pero no se ha

conseguido una coincidencia en los signos.

Figura 2.6 Ubicacién de los sensores en la plataforma moévil

Los ejes de los sensores se muestran en la figura 2.6 por lo cual el cambio de

ejes a coordenadas body se realiza mediante las siguientes matrices. [21]

1 0 0
ct.lo -1 o] (21
0 0 1
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1 0 0
Comol0 =1 0] (22)

0 0 1
1 0 0
Chag|0 =1 0] (2.3)
0 0 1

Con esta transformacion se logra que los ejes del sensor y de la plataforma
coincidan, los coeficientes de la matriz dependeran del sensor que se utilice, ya

que no todos tienen la misma distribucion de fabrica.
2.3.1 CAMBIO DE COORDENADAS DE BODY A NAVEGACION

La ecuacioén para el cambio de coordenadas de un sistema de ejes fijos (X, Y, Z) a
un sistema de ejes solidarios con el cuerpo (x, y, z) se obtiene a partir de tres
rotaciones sucesivas alrededor de cada uno de los ejes del sistema fijo siguiendo
la regla de la mano derecha, estos angulos formados entre los dos sistemas de

coordenadas se conocen como angulos de Euler.

La primera rotacion se realiza alrededor del eje Z pasando de las coordenadas X,
Y, Z a las coordenadas X', Y', Z', formando un angulo conocido como y (yaw) que

da lugar a la siguiente ecuacion [22] :

X' X
Y'|=[Cy]|Y| 24)
A A

El giro en yaw se puede expresar mediante la siguiente matriz de direccién de
cosenos

cosy siny O
Cy = (—Sinl/) cosy O) (2.5)
0 0 1
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La segunda rotacion se realiza alrededor del eje Y pasando de las coordenadas
XY Z alas coordenadas X',Y',Z", formando un angulo conocido como 6 (pitch)

que da lugar a la siguiente ecuacion:

X" X'
v"| =I[Col |Y'| (2.6)
VAl 7'

El giro en pitch se puede expresar mediante la siguiente matriz de direccién de

cosf 0 —sind
ng(o 1 0 > (2.7)

sin@ 0 cosé@

cosenos

La tercera rotacion se realiza alrededor del eje X pasando de las coordenadas
X"Y".Z" a las coordenadas x,y,z formando un angulo conocido como ¢ (roll) que

da lugar a la siguiente ecuacion:

XII
YII
ZII

(2.8)

e

El giro en roll se puede expresar mediante la siguiente matriz de direccion de

cosenos

1 0 0
Cp = (0 cos¢  sin ¢> (2.9)
0 —sing cos¢

Con las tres rotaciones se puede definir la matriz de cambio de coordenadas de

un eje fijo a las de un cuerpo movil de la siguiente forma:

x X
yl=ckly|l (2.10)
z Z

Ch =CyCeCyp (2.11)
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cos B cosy cos@siny —sinf
ch = (cosz,bsinBsind) — sinycos¢ cosyPcosgp —sinysinfsing cosbsin ¢> (2.12)
cos@sinfcos¢ +sinysing sinypsinfcos¢p —cosypsing cosb cosp

Como se desea pasar de los ejes del cuerpo a un sistema de ejes fijos se utilizara

la siguiente ecuacion:

X
Y
Z

X
=Cr M (2.13)
Z

Donde CJ' = [CE]T, con lo cual se puede expresar el cambio de coordenadas del

cuerpo a ejes de navegacion.

2.4. SISTEMA DE MEDICION DE ACTITUD

Determinar la actitud de la plataforma implica, calcular los angulos de pitch y roll,
para ello se ha empleado el método de Euler el cual utiliza la matriz mostrada en

2.14, definiendo de esta forma los tres angulos buscados roll, pitch y yaw. [23]

. 0) 1 sin@-tanf cos@-tanf]p
E=|6|=|0 cos @ —sin @ ] lql (2.14)
) 0 sin@-secf cos@-secOdllr
p
Donde [ql es el vector de velocidades medidas por los giroscopios en el eje X,y y
r

Z respectivamente.

2.5. SISTEMA DE MEDICION DE ORIENTACION

Para la estimacidon de la orientacion se emplea la medida del magnetdmetro en
conjunto con la del giroscopio, el magnetometro permite ademas tener una
referencia para la orientacion, ya que este se calibra de tal forma que siempre el

angulo medido sea con respecto al norte magnético.
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2.5.1 CALCULO DE ORIENTACION SIN COMPENSACION DE INCLINACION

Para obtener la orientaciéon de la plataforma se ha utilizado las medidas del
campo magnético en el plano XY, estas medidas con una calibracion previa
describen un comportamiento de un circulo unitario, al momento de rotar a la
plataforma sobre un eje fijo, debido a este comportamiento la ecuacién que se

emplea para calcular el angulo de orientacion o Heading es:

— -1 Ml’
Hed = tan (M_) (2.15)

X

Donde

Hed: Angulo de orientacién con respecto al norte magnético o Heading
My: Medida calibrada del campo magnético en el eje y

Mx: Medida calibrada del campo magnético en el eje x [23]

Las medidas del magnetometro son mucho mas propensas a errores, debido a la
presencia de campos magnéticos diferentes a los de la tierra, con la finalidad de
mermar estos efectos y lograr al mismo tiempo que el frente de la plataforma
coincida con el norte magnético, por lo que el sensor se ha montado de tal forma
que cuando el My=0 y el Mx=1 se obtenga el Hed=0° y al rotar en sentido horario

el angulo incremente hasta 360° luego de girar una vuelta completa.

X

Hn
"~~~ Horizontal component of H

Xn

Heading » Yo

> H Local earth magnetic field
b

Figura 2.7 Vectores de campo magnético en el plano XY y vector orientacion

resultante [23]
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Esta forma de calcular la orientacion es aplicable solo si la plataforma permanece
en el plano, de lo contrario se debe realizar una compensacion de los angulos de

inclinacién (roll y pitch) que presente la plataforma.

2.5.2. CALCULO DE ORIENTACION CON COMPENSACION DE INCLINACION

Debido a que la plataforma puede presentar angulos de inclinacion, los angulos
de roll y pitch deben emplearse conjuntamente con las mediadas del

magnetometro para obtener una orientacion sin errores considerable.

Horizontal plane

Figura 2.8 Representacion de la orientacion cuando se presenta inclinacion del

cuerpo [23]

Por esta razén se emplean las siguientes ecuaciones de compensacion de las
medidas [23]:

My, =M, -cos@ + M, -sinf (2.16)

My, = M, -sin@-sin@ + M, -cos@ — M, -sin@-cosf  (2.17)

Dénde:

M,.: Es la medida del campo magnético en el eje x compensado con los angulos
de inclinacion.
M,.: Es la medida del campo magnético en el eje y compensado con los angulos
de inclinacion.

M,.: Es la medida original del campo magnético sin compensacion en el eje x
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M,: Es la medida original del campo magnético sin compensacion en el eje y
M,: Es la medida original del campo magnético sin compensacion en el eje z
6: Angulo de inclinacién Pitch

@: Angulo de inclinacién roll

2.6. SISTEMA DE MEDICION DE POSICION

Para estimar la posicidon de la plataforma mévil, se emplea la medida de los
acelerbmetros, sin embargo no se puede tomar una lectura directa, ya que este
mide tanto las fuerzas externas al cuerpo como la fuerza de gravedad, la cual

siempre esta presente en el ambiente.

El campo gravitacional se refleja en todos los ejes de la plataforma debido a que
el movimiento de Ila plataforma no siempre se realiza en una superficie
completamente plana, por lo cual se lo puede expresar mediante las siguientes

ecuaciones [21].

Ix 0 —g-sinf
gp = [gy‘ =Cp [0 =|g-cosfB-sin@®| (2.18)
9z b g-cosf-cos®

Debido a esto se debe ajustar la medida realizada por los aceleréometros mediante
un conjunto de ecuaciones presentadas a continuacion las cuales reflejen los
efectos de la gravedad en cada uno de los ejes de la plataforma asi como los

efectos de la rotacion sobre la aceleracion.

2

r
a +g (2.19)

T a2
ap=a, —(W+Q)xv, —g, (2.20)

Donde a;, es la aceleracion considerando a la plataforma un cuerpo idealmente

inercial
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a, Es la aceleraciéon medida por el acelerémetro
Q) Cantidad de rotaciéon del cuerpo debido a la rotacién de la tierra
w Cantidad de rotacién del cuerpo debido al propio cuerpo

Dado que los giroscopios miden siempre Q y w entonces se tiene:
p
(w+ Q) = M (2.21)
r

Con todo el desarrollo presentado desde (2.4) hasta (2.21) se puede escribir el
conjunto de aceleraciones, una vez que se ha suprimido los efectos de gravedad

y de rotacién del cuerpo y viene dado por las siguientes expresiones:

Aipx = Apx + Vpyt + Vp,q + g sin 7]
Arpy = Apy — VpxT + Vpp — g cos O sin @ (2.22)

Arpy; = Apy + Vpxq — Vp,p — g cos 6 cos P

El conjunto de ecuaciones presentadas en 2.22 permiten calcular la aceleracion
de la plataforma una vez que se han suprimido los efectos de rotacién y de la

gravedad que estan presentes en la plataforma.
Dénde:

a;p, = Aceleracion sin los efectos de rotacion y de gravedad en el eje x
ar,y = Aceleracion sin los efectos de rotacion y de gravedad en el eje y
a;,, = Aceleracion sin los efectos de rotacion y de gravedad en el eje z
a,, = Aceleracion medida directamente en el eje x

ap, = Aceleracion medida directamente en el eje y

a,, = Aceleracion medida directamente en el eje z

vy, = Velocidad del cuerpo en el eje x

vy, = Velocidad del cuerpo en el eje y

vy, = Velocidad del cuerpo en el eje z
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p = Velocidad angular del cuerpo en el eje x
q = Velocidad angular del cuerpo en el ejey
r = Velocidad angular del cuerpo en el eje z
6 = Angulo pitch

® = Angulo roll

g = Gravedad

2.7 ENSAMBLAJE DE LA PLATAFORMA

Para realizar las pruebas de funcionamiento del INS se utiliza una plataforma
robdtica, la cual se ha ensamblado a partir de un chasis metalico, que cuenta con
seis motores de corriente continua cada uno con su respectiva suspension, las
cuales permiten que la plataforma pueda ubicarse a diferentes angulos de
inclinacion con mucha facilidad, en la figura 2.9 se muestra el chasis de la

plataforma con sus respectivo motores.

Figura 2.9 Chasis de la plataforma movil

Para la alimentar los motores de la plataforma se utiliza una bateria de lipo de tres
celdas, las cuales proporcionan el nivel de corriente apropiado para el
funcionamiento de los mismos. El control del movimiento se realiza mediante dos

drivers que varian el voltaje de tres ruedas de forma simultanea, proporcionando
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un control por tracciéon diferencial que es guiado a través de un radiocontrol de
cinco canales a 2.4 GHz. La figura 2.10 muestra el driver en conjunto con el

receptor de Radio Control.

Figura 2.10 Driver de control [24]

2.8. INSTALACION DEL INS EN UN UAV

Después de realizar las pruebas necesarias en una plataforma terrestre para
comprobar el correcto funcionamiento del INS, el hardware de este sistema que

se puede observar en la figura 2.11 se lo instala en un UAV (Helicéptero RC).

B85 08d

Jagx
1B

Figura 2.11 Hardware del INS
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El hardware del INS tiene los siguiente componentes:
a) Placa Principal: contiene sensores inerciales, el microcontrolador y el Xbee.
b)
c) Xbee - GPS: transmite la infiormacion del GPS
d)

Magnetémetro: Sensor Verde

GPS: dispositivo blanco con verde

El procedimiento de instalacion se detalla acontinuacion.

1. Escoger un UAV con la capacidad de carga necesaria para ubicar el
hardware del INS (aproximadamente 120 [gr]), en este caso se ha escogido
un helicdptero conla capacidad de carga de 300 [gr]. También se debe
seleccionar un lugar en el UAV que sea paralelo al plano horizontal del
UAV, en el caso del helicoptero se ha seleccionado el trineo del mismo,
lugar donde adicionalmente se sujeta el set de entrenamiento (4 esferas

blancas) que servira de soporte para la placa principal del INS.

Figura 2.12 Helicdptero y set de entrenamiento

2. Se necesita escoger el método de sujetar el hardware del INS, se
recomienda utilizar amarras delgadas debido al tamafio de los orifios de
cada componente para sujetarlos al helicdptero. De esta forma se ubica la
placa principal en el trineo apoyandola en el set de entrenamiento, la placa
debe ser sujetada con las amarras en cada unos de sus extremos como se

puede observar en la figura 2.13



33

Figura 2.13 Placa principal del hardware del INS

3. Para escoger la ubicacion del magnetometro se debe conciderar un lugar
distanciado de elementos como motores o imanes que puedan perjudicar el
funcionamiento del sensor. Por este motivo se ha ubicado el magnetémetro
en el aleron horizontal trasero del helicoptero, sujetado mediante una

amarra como se puede observar en la figura 2.14

Figura 2.14 Ubicaciéon del magnetdmetro en el helicoptero

4. El Xbee — GPS se ha ubicado en el lado posterior del helicbptero
sujetandolo con una amarra. La ubicacion del GPS debe estar en el
exterior del UAV, por este motivo se lo coloca en la parte superior del

helicéptero como se puede observar en la figura 2.15.
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Figura 2.15 Ubicacion del GPS y su Xbee

5. Se necesita colocar la fuente de energia para polarizar el INS, se
recomienda utilizar una bateria de 5 [V]. Se ha colocado la bateria en en
centro del helicoptero de tal forma que no interrumpa el correcto
funcionamientod el mismo. Por ultimmo se polariza el INS con la bateria,

como se puede observar en la figura 2.16.

Figura 2.16 Ubicacion del GPS y su Xbee

Antes de poner en funcionanmiento el helicopetro se debe verificar que el
hardware del INS no perjudique el correcto funcionamiento mecanico del
helicoptero, por la misma razon todos los cables del INS deben ser colocados de
una manera ordenada y bien adegurados. En la figura 2.17 se puede observar el
INS instalado en el UAV.



Figura 2.17 INS instalado de un UAV

35
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CAPITULO 3

DESARROLLO DEL SISTEMA DE NAVEGACION
INERCIAL

En el presente capitulo se detalla la programacion del microcontrolador Mbed vy
LABVIEW para desarrollar el sistema de navegacion inercial (INS), lo que implica

la programacién para: obtener la actitud, uso del Filtro de Kalman y la posicion.

Calculo de la Actitud >

v
Declaracion e inicializacion de variables

v
‘ Configuracién de acelerémetro y giroscopio ‘

v
Calibrar acelerémetro y giroscopio

N
v

Lectura de datos del acelerémetro y giroscopio

v
‘ ‘ Linear Weighted Moving Average (LWMA) de los datos del acelerémetro ‘ ‘

!

Salida de Datos de Pitch y Roll en base al acelerémetro

v
‘ ‘ Rugen Kutta (RK) de los datos del girsocopio ‘ ‘

v
/ Salida de datos de Pitch, Roll y Yaw en base al giroscopio

‘ ‘ FKE de datos li'e LWMA y RK ‘ ‘

) 4
Salida de datos filtrados de Pitch, Roll

Figura 3.1 Algoritmo para calcular la actitud de un robot movil
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3.1. CALCULO DE LA ACTITUD

El algoritmo para calcular la actitud del robot movil se ha representado por el

diagrama de bloques sefalado en la figura 3.1.
La configuracion del acelerbmetro y del giroscopio se ha realizado en base a la
hoja de especificaciones de cada sensor, se puede observar las configuraciones

en la tabla 3.1:

Tabla 3.1 Configuracién de Sensores

Configuracion de Sensores
Acelerometro (ADLX345) Giroscopio (ITG3200)
Comunicacion: 12C Comunicacion: 12C
Rango: 2 g Rango: £2000 °/s
Frecuencia Salida de Datos: 1.6 KHz Frecuencia Salida de Datos: 8 KHz

Se trabaja en rango de *2 g para obtener una mayor resolucién en la medida

debido a que idealmente 3.9 mg por bit menos significativo (LSB).

La calibracidon de cada sensor es necesaria debido a que todos los sensores
tienen un desvié de la medida y esto perjudica la fiabilidad de la respuesta
obtenida de cada sensor, por lo cual es indispensable conocer el desvié de cada
eje de los sensores para ser posteriormente removido, para obtener en la posicidén

inicial un valor inicial de la medida igual a cero en cada eje.

La figura 3.2 muestra el subproceso que permite conocer el desvié de la medida
en cada eje del sensor, para lograr esto, se adquiere los datos de los sensores,
se los convierte a cada dato en un dato de 16 bits, para de esta forma sumar una
muestra de 1000 datos obtenidos y a este resultado se divide para su numero de

muestras.



<Ca|ibracién de sensores)

\ 4
i=0
Calib=0

w\
i<=1000 MO

» Calib=calib/1000

Si
\
Leer datos de los sensores

\ 4
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v
( Fin de Ia subproceso>

Conversion de datos leidos a datos de 16 bits (d16b)

v
calib= calib + d16b

i++
]

Figura 3.2 Algoritmo para calibracion de sensores

Después de adquirir algun dato de los sensores, como se habia mencionado

antes, se debe remover el desvio de la medida de cada eje de los sensores, y a

estas transformarlas en unidades de gravedad [g] para el acelerémetro, esto se

consigue dividendo el dato adquirido para el valor de 256 que es el numero ideal

por cada [g] indicado en la hoja de especificaciones del sensor y grados por

segundo [°/s] para el giroscopio, de la misma forma basado por la hoja de

especificaciones del sensor se divide el valor adquirido por 14.357 ideal por cada

[°/s] .

Este procedimiento se puede observar en la figura 3.3.
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‘/Lectura de los datos de los sensores\

\ 4
/ Leer datos de sensores (dato)

\ 4
Dato_calib = dato - calib

\4
Transformacion a unidades [g] acelerometro y [°/s] giroscopio

\ 4

// . \\
| Fin de subproceso

Figura 3.3 Algoritmo de lectura de sensores
3.1.1. LINEAR WEIGHTED MOVING AVERAGE (LWMA):

El indicador Moving Avarage (Media Moévil) muestra el valor medio de la medida
tomada de un sensor durante un determinado periodo de tiempo, de esta forma se
obtiene una estimacién mas precisa de la actitud del robot movil. Existen varios

tipos de la media movil [25]: simple, exponencial, suavizada y ponderada.

Lo unico que diferencia a las medias moéviles de los diferentes tipos son los
coeficientes que se asignan a los ultimos datos, por lo cual en este caso se utiliza
la Media Mévil Ponderada (LWMA) ya que asignan mas peso a los ultimos datos

como se puede observar en la formula 3.1.

N o n_i
ZLWMAzw (3.1)

Donde N es el numero de datos que son usados para realizar la LWMA y z es el

valor medido por el sensor.
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/ Linear Weighted Moving Average \
\\WMA ) de los datos del acelerometr/

A4
Declaracion e inicializacion de variables

v
i=1
N_LWMA=10
z=medida del acelerémetro

<
4

Si
i<N_LWMA >—> z_buf[N_LWMA-i]=z_buf[N_LWMA-i-1]

No
v i++
z_buf[0]=z L
i=0
v
Si ] ]
i<N_LWMA ZLWMA _num += z_buf[i]*(N_LWMA-i)
No \ 4
Y zZLWMA_den += N_LWMA-i
ZLWMA = zLWMA _num / zLWMA_den
v
i++
\ 4 |

‘ ang_acc = asin(zLWMA)*180/pi ‘

) h 4 ]
‘/ Fin del Subproceso \

Figura 3.4 Algoritmo LWMA

Como se puede observar en la figura 3.4 se han tomado 10 datos (N=10) para
realizar el proceso, estos datos se van guardando en z bufi] siendo dato el
ultimo valor obtenido, para después aplicar la férmula 3.1, de esta forma se
obtiene el angulo correspondiente de acuerdo a la medida de aceleracion estatica

del eje del acelerébmetro utilizada.
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Este algoritmo se debe realizar para la medida del eje x y y del acelerometro, de
esta forma con el eje x se obtendra el angulo pitch de la actitud, y con el eje y se
obtendra el angulo roll de actitud. Se utiliza la funcién seno inversa para realizar la

conversion de [g] a grados.

3.1.2. METODO DE RUGEN-KUTTA (RK)

Es un método iterativo de aproximacion de soluciones de ecuaciones diferenciales
ordinarias [26]. Se ha utilizado RK para resolver la conversion de sistema de
coordenada body a un eje fijo en la Tierra mediante el método de Euler, cuya

conversion esta dada por la formula 2.14.

RK tiene el siguiente algoritmo:

(k1+2xk2+2xk3+k4) .
6

Yit1 =¥ + h (3.2)

Donde:

k1= f(x;,yi) (3.4)

k2= fQx+5xh,y +5+klxh) (3.5)
k3 =f(x+5h,y +5+k2xh) (3.6)
k4 = f( +h,y; + k3 % h) (3.7)

h = tiempo de muestreo

De esta forma el algoritmo de RK que se implantado en el microprocesador esta

representado en la figura 3.5.
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: "
Q\Rugen Kutta (RK) de los datos del giroscopio>

) 4
Declaracion e inicializacion de variables

\ 4

‘ ‘ K1=funl'(ybuf,x) ‘ ‘

\ 4
ybuf=y+0.5*dt*k1

\ 4
‘ ‘ K2=func(ybuf,x) ‘ ‘

\ 4
| ybuf=y+0.5*dt*k2 |

‘ ‘ K3=fun::'(ybuf,x) ‘ ‘

| ybuf=y+(‘)'.5*dt*k3 |

y
\ \ K4=func(ybuf,x) \ \

\ 4
| y=y+dt*(k142%k2+2*k3+k4)/6

§ v ,
{/ Fin de subproceso >

Figura 3.5. Algoritmo de RK

En este algoritmo de RK x y y son vectores que cada uno consta de 3 parametros,
donde x proporciona las medidas de los 3 ejes tomadas del giroscopio (p, q, r) y
y almacena los angulos de Euler: roll (@), pitch (6) y yaw (¥), los cuales son la
solucién del algoritmo de RK. Este algoritmo tiene una subproceso que se

muestra en la figura 3.6.
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TR
L func(y,x) )

\ 4
Declaracidn e inicializacion de variables

\ 4

f[1] = x[0] + x[1] * sin(y[0]) * tan(y[1]) + x[2] * cos(y[O]) * tan(y[1])
f[2] = x[1] * cos(y[0]) - x[2] * sen(y[0])
f[3] = x[1] * sin(y[0]) / cos(y[1]) + x[2] * cos(y[O]) / cos(y[1])

\ 4

/
i] Returnf\:w

\ 4

Figura 3.6. Subproceso de RK

En este subproceso se remplazan las variables x y y en la férmula 2.14 que en el
diagrama de bloques se representa en 3 funciones: f[1],f[2]yf[3]. Estas
funciones nos permiten transformar p, g, r en @, 6, ¥, estas variables retornan en

una nueva variable f = [f1,f2,f3].
3.1.3. FILTRO DE KALMAN EXTENDIDO

Hasta el momento se han obtenido las medidas de pitch y roll, a partir del
acelerbmetro y las medidas de pitch, roll y yaw a partir del giroscopio, todas estas
medidas tienen su respectiva desventaja, el acelerbmetro en angulos cercanos a
90° entrega una medida indefinida debido a la conversiéon de [g] a grados donde
se utiliza la funcidon seno inversa, también al existir movimiento a la aceleracién
estatica detectada se le sumara la aceleracion dinamica y esto provocaria errores
en la medida del angulo deseado, por otra parte los angulos calculados a partir de
las medidas del giroscopio tienen un bias acumulativo, debido al uso de RK el
cual es un meétodo iterativo donde en cada iteracion se acumula el error del
angulo deseado. Por esta razon ahora es necesario aplicar un FKE con estas
medidas para obtener una confiable estimacion de los angulos de Euler, y el FK
sera extendido debido a que su matriz de relacion (formula 2.14) la cual no es

lineal.
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El algoritmo del FKE desarrollado en el microcontrolador se representa en un

diagrama de bloques, el cual se puede apreciar en la figura 3.7.

a N\
f FKE de datos de LWMA y RK )

\ 4
Definir F, G, H, Q, R

!

Xpy1 = Frxy

v
Pi,1 = FuPFL +Qp

\ 4

Adquirir z,

Zhy = Zy — Hp Xy,

Kaon = HPTHT + Ry,

\ 4
Kk = Pi;HJE(Kde*n)_l

\ 4
fk = f}; + K(ZHx)

v
P = (I — KxHy)Py,

\ 4

e
| Fin de subproceso

Figura 3.7 Subproceso de FKE

Dénde:

x = [0, 0,¥] Obtenidas del giroscopio después de aplicar RK
u = [p, q,r] Obtenidas del giroscopio

z = [0, 0,¥] Obtenidas del acelerdbmetro después de aplicar LWMA



45

p q#*sin@x*tanf 1 *cos@ *tanf
f=10 q * cos @ —r*sin@® (3.8)
0 g*sin@xsec r*cos@*sech

Su Jacobiano es:

5]
9
0x
q*cos@+tanf —r xsin® * tan 0 q * sin cos?
cos 62 cos 62
F= —q + sin(@) — r * cos(@) 0 of (3.9)
cosQ o x sin @ " sin @*sin@ " cos Pxsin®
cos 0 cos 8 cos 62 cos 92
Para obtener G, se usa la férmula:
d
G — _f
ou

[1 sin@®-tanf cos®-tanf
G =

0 cos @ —sin@ ] (3.10)
0 sin@-sec& cos@-sech

0 cos 0 0
H = cos @ 0 0] (3.11)
—sin@ *cos@ —cos@-sinf O

Las matrices Q y R se definen a partir de los bias de cada sensor, pero estos solo
sirven como referencia debido a que pueden variar de acuerdo a las necesidades

del usuario, de acuerdo al apartado 1.4.1.

biasxgyro? 0 0
Q= 0 biasygyro? 0 (3.12)
0 0 biaszgyro?
biasxacc? 0 0
R = 0 biasyacc? 0 (3.13)

0 0 biaszacc?
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Con estos datos y modelos siguiendo los pasos descritos en la figura 3.7 y en el
literal 1.4.1 se concluye el calculo de la actitud, el cual sera reflejado en una

Interfaz Hombre Maquina como se explica en el capitulo 4.

3.2. CALCULO DE LA ORIENTACION

Inicio

A

Leer datos del
magnetoémetro

v

Filtrar medidas

v

Graficar respuesta
de mx vs my

v

Calibrar medidas del
campo magnético
enlosejesxyy

v

Calcular Heading
utilizando la funcion
atn2(my/mx)

A

Graficar Heding

Figura 3.8 Proceso para calcular la orientacion

El siguiente diagrama de flujo muestra los pasos realizados para el calculo del
angulo de orientacion, primeramente se inicia con la lectura de los datos del
sensor, estos datos se filtran por medio de un filtro pasa bajos. Una vez que se
cuenta con los datos, se grafica la respuesta del campo magnético en el plano
XY, esta grafica nos permite realizar la calibracién de la respuesta del sensor ya

que se busca describir un circulo unitario cada vez que la plataforma de un giro de
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360°, La calibracién se realiza mediante la correccion de las medidas del campo

magnético en los ejes x y y.

Cuando las medidas han sido calibradas se aplica la funcién tangente inversa de
las medidas del campo magnético en el eje y divididas para el eje x, con lo cual se
obtiene el angulo de orientacion, el mismo que se muestra en un visualizador del
HMI.

3.3. CALCULO DE LA POSICION

(Caélculo dve posiciéon)

—»{ Lectura de datos de los acelerometros ax y ay |

v
| Filtrado de las sefales con un filtro pasa altos |

A

A
| Integracion de la sefal |

| Filtrado de las sefiales con un filtro pasa altos |

‘ Almacenar vx1,vx2,vx3; vy1,vy2,vy3 ‘

Sivx2,vx3#0

v ind =0

vx2,vx3*signo

signo=+1

Figura 3.9 Subproceso para estimacion de posicion
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La figura 3.9 muestra el proceso de estimacion de la posicién, a partir de las
sefales recibidas de los acelerémetros, la cual es filtrada, integrada y corregida
en fase, para cada uno de los ejes de desplazamiento de la plataforma, este es el

bloque encargado de realizar la navegacion inercial.
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CAPITULO 4

DESARROLLO DEL HMI DEL SISTEMA DE
NAVEGACION INERCIAL

4.1. SOFTWARE HMI

Los sistemas HMI que se encuentran en una computadora por lo general son
conocidos como software HMI, sin embargo dentro de un sistema de control se

conoce simplemente como HMI.

Se debe evitar confundir un sistema de visualizaciéon de datos con un HMI ya que
este debe cumplir con varias funciones especificas como son: Monitoreo,

Supervisidon, Alarmas, Control y generaciéon de Histoéricos. [27]

Existe una gran cantidad de programas que permiten desarrollar un HMI, el usar
un programa especifico dependera de las necesidades del usuario, entre los
software especializados para el area de control se tienen MATLAB y LABVIEW,
estos dos utilizan lenguaje de programaciéon de alto nivel y cuentan con mddulos

que permiten un rapido de una aplicacion.

Para la aplicacion desarrollada en el presente proyecto de titulacion, se ha
decidido utilizar LABVIEW, debido a una mayor versatilidad al momento de
integrar subprogramas ya que el coédigo tiene una mejor legibilidad por tratarse de
un lenguaje de programacion grafica en el cual se puede indicar directamente la
funcién de un bloque, a diferencia de otros lenguajes como C++, o0 Java que a
pesar de ser de alto nivel presentan el inconveniente de no ser facilmente
interpretados por lo que se requiere un mayor tiempo para el desarrollo de nuevas

aplicaciones, utilizando un cddigo previamente desarrollado.
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4.1.1. ENTORNO DE PROGRAMACION DE LABVIEW

LABVIEW usa un entorno de programacién grafica que originalmente se orient6 a
la instrumentacion virtual, sin embargo actualmente se ha convertido en una
herramienta muy valiosa para la realizacion de aplicaciones embebidas y de
rapido desarrollo en el campo de la robdética, debido a la gran variedad de librerias

que se incorporan con cada nueva version del programa.

Las ventajas de desarrollar una aplicacién en LABVIEW son varias, primero en la
pagina oficial de National Instruments se pueden encontrar un sin numero de
aplicaciones que sirven como base para el desarrollo de nuevos proyectos, la
mayor parte de los paquetes del programa se encuentran disponibles como
version de prueba, ademas se tiene la posibilidad de programar una aplicacion
utilizando lenguaje C y la mas importante se pueden ejecutar varios lazos en

paralelo lo cual permite una gran optimizacién del cédigo.

Las librerias empleadas en el presente proyecto permiten un completo analisis,
calibracion y procesamiento de las senales adquiridas a partir de los sensores,

para posteriormente generar historiales de la actividad de la plataforma.

4.1.2. PRINCIPALES CARACTERISTICAS DE LABVIEW

El software LABVIEW consta de dos ventanas principales que son el panel frontal
y el diagrama de bloques, en el panel frontal se ubica todo lo referente a la
visualizacion de variables del sistema de control, mientras que en el diagrama de
bloques se realiza toda la programacion pudiendo incluirse elementos

predefinidos que mejoran el desarrollo de una aplicacion.

La distribucion de las diferentes librerias en el programa permite una rapida
ubicacion de los subvi’'s requeridos, adicionalmente consta de un buscador de
subvi’s o de ejemplos, con cada subvi se adjunta informacién que se despliega
como ayuda, indicando los terminales de conexién y el tipo de dato que cada uno

de estos es capaz de manejar.
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Existen librerias tanto para el diagrama de bloques como para el panel frontal,
una ventaja del diagrama de bloques es que nos indica por colores el tipo de dato
con el que estamos trabajando, y en caso de incompatibilidad de estos se
visualiza un error de conexién que impide la ejecucion de la aplicacién. La
ejecucion paso a paso permite observar el comportamiento de las variables en
cada ejecucion de la aplicacion que facilita el analisis y correccion de posibles

errores en la programacion.

Los ejemplos proporcionados por el programa permiten comprender de mejor
forma la utilizacion de cada uno de los VI's dentro de una aplicacion especifica,
ademas de contar con soporte en linea que muestran aplicaciones desarrolladas

por otros usuarios dentro de la comunidad de National Instruments.

Los ejemplos proporcionados en las ayudas del programa pueden utilizarse sin
ninguna restriccién, lo Unico que se debe considerar es que los requerimientos del
equipo en el cual se vaya ejecutar la aplicacidon cumpla con los requerimientos
dados por el programa, y sobretodo cuidar mucho el cambio de versiones del

programa cuando la aplicacion no sea ejecutada en el equipo original.
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Figura 4.1. Librerias y buscador del programa LABVIEW
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4.2 DESARROLLO DEL HMI PARA EL SISTEMA DE NAVEGACION
INERCIAL UTILIZANDO LABVIEW

Para desarrollar el HMI se ha buscado optimizar los tiempos de ejecucién, por lo
cual se han empleado varios lazos en paralelo que realizan una accion
determinada de esta forma se consigue un menor tiempo de ejecucion de la
aplicacion en conjunto, a continuacion se realizara una descripcion de cada
bloque del HMI.

4.2.1 VI PARA LA ADQUISICION DE DATOS

La PC y el microcontrolador se unen a los transmisores xbee utilizando
comunicacioén serial con los siguientes parametros: velocidad de 57600 baudios, 8
bits de datos, sin paridad y con un bit de parada, esta configuracién se la puede
realizar de forma predeterminada o puede tener parametros adicionales para ser
configurados por el usuario, lo importante de este VI es cuidar que la aplicaciéon

no se interrumpa en caso de producirse un error en la lectura de datos.

Para establecer esta comunicacion se ha configurado el COM de interfaz con los
parametros indicados anteriormente utilizando el subvi VISA configure serial port,
como se muestra en el bloque 1 de la figura 4.2. Como los datos del
microcontrolador vienen en formato float se requieren de 4 bytes por cada dato
enviado y debido a que la lectura es continua se ha optado por identificar el inicio
de una trama para la lectura, para ello previamente los datos se han encriptado
entre caracteres terminales lo cual permite saber exactamente el dato leido en el
HMI la identificacion de trama se la realiza con un lazo while y el subvi VISA read

como se muestra en el bloque 2 de la figura 4.2.

Para la lectura de datos inicialmente se comenz6 leyendo los datos sin ninguna
restriccion, sin embargo esto ocasion6 muchos problemas debido a que al darse
una interrupcion en él envié de datos, la aplicacion finalizaba con un error
teniendo que cerrar el programa por completo, la solucion6é a esto fue un lazo

while reiterativo tal como se muestra en el bloque 2 de la figura 4.2.
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Una vez que se identifica el inicio de la trama se inicia la lectura de los datos byte
por byte como se muestra en el bloque 3 de la figura 4.2, con esto se consigue
una cadena de caracteres con todos los datos sin embargo se necesita un valor
numérico para realizar cualquier tipo de analisis, por este motivo se ha
transformado los caracteres de la trama en un numero formato double utilizando

el subvi fract/Exp string to number indicado en el bloque 4 de la figura 4.2.

Finalmente se debe cerrar el puerto de comunicaciéon serial al momento de
detener la ejecucion de todo el HMI, esto se indica en el bloque 5 de la figura 4.2
en el cual se ha utilizado el subvi VISA close, quedando asi completa la rutina

para la adquisicion de datos.

4.2.2. VI PARA LA VISUALIZACION DE LOS ANGULOS DE EULER CON UN
OBJETO EN 3D

Para la visualizacion del objeto en 3D se utiliza un modelo con extension .stl para
ello LABVIEW cuenta con la libreria 3D picture control con la cual se carga la
imagen de un modelo ubicado en una direccion especifica de computador, en un
visualizador ubicado en el panel frontal, en el bloque 1 de la figura 4.3 se puede

apreciar la configuracién para este proposito.

En el bloque 2 de la figura 4.3 se tienen los subvi’'s encargados de realizar la
rotacion del objeto segun el angulo proporcionado, de esta forma se puede
visualizar el comportamiento de los angulos de euler una vez que la IMU ha sido

montada sobre la plataforma terrestre.

La rotacion del objeto se logré por medio de la implementacion de un método en
el cual se ingresan los angulos de rotacion en radianes, sin embargo como esta
parte del programa depende de las variables que llegan del bloque de adquisiciéon
de datos el tiempo de ejecucion debe ser de igual al de este bloque ya que de lo
contrario se registraran instantes en los cuales las variables que almacenan los
angulos sean 0 mostrando un rebote de la imagen que impide visualizar

correctamente el desemperio de la plataforma.
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Figura 4.3. VI Para la Visualizacion de Angulos de Euler Utilizando un Objeto 3d
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4.2.3 VI PARA CALIBRACION DEL MAGNETOMETRO Y UBICACION DEL
NORTE MAGNETICO

El objetivo de utilizar un magnetometro en la plataforma consiste en tener un
punto de referencia para la orientacion, debido a que el norte magnético siempre

se ubica en una misma direccién sin importar donde se encuentre el sistema.

Una vez leidos los datos provenientes del magnetometro se debe observar el
comportamiento de los mismos ante una rotacion completa en el plano XY, esto
se consigue por medio de un arreglo bidimensional como se indica en el bloque 1
de la figura 4.4, este arreglo aumenta su tamano en cada interaccion del
programa, esto no es 6ptimo, pero es util para ver el comportamiento del campo
magnético en funcién del desplazamiento, con lo cual se apreciara claramente la

necesidad calibrar la orientacion mientras la plataforma cambia de posicion.

El bloque 2 de la figura 4.4 es un nodo mathscript el cual permite realizar una
programacion en C++ de la aplicacion que se desee realizar y ademas permite
hacer una simulacién paso a paso del cédigo implementado, este se encarga de
corregir los efectos de interferencia en el campo magnético medido por los
sensores y al mismo tiempo se corrigen las singularidades que pueden producirse

cuando el campo magnético en el eje x es igual 0.

El bloque 3 de la figura 4.4 se utiliza para ajustar las medidas del magnetémetro,
es decir encuentra los parametros de la curva descrita por los campos magnéticos
en el plano XY, estos datos son ingresados a un bloque mathscript por medio del
cual se aproxima la respuesta a un circulo unitario el cual esta centrado en las
coordenadas (0,0), este proceso es realizado de forma manual y puede
visualizarse en cada uno de sus puntos es decir antes y después de la calibracion

de los sensores.



Figura 4.4 VI Para Calibracion del Magnetémetro
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4.2.4 VI PARA LA ESTIMACION DE LA POSICION DE LA PLATAFORMA

El bloque 1 de la fig. 4.5 realiza la funcién de filtrado e integracién, para lo cual se
ha tomado historiales de la respuesta de velocidad y aceleracidbn para
posteriormente realizar las correcciones pertinentes en las sefales de respuesta.

Los historiales se almacenan como un archivo .xIm que es compatible con excel.

El bloque 2 de la fig. 4.5 se encarga de discriminar las inversiones de fase que se
producen en la velocidad por respuesta natural de acelerometro, todo esto se
realiza mediante un nodo de formula el cual toma cinco muestras de la sefnal de

entrada y realiza la accion pertinente en cada caso.

Un parametro muy importante a considerar es el tiempo de muestreo, esto debido
a que los datos de aceleracién usados en los calculos dependen del bloque de
adquisicion de datos, si el tiempo es demasiado pequefio habran instantes para
los cuales la aceleraciéon tome el valor de cero, mientras que si el tiempo es
demasiado grande se tendra perdida de datos, en cualquiera de los dos casos el

calculo de estimacion de posicion es erroneo.

En la figura. 4.5 se puede ver que las sefiales de aceleracion de los ejes x y y son
adquiridas y procesadas de forma continua para posteriormente realizar un
historial del comportamiento de la posicion en funcién del tiempo, adicionalmente
se ha desarrollado en base a los ejemplo de LABVIEW un modelo 3d que permite

visualizar el movimiento de la plataforma en el plano XY.

El tiempo que la aplicacién utiliza para procesar la sefial recibida de los sensores,
hace que la visualizacion presente un pequeio retardo con respecto al
movimiento de la plataforma, sin embargo esto no es un factor determinante en la
estimacion de la posicion ya que en ningun momento se estan perdiendo los

datos.
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Figura 4.5. VI Para la Estimacion de la Posicion
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4.2.5 VI PARA LA VISUALIZACION DEL DESPLAZAMIENTO EN EL PLANO
XY

Para visualizar el desplazamiento de la plataforma en el plano XY se ha utilizado
un arreglo de datos que se actualiza cada 50000 muestras, debido a que si el
arreglo se mantiene creciendo constantemente consumira recursos en la
ejecucion del HMI. Se ha optado por realizar una actualizacion de datos en la cual
los datos almacenados hasta las 50000 ejecuciones se borran y se inicializa el

arreglo de datos.

Trayectoria

Figura 4.6 VI Para la Visualizacion del Desplazamiento en el Plano XY

4.2.6 VI PARA LA POSICIONAMIENTO POR GPS

Mediante el cddigo mostrado en la figura 4.7 se tiene la posibilidad de mostrar la
ubicacion de la plataforma utilizando los datos entregados por el GPS, el cual nos
indica la longitud y la latitud de la del receptor GPS el cual esta montado sobre la
plataforma, por medio de una direccion URL se llama al visualizador de google
maps el cual carga los mapas mediante internet y nos muestra en tiempo real, la
ubicacion de la plataforma, la Unica limitante es que si no se cuenta con internet,

la el mapa no aparecera en el visualizador.
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Figura 4.7 VI Para el Posicionamiento Utilizando GPS

4.2.7 PANEL FRONTAL DEL HMI

El HMI del INS consta de un panel principal en el cual se encuentran los
diferentes bloques del sistema tal como se muestra en la figura 4.8, estos bloques
en conjunto permiten al usuario visualizar, controlar y calibrar algunos de los

parametros del sistema.

Cada una de las ventanas fue elaborada de forma que la informacién no se
aglomere ante la vista del usuario, permitiendo una facil compresion de cada

sefial mostrada



62

PRINCIPAL ADQUISICION DE DATOS SISTEMA DE ACTITUD SISTEMA DE POSICION SISTEMA DE ORIENTACION MODO DE PRUEBAS

ESCUELA POLITECNICA
NACIONAL

AUTORES:

JORGE GUALLICHICO
ADRIAN UTRERAS

Figura 4.8 Pantalla de inicio del HMI

Se tienen los siguientes bloques:

Adquisicion de datos
Sistema de Actitud
Sistema de Posicidn
Sistema de Orientacion

Posicionamiento por GPS

YV V V VYV V V

Modo de pruebas

4.2.7.1 Adquisicion de datos

La adquisicion de datos consta de visualizadores para las sefales provenientes
del microcontrolador, adicionalmente se puede ver la trama que se esta
recibiendo, como los datos se encuentran encerrados dentro de una trama, puede
darse el caso en el cual el envio y recepcion de datos se interrumpa en cuyo caso
se debe suspender el HMI y proceder a guardar los datos recibidos hasta ese
instante, en las pruebas realizadas la unica forma para que se interrumpa el envié
de datos fue la perdida de alimentacion del control o por perdida en el enlace de

los xbee.
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Los visualizadores en funcién del tiempo permiten una mejor precepciéon de los
datos mas relevantes tal como se muestra en la figura 4.9 que en este caso son

los datos de los acelerometros y giroscopios.

PRINCIPAL ADQUISICION DE DATOS  SISTEMA DE ACTITUD | SISTEMA DE POSICION | SISTEMA DE ORIENTACION | MODO DE PRUEBAS

ACELERACION X [\ ‘

ACELEROMETROS ACELERACION Y

Trama leida
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Figura 4.9 Enlace del panel frontal para la visualizacion de datos

4.2.7.2 Sistema de Actitud

Para la visualizacién de la actitud de la plataforma se ha empleado un modelo 3d
junto con un visualizador de angulos de roll y pitch como se muestra en la figura
4.10.

Los indicadores graficos son historiales del comportamiento de la plataforma y es
muy util para realizar las pruebas de funcionamiento ya que nos indica posibles
oscilaciones en los datos debido a las vibraciones de la plataforma o a cualquier
otro factor externo, que no se pueden apreciar facilmente por el ojo humano, pero

que estan presentes y pueden accionar un mal funcionamiento del sistema.
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PRINCIPAL  ADQUISICION DE DATOS  SISTEMA DE ACTITUD  SISTEMA DE POSICION  SISTEMA DE ORIENTACION MODO DE PRUEBAS

ACTITUD

Indicador de Actitud

Modelo 3D L C:\Usersiciencias01\Dropboxijorge\Labiew),

Time

Figura 4.10 Enlace del panel frontal para la visualizaciéon de actitud

Para visualizar el modelo 3d es necesario llamar a la ubicacion del mismo ya que
este es un archivo externo a LABVIEW, para esto se cuenta con un buscador que
trabaja igual que cualquier otro usado en el entorno de windows, no es necesario
cargar el archivo para ejecutar la aplicacion, se puede realizar la busqueda
incluso una vez ejecuto el HMI es indispensable cargar a la aplicacién solamente
archivos con la extension .stl, inmediatamente aparecera una imagen que se

comportara en funcién de los angulos de roll, pitch y yaw.

La opcion de autofocus permite que la imagen se centre y se ajuste a las
dimensiones del visualizador 3d, es importante siempre tener presionado este
boton antes de cargar el modelo de lo contrario sera imposible la visualizacién si

las dimensiones del modelo 3d sobrepasan a las del visualizador.

4.2.7.3 Sistema de Posicion

En el sistema de posicién se puede visualizar el desempefio de la plataforma a
medida que esta se desplaza, como el movimiento de la plataforma es en el plano
se tiene un visualizador de las coordenadas XY que va tomando la plataforma a

medida que se desplaza, los visualizadores en el tiempo permite ver de mejor
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forma el comportamiento de los desplazamientos en cada uno de los ejes, por
ultimo el modelo 3d del vehiculo se desplaza en funcién de la velocidad

instantanea e indica la posicion a lo largo del tiempo.

PRINCIPAL ADQUISICION DE DATOS  SISTEMA DE ACTITUD  SISTEMA DE POSICION  SISTEMA DE ORIENTACION MODO DE PRUEBAS
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Figura 4.11 Enlace del panel frontal para la visualizacién de posicion

4.2.7.4 Sistema de Orientacion

El sistema de orientacion consta de un visualizador del campo magnético x y y asi
como de un indicador del norte magnético, adicionalmente y como se ha
mencionado en el desarrollo del presente proyecto, siempre es necesaria una
calibracion previa del sistema de orientacion debido a que el entorno en el que se

va a manejar la plataforma no siempre es el mismo.

Los botones cumplen las siguientes funciones:

A2 = aumenta la diagonal del eje x
B2 = Aumenta la diagonal del eje y
x-shift = Desplaza la curva a lo largo del eje x

y-shift = Desplaza la curva a lo largo del eje y
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PRINCIPAL | ADQUISICION DE DATOS  SISTEMA DE ACTITUD | SISTEMA DE POSICION  SISTEMA DE ORIENTACION  MODO DE PRUEBAS
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Figura 4.12 Enlace del panel frontal para la visualizacion de Orientacion

En la figura 4.12 se muestra las senales de campo magnético registradas por los
sensores, antes y después de calibracién asi como el desempefio del angulo de
orientacion al producirse un giro de 360 de la plataforma las pequefas

distorsiones que se muestran ocasionan un efecto de vibracién en la visualizacion

4.2.7.5 Posicionamiento por GPS

En la figura 4.13 se muestra la pantalla para posicionamiento de la plataforma por
medio de GPS, se tienen la opcion de zoom que permite visualizar la ubicaciéon de
mejor forma a nivel global, las longitudes y latitudes iniciales dependen de la
ubicacién de la plataforma y estas se actualizan a medida que esta experimenta
desplazamientos, sin embargo se requiere una variacion considerable para que

pueda ser apreciada en el mapa a nivel macro.

En la pantalla adicionalmente se puede visualizar la direccién con la cual se llama
al mapa a través del internet como toda la programacion se realiza por medio de
lazos que siempre se repiten se presentd el inconveniente que para un numero
determinado de llamadas a la misma direccion esta se bloquea mostrando una

imagen de error, para corregir este inconveniente se utilizO una clave
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proporcionada a través una cuenta de google, que permite a un usuario registrado
hacer un uso ilimitado de los recursos disponibles para el desarrollo de

aplicaciones API (Application Programming Interface).

PRINCIPAL ADQUISICION DE DATOS SISTEMA DE ACTITUD SISTEMA DE POSICION SISTEMA DE ORIENTACION POSICION POR GPS MODO DE PRUEBAS
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Figura 4.13 Enlace del panel frontal para el posicionamiento por GPS

4.2.7.6 Modo de pruebas

PRINCIPAL ADQUISICION DE DATOS  SISTEMA DE ACTITUD | SISTEMA DE POSICION | SISTEMA DE ORIENTACION | MODO DE PRUEBAS
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VELOCIDAD COMPX |
VELOCIDAD X [AF
ACELERACION X

CORRECCION DE FASE X PARAMETROS X

HISTERESIS ¥ FILTRO EN LA VEL. X

HISTERESIS ACC X

POSICION ¥

VELOCIDAD Y
ACELERACION ¥
REF A

CORRECCION DE FASE ¥

HISTERESIS ¥ FILTRO EN LA VEL. ¥

HISTERESIS ACC Y

Figura 4.14 Enlace del panel frontal para el modo de pruebas
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Para el modo de pruebas se tiene la posibilidad de observar las sefiales de
aceleracion con y sin las calibraciones correspondientes, lo cual es muy
importante para dar a conocer la respuesta de los acelerometros en cada punto

de integracion.

Estas sefiales se han tomado en los dos ejes en los cuales se desplaza la
plataforma, como la integracién para calcular la velocidad y la posicion no se
pueden visualizar directamente es necesario contar con un visualizador grafico

que permita crear un historial de comportamiento de estas variables.
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CAPITULO 5

PRUEBAS Y RESULTADOS EN UN VEHICULO MOVIL

El presente capitulo muestra los resultados obtenidos de las diferentes pruebas
realizadas en el transcurso del desarrollo del proyecto. Estas pruebas fueron
realizadas en el laboratorio de energia de la facultad de Ciencias de la Escuela
Politécnica Nacional, lugar en el cual se desarroll6 el proyecto de titulacion como

parte del prototipo cero del autopiloto de un UAV.

Las siguientes pruebas se realizaron en un vehiculo mévil terrestre ensamblado
en este proyecto, como se indica en el capitulo 2, el cual fue designado por el
proyecto UAV para ejercer las primeras pruebas del proyecto y de esta forma

salvaguardar el UAV por su elevado costo.
5.1. PRUEBAS DE SENSORES

Es necesario verificar el funcionamiento correcto de los sensores, de las unidades
de medidas, filtros de ruido, comprobar la eliminacion del desvio inicial y

progresivo de la medida (bias) respecto a los ejes de coordenadas

5.1.1. MEDIDAS DEL ACELEROMETRO

Idealmente en estado de reposo las medidas en el eje x y y deben ser cero y en
el eje z debe ser -1 debido al efecto de la gravedad, el signo negativo se debe a la
direccidén de la gravedad, y para tener una mejor percepcion de las medidas del
sensor se transforma a unidad de [g]. Se puede observar en la figura 5.1 las
medidas directas de cada eje entregadas por el acelerobmetro y se nota que

tienen un bias inicial en la medida de cada eje.
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Figura 5.1. Medidas directas de cada eje del acelerbmetro

Para corregir este bias inicial se realiza una calibracibn segun el algoritmo
mostrado en la figura 3.2, con esta correccion se puede observar en la figura 5.2

que las medidas iniciales parten aproximadamente de las medidas ideales.
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Figura 5.2 Medidas calibradas de cada eje del acelerbmetro

Aun asi se puede observar pequeios cambios de medida en cada uno de los ejes
cuando el acelerémetro se encuentra en reposo (nivel cero). Se observa en la
figura 5.2 que el valor maximo de este bias es de 100 mg en cada eje, el cual esta

dentro del rango de la tolerancia de medida en el nivel cero de los ejes x y y
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(150 mg) y del eje z (£250 mg) indicado en la hoja de especificaciones del

Sensor.

Como se observa estas medidas son ruidosas, por lo cual se ha utilizado un

LWMA explicado en el apartado 3.1.1 para corregir estas medidas.
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Figura 5.3 Comparacion de la medida del eje Z directa, calibrada y con LWMA en

reposo

En la figura 5.3 se visualiza la senal del acelerobmetro adquirida directamente,
calibrada y la misma sefal procesada a través del LWMA, se observa que la
sefal después de haber aplicado el LWMA no tiene ruido y también ha suprimido

el bias variable en el nivel cero.
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Figura 5.4 Comparacién de la medida del eje X directa, calibrada y con LWMA

con vibraciéon
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En la figura 5.4 se realiza la comparacion entre las sefiales del eje Z del
acelerémetro directa, calibrada y con LWMA, donde se observa que el ZLWMA
aparte de retira el bias inicial variable de la medida, atenua los picos de la medida

ante una perturbacion.
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Figura 5.5 Comparacién de la medida del Roll directo, calibrada y con LWMA en

base al acelerbmetro

La ultima prueba realizada solo con el acelerometro es la mostrada en la figura
5.5 donde se observa la media de pitch directa, calibrada y con LWMA calculada
desde el acelerometro, como se puede observar después de realizar un cambio
brusco de 0° a 40° en angulo pitch con LWMA es el mas estable y cercano al
angulo real, por esta razén, esta senal se utilizara como observacion del filtro de

Kalman.

5.1.2. MEDIDAS DEL GIROSCOPIO

De la misma forma como se revisé los resultados de las medidas del acelerbmetro
se realiza con el giroscopio, todas las medias estaran en [°/s], primero se
observara las senales directas de cada eje adquiridas por el giroscopio,
mostradas en la figura 5.6. Se puede observar que existe un bias inicial en la
medida de cada eje, este error se puede corregir realizando una calibracién con el

algoritmo indicado en la figura 3.2.
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Figura 5.6 Medidas directas de los ejes del giroscopio

Para corregir este bias inicial se realiza una calibracion segun el algoritmo
mostrado en la figura 3.2, con esta correccion se puede observar en la figura 5.7

que las medidas iniciales parten aproximadamente de las medidas ideales.
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Figura 5.7 Medidas Calibradas de los ejes del giroscopio
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Figura 5.8 Comparaciéon de medidas directa y calibrada del eje Y del giroscopio

La figura 5.8 muestra la sefial del eje Y directa y calibrada del giroscopio al tener
un cambio en la medida, como se puede observar a simple vista no tiene ninguna
diferencia pero como se observé en la figura 5.6, la medida directa tiene un bias
inicial de aproximadamente 2.5 °/s y este bias se podria ir acumulando al realizar
meétodos iterativos como RK, por lo cual se debe utilizar la medida calibrada

donde se ha retirado el bias inicial y evitar acumulacion de errores innecesarios.

5.1.3. MEDIDAS DEL MAGNETOMETRO

La lectura de los datos provenientes del magnetdmetro nos permiten obtener el
comportamiento del mismo, para esto se ha muestreado los datos durante varias
rotaciones de 360° de la plataforma, con lo cual se obtiene un conjunto de datos

de campo magnético tanto en el eje y como en el x.

Con los datos obtenidos se procede a graficar en el plano los datos y vs x, en el
grafico 5.9 se pueden indicar varios aspectos, primero los sensores describen una
curva que se asemeja a un circulo pero es importante notar que este no se
encuentra centrado en el origen, esto se debe principalmente a que la forma en la
que el campo magnético incide en la tierra depende mucho de la ubicacion en la

que nos encontremos, ademas hay que tomar en cuenta si existe la presencia de
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objetos como celulares, antenas o cualquier otro equipo que emita algun tipo de

radiacion.

Las interferencias producidas por los equipos a nuestro alrededor ocasiona que la
circunferencia descrita por los sensores tenga una mayor tendencia a ser una

elipse y al mismo tiempo la rotan y trasladan con respecto a la referencia (0,0).

Otro aspecto muy importante es que previo un manejo de la plataforma esta debe
ser calibrado para el entorno en el que se va a movilizar, esto debido a que como
ya se mencion6 anteriormente la respuesta de orientacion varia cuando se tiene

un desplazamiento considerable.

Campo Plano XY [ |

15ﬂ'_l I I I
-50 0 50 100

Figura 5.9 Campo magnético x y y leido directamente del sensor

Para corregir las distorsiones producidas en la respuesta de los sensores, se ha
empleado una aproximacion en la cual graficamente se trata de buscar los
parametros de la circunferencia desplazada, esto lo puede realizar el usuario

directamente en el HMI.
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El proceso de correccion consiste en lo siguiente, primero se busca el valor de los
diametros de la curva inicial es decir de la que no estd compensada, estos
didmetros se denominaron A para el eje x y B para el eje y, con estos valores se
compensa los ensanchamientos y achatamientos, mediante una divisibn para
corregir el factor de escala, con lo cual se limita la respuesta a un valor que va de
Oa1.

Segundo se busca el desplazamiento que tiene la curva con respecto al origen,
para esto se resta en cada instante los valores encontrados en cada eje
denominandose los desplazamientos como h para el eje x y k para el eje y con

esto se elimina el efecto de offset presente en las medidas.

En la figura 5.10 se puede apreciar el campo magnético x y y una vez que ya han
sido compensados para el ambiente en el cual van a ser utilizados, si bien el
centrado no es tan preciso, una caracterizacion de este tipo es suficiente para
obtener una buena orientacién, ya que se emplea la funcién trigonometria
tangente inversa para calcular el angulo, por lo que un pequefo desvio es
despreciable en los calculos.
Campo Plano XY [~ |
0.8- T T

0.6

0.4

Amplitude
T
)

[l

08-! [T T

-1 -0.5 0 0.5
Time

= —

Figura 5.10 Campo magnético x y y compensados
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5.2. PRUEBAS DE ACTITUD APLICANDO FKE
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Figura 5.11 Sefiales de la predicciéon del FKE

Después de obtener una medida apropiada del giroscopio se aplica el método de
RK para realizar la prediccion de la actitud basada en el algoritmo del filtro de
Kalman extendido indicado en la figura 3.7, estas sefales se observan en la figura
5.11, donde se ha realizado un cambio momentaneo en cada angulo de

aproximadamente 40°

Después de haber observado la prediccion, se visualizara la medida de actitud
obtenida del FKE. En la figura 5.11 se compara la medida del angulo roll
entregada por el acelerbmetro a través del LWMA (negra), la medida del angulo
roll entregada por la predicciéon del FKE basado en las medidas del giroscopio

(azul) y la medida del angulo roll entregado por el FKE (roja).

La unidad de medida inercial (IMU) ha sido expuesta a una perturbaciéon
oscilatoria, con el propdsito de realizar las pruebas y se han obtenido las senales
mostradas en la figura 5.12, donde se puede apreciar que tanto que la sefnal del
angulo roll del LWMA vy la prediccibn son sensibles en respuesta a esta
perturbacion, sin embrago la sefial del angulo roll del FKE se ha mantenido casi

constante a pesar de la perturbacion.
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Figura 5.12 Comparacién del angulo pitch obtenidos del acelerémetro, prediccion

y FKE ante perturbacién

La figura 5.13 muestra la medida del angulo roll, obtenida en base al giroscopio y
la medida obtenida aplicando el FKE. Se puede observar que el angulo pitch
obtenido en base al giroscopio con el transcurso del tiempo se va acumulando su
bias, por lo cual su medida deja de ser confiable, mientras que al aplicar el FKE
esta misma media con un bias acumulado conforme pasa el tiempo es corregida.
De esta forma cuando el robot mévil se encuentre en reposo la medida del angulo
pitch sera de 0°.
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Figura 5.13 Comparacion del angulo pitch obtenidos del giroscopio y FKE en nivel

cero

El mismo procedimiento se realiza para el angulo roll, de esta forma las medidas
entregadas por el FKE se utilizaran para la visualizacion de la actitud del robot

movil.
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5.3. PRUEBAS DE ORIENTACION

En la figura 5.14 se tiene la respuesta del angulo en funcion del tiempo, se puede
apreciar que la caracterizacion se aproxima a una rampa lineal con pico en 360,
sin embargo este calculo de orientacion solo se realizd para rotaciones en el
plano, debido a la naturaleza de la plataforma ya que esta solo puede realizar

este tipo de rotaciones.
Plot0 |~

Time

Figura 5.14 Campo magnético x y y compensados

5.4. PRUEBAS DEL SISTEMA DE POSICIONAMIENTO
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Figura 5.15 Aceleracion con filtro pasa bajos con un tiempo de muestreo de 50 ms

Se realizaron pruebas de respuesta dinamica del acelerbmetro con lo cual se
identific6 un  patron de comportamiento del sensor ante un movimiento

determinado, en la figura 5.15 se pueden apreciar dos inicios de fase que
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corresponden a un movimiento en el eje x, el inicio negativo corresponde a un
movimiento en el eje x negativo mientras que un inicio positivo corresponde a un

movimiento en el eje x positivo.
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Figura 5.16 Velocidad y posicion obtenidas por integracidon de la aceleraciéon a un

tiempo de muestreo de 50 ms

Para obtener la velocidad, se realiza una integracion punto a punto utilizando el
método de rectangulos, en el bloque 1 de la figura 16 la velocidad debe
experimentar solo una variacién positiva, sin embargo los picos negativos en la
aceleracion producen también una variacion negativa de velocidad, ademas como
existe un offset en la aceleracion se produce una acumulacién de error en la
velocidad cuando la plataforma permanece en reposo tal como se muestra en el

bloque 2 de la figura 5.16.

En el bloque 3 se puede observar que la variacion inicial de la velocidad es
negativa, pero nuevamente por picos en la aceleracion y por el offset de la misma,
se tiene también una variaciéon positiva que persiste aun cuando la plataforma ya

se encuentra en reposo.

En el grafico inferior de la figura 5.16, se muestra la sefial de posicién calculada
por medio de integracion de la velocidad utilizando el método de rectangulos, el
offset presente en la aceleracion también se refleja en la velocidad y se acentua

mas en la posicidn, para una variacion en la aceleracion la posicion deberia variar
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linealmente hasta que la plataforma llegue al reposo una vez en ese punto la

posicion debe mantenerse constate has que exista otra variacion de aceleracion.

Sin embargo en el grafico inferior de la figura 5.16 se puede apreciar que la
posicion (grafica azul) varia a cada instante aun cuando la plataforma ya no

presenta aceleracion (grafica superior morada).

El offset de la aceleracidn es practicamente despreciable, sin embargo el offset en
la velocidad es muy significativo, como se muestra en el grafico inferior de la
figura 5.16, para suprimir este efecto se utiliza un filtro pasa altos butterworth con
un lazo de histéresis que lleva a la sefial a cero cuando esta entra en un rango de
+0.01 m/s®.

En la figura 5.17 se puede apreciar como la sefal de velocidad regresa a cero al
momento esta entra en el rango de histéresis, y tal como se puede apreciar en el
bloque 1y 2 del grafico inferior de la figura 5.17 la posicién se mantiene constante

cuando el offset de la velocidad se suprime.

Con esto se mejoran los resultados de estimacion de posicion, sin embargo la
velocidad presenta un efecto de cambio de fase debido a los picos de aceleracion

en el frenado y por la introduccion del filtro pasa altos.
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Figura 5.17 Velocidad y posicién obtenidas por integracion de la aceleracion con

filtro pasa alto y lazo de histéresis en la salida de velocidad
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En la figura 5.18 se puede apreciar la inversidon de fase que se produce en la
velocidad (grafica negra), esta muestra de velocidad fue tomada con un
movimiento en el eje x+ de la plataforma, por lo que no deberia existir una

velocidad negativa.

Para corregir este efecto se realiza un muestreo de la sefial en la cual se toma el
signo inicial al momento de darse una variacion de velocidad, como esta es cero
cuando la plataforma se mantiene en reposo, un cambio en el signo de velocidad
puede darse por dos razones ya sea porque la plataforma experimento un
desplazamiento en la direccion contraria, o por los picos de aceleracion al

momento del frenado.

Si el cambio de signo se mantuvo por mas de 3 muestras, este cambio fue
producido por inversién de movimiento de la plataforma, sin embargo si el cambio
se dio en menos de 3 muestras esto es por picos en la aceleracién, en cuyo caso
se debe corregir el signo, obteniendo una respuesta como se indica en la figura
5.18.
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Figura 5.18 Correccioén de fase en la velocidad

Una vez que se ha producido la correccion de fase en la velocidad, se procede a
calcular la posicion por medio de integraciéon con el método de rectangulos, en la
figura 5.19 se puede apreciar que la posicion varia mientras existe un cambio en
la velocidad, una vez que esta regresa a cero la posicidbn se mantiene constante,
en el ultimo valor calculado, este comportamiento debe observarse tanto para

velocidades positivas como para negativas.
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Figura 5.19 Posicion estimada para movimiento positivo de 1 m (grafica superior)

y para un movimiento negativo de -0.5 m (grafica inferior)

5.5. COMPARACION REALIZADA DE LA IMU DESARROLLADA Y
LA IMU COMERCIAL

En la figura 5.20 se puede apreciar las respuestas de la IMU comercial y de la
IMU desarrollada ante una inclinacion de angulo pitch, en las dos imagenes se
puede visualizar una pequefia variacion del angulo roll, esto es debido a la
sensibilidad del sistema, sin embargo el angulo de orientacion que entrega la IMU
comercial presenta una gran desviacion, con respecto al norte magnético real,
esta es una gran ventaja que presenta la IMU desarrollada ya que la calibracion

de orientacién se la puede realizar en tiempo real, por medio de la interfaz.

Figura 5.20 Comparacién de respuesta de la IMU para un angulo pitch (de

derecha a izquierda: IMU comercial, IMU desarrollada, Plataforma mévil)
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Adicionalmente se realizaron pruebas de respuesta para un angulo de inclinacion
de roll, como se puede apreciar en la figura 5.21, nuevamente se presenta una
variacion en del angulo de orientacién, la IMU comercial presenta una mejor
compensacion del angulo roll en la orientacion, sin embargo no puede reflejar una
orientacion correcta, mientras que la orientacion de la IMU desarrollada tiene un
desvio con la inclinacion pero el angulo de orientacion es mas cercano al norte

magnético real.

Figura 5.21 Comparaciéon de respuesta para un angulo roll (de derecha a

izquierda: IMU comercial, IMU desarrollada, Plataforma mévil)
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CAPITULO 6

CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

6.1. CONCLUSIONES

Al finalizar el proyecto, se muestra que los alcances y los objetivos
propuestos fueron cumplidos satisfactoriamente, mostrando las
diferenciarias existente entre los sensores inerciales, la manera de fusionar
estos sensores mediante un Filtro de Kalman Extendido (FKE), como
obtener orientacién con referencia al norte magnético mediante un
magnetometro, ademas como calcular posicién de un robot mévil mediante

un Sistema de Navegacion Inercial (INS).

Todos los sensores inerciales tienen un bias indicado en la hoja de
especificaciones de cada sensor. Si se utilizan métodos iterativos para
calcular el valor deseado, ejemplo angulos de Euler, este bias se va
acumulando y por esta razén el valor deseado no sera el correcto, por esta

razon se utiliza una calibracion para eliminar el bias.

La calibracibn no quita el ruido de la senal original de los sensores
inerciales, por lo cual en el caso del acelerbmetro es necesario aplicar un
LWMA (Linear Weighted Moving Average) para quitar el ruido de las
medidas calibradas. En el caso de los giroscopios no se aplica un
procedimiento adicional después de la calibracion ya que el ruido de las
sefales de este sensor es despreciable respecto a la tolerancia de la

medida que se indica en la hoja de especificaciones del giroscopio.

El acelerometro y el giroscopio entregan medidas con las que se puede
calcular la actitud de un robot movil, la diferencia es que en base a las

medias del giroscopio se puede calcular los angulos roll, pitch y yaw,
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mientras que en base a las medias del acelerdmetro solo se puede calcular

los angulos roll y pitch.

La decision de elegir el sensor inercial para calcular la actitud, se basa en
pruebas realizadas, donde también se compara con el valor entregado por
un FKE que fusiona los dos sensores inerciales. Al finalizar las pruebas el

FKE entrega un valor satisfactorio ante un evento real.

Llegar a un compromiso entre la matriz Q (covarianza del error del sistema)
y R (covarianza del error de la medida), debido que estas matrices definen
la confiabilidad de la medida que tomara el FKE dependiendo de las
necesidades de la aplicacidon. Si Q es pequefio, pesara mas la medida del
angulo calculado en base al giroscopio y si R es menor que Q, la medida

del angulo calculado en base del acelerometro tendra mayor peso.

La ventaja mas destacable de utilizar un FKE es que corrige el error
acumulable que se produce al utilizar un método iterativo, ejemplo Rugen-

Kutta, para calcular la actitud de un robot mavil.

Para obtener una referencia en la orientacion se emplea una brujula digital,
la cual es construida a partir de dos magnetdmetros en el eje x y y los
mismos que requieren de una calibracién previa para eliminar los efectos
de interferencia de otras fuentes de radiacion electromagnética y que se

evidencian al producirse rotaciones en el plano horizontal.

Al realizar una rotacion de la plataforma, los magnetoémetros describen una
curva rotada y trasladada, la cual debe transformarse en un circulo
centrado en el origen con lo cual se puede aplicar directamente la tangente
inversa para obtener el angulo de orientacion con respecto al norte

magnético.

La calibracion de los acelerometros depende de la aplicacidon que se va a

desarrollar, la sensibilidad a la cual se calibra el sensor esta en funcion del
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desplazamiento a medir, es decir para pequefios desplazamientos la

sensibilidad debe ser mayor que para desplazamientos grandes.

Para estimar la de posicidn de un cuerpo mediante acelerometros es
necesario acondicionar las sefales que estos entregan antes de realizar
las integraciones correspondientes, esto debido a que la aceleracion tiene
una componente continua y otra dinamica siendo necesaria solamente esta

ultima para el calculo correspondiente de posicion.

El sistema de navegacion inercial disefiado presenta un error en la
estimacion de posicibn que es tipica de estos sistemas, debido a
interferencias producidas en la seial del acelerbmetro y que no se pueden
eliminar en su totalidad, debido a estos efectos si la plataforma se desplaza
en una trayectoria cerrada esta nunca regresara exactamente a la posiciéon
de origen, haciéndose este efecto mas notorio a medida que la plataforma
experimenta un mayor numero de desplazamientos, se puede minimizar

estos efectos mediante una integraciéon del INS a un GPS.

6.2. RECOMENDACIONES

Las limitaciones del procesador en el desarrollo del sistema de navegacion
inercial se pueden superar mediante un sistema embebido mas robusto
como una FPGA (Field Programing Gate Array), que al mismo tiempo
permiten desarrollar enlaces de mayor alcance y mejoras significativas en

el procesamiento de sefales provenientes de los sensores.

Para minimizar efectos de ruido e interferencias, se puede incorporar al
sistema de navegacion inercial sensores que presenten compensaciones
integradas, esto es en lugar de usar magnetometros se puede utilizar un
compas digital, acelerometros y giroscopios con filtros integrados a las

salidas.
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Revisar la existencia de software de codigo libre relacionada al tema del
proyecto y con el mismo lenguaje de programacion, para familiarizarse con

la estructura de programacion.

Utilizar instrumentacién comercial relacionada al proyecto, por ejemplo una
IMU, para visualizar los resultados deseados y realizar comparaciones de

medidas con el proyecto concluido.

Todo proyecto debe realizarse secuencialmente, comenzando por
simulacion de todos los sistemas, seguidos por la implementaciéon en
plataformas de pruebas y finalizando con la implementacion en la

aplicacion.

Para continuar con el proyecto del autopiloto en un UAV, principalmente se
debe obtener el modelo del UAV y en base a ese modelo compensar ante
perturbaciones los angulos de Euler (pitch, roll y yaw) obtenidos mediante

la IMU desarrollada en este proyecto de titulacion.
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ANEXO A



Manual de usuario del HMI del Sistema de Navegacion Inercial (INS)

El HMI del INS consta de un panel principal en el cual se encuentran todos los

bloques de analisis del sistema.

PRINCIPAL  ADQUISICION DE DATOS SISTEMA DE ACTITUD SISTEMA DE POSICION SISTEMA DE ORIENTACION POSICION GPS

ESCUELA POLITECNICA NACIONAL

HMI SISTEMA DE NAVEGACION INERCIAL

AUTORES:

JORGE GUALLICHICO

ADRIAN UTRERAS

Figura1. Panel principal del HMI

Se tienen los siguientes bloques:

Adquisicion de Datos
Sistema de Actitud
Sistema de Posicion
Sistema de Orientacion

Modo de pruebas

YV V V V VYV V

Posicionamiento por GPS

1.- Adquisicion de Datos

La adquisicion de datos consta de visualizadores para cada una de las sefales
provenientes del microcontrolador, adicionalmente se puede ver la trama que se
estad recibiendo en cada instante, como los datos se encuentran encerrados

dentro de una trama, puede darse el caso en el cual el envio y recepcion de datos



se interrumpa en cuyo caso se debe suspender el HMI y proceder a guardar los

datos recibidos hasta ese instante.

Los visualizadores en funcion del tiempo permiten una mejor precepcion de los

datos mas relevantes que en este caso son la de los acelerobmetros y giroscopios.

PRINCIPAL ADQUISICION DE DATOS  SISTEMA DE ACTITUD SISTEMA DE POSICION SISTEMA DE ORIENTACION POSICION GPS

Pioto RN
piot1 RN

: Fin de trama
groX girox2 semds iy

giraY giroY2

gireZ giroZ2

M 0 X0 40 W 6o 76

Time

Trama leida

Figura 2. Pantalla para la adquisicion de datos

2.- Sistema de Actitud

Para la visualizacion de la actitud de la plataforma se ha empleado un modelo 3d

junto con un visualizador de angulos de roll y pitch.

Para visualizar el modelo 3d es necesario llamar a la ubicacién del mismo ya que
este es un archivo externo a labview, para esto se cuenta con un buscador, no es
necesario cargar el archivo para ejecutar la aplicaciéon, se puede realizar la
busqueda incluso una vez ejecutado el HMI se pueden cargar solamente archivos
con la extensién .stl, automaticamente aparecera una imagen que se comportara

en funcién de los angulos de roll, pitch y yaw.



PRINCIPAL | ADQUISICION DE DATOS SISTEMA DE ACTITUD  SISTEMA DE POSICION SISTEMA DE ORIENTACION POSICION GPS

ACTITUD

Indicador de Actitud

Modelo 3D

Figura 3. Pantalla para la visualizacion de actitud

La opcion de autofocus permite que la imagen se centre y se ajuste a las
dimensiones del visualizador 3d, es importante siempre tener presionado este
boton antes de cargar el modelo de lo contrario sera imposible la visualizacién si

las dimensiones del modelo 3d sobrepasan a las del visualizador.

| PRINCIPAL ADQUISICION DE DATOS SISTEMA DE ACTITUD  SISTEMA DE POSICION  SISTEMA DE ORIENTACION POSICION GPS
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Indicador de Actitud .

. Nombre Fecha demodifica.. Tipo *
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3k cool joystick prog nilabuiew 24/08/20121434  LebVE

Escritorie 5l cruce porceo 14710/20121215  LsbVEE

[ euler 02/10/20122047  LsbVIE
= <) HelicopteroRC BAVN21204  Listad

Bibliotecas 3} integrate sccelerometer for position V861  17/09/20121845  LabVE

gl joystick 27/08/20121109  LabVE

.g 5 JoystickExample 24/08/20121020  LabME

Epilom: B kaimant 30/08/20121035  LabVIE
= B} kalman2 30/08/20121131  LebVE

Q!! ;w Load Model LYS6 - 2OBAG0: LaVE

Mombre:  HelicoptsroRC. - oK |

Tioe [ Fies x| [ Concslar |

Modelo 3D




Figura 4. Como llamar al modelo .stl
3.- Sistema de Posicion

En el sistema de posicion se puede visualizar el desempefio de la plataforma a
medida que esta se desplaza, como el movimiento de la plataforma es en el plano
se tiene un visualizador de las coordenadas xy que va tomando la plataforma a
medida que se desplaza, los visualizadores en el tiempo permite ver de mejor
forma el comportamiento de los desplazamientos en cada uno de los ejes, por
ultimo el modelo 3d del vehiculo se desplaza en funcién de la velocidad

instantanea e indica la posicidon a lo largo del tiempo.

. PRINCIPAL ADQUISICION DE DATOS SISTEMA DE ACTITUD SISTEMA DE POSICION  SISTEMA DE ORIENTACION . POSICION GPS
motor setpoints

o Bl O pg
Trayectoria rosy NG !

motor states

eﬂ o
2748
(2755 |

robot position

Figura 5. Pantalla para la visualizacion de posicion



4. Sistema de Orientacion

El sistema de orientacién consta de un visualizador del campo magnético x y y asi
como de un indicador del norte magnético, adicionalmente y como se ha
mencionado en el desarrollo del presente proyecto, siempre es necesaria una
calibracion previa del sistema de orientacion debido a que el entorno en el que se

va a manejar la plataforma no siempre es el mismo.

Los botones cumplen las siguientes funciones:
A2 = aumenta la diagonal del eje x

B2 = Aumenta la diagonal del eje y

x-shift = Desplaza la curva a lo largo del eje x

y-shift = Desplaza la curva a lo largo del eje y

Variando cada uno de estos parametros se puede calibrar manualmente la

orientacion del INS.

PRINCIPAL ADQUISICION DE DATOS SISTEMA DE ACTITUD ' SISTEMA DE POSICION  SISTEMA DE ORIENTACION | POSICION GPS
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i i Fit
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200.0
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Time

Figura 6. Pantalla para la visualizacion de orientacion



4.- Modo de Pruebas

Para el modo de pruebas se tiene la posibilidad de observar las sefiales de
aceleracion con y sin las calibraciones correspondientes, lo cual es muy
importante para dar a conocer la respuesta de los acelerometros en cada punto

de integracion.

Estas sefales se han tomado en los dos ejes en los cuales se desplaza la
plataforma, como la integracién para calcular la velocidad y la posicion no se
pueden visualizar directamente es necesario contar con un visualizador grafico

que permita crear un historial de comportamiento de estas variables.

PRINCIPAL A ADQUISICION DE DATOS  SISTEMA DE ACTITUD 1 SISTEMA DE POSICION | SISTEMA DE ORIENTACION = MODO DE PRUEBAS
BOSICION X
VELOCIDAD COMPX |
VELOCIDAD X [~/
ACELERACION X

(CORRECCION DE FASE X PARAMETROS X

HISTERESIS Y FILTRO EN LA VEL. X

HISTERESIS ACC X

POSICION ¥
VELOCIDAD ¥

ACELERACION ¥

CORRECCION DE FASE ¥

HISTERESIS ¥ FILTRO EN LA VEL. ¥

HISTERESIS ACC ¥

Figura 7. Pantalla para la visualizacion de pruebas de aceleracion

5.- Posicionamiento por GPS

Se puede apreciar la ubicacién de la plataforma por medio de la longitud y latitud
entregada por el GPS, se cuenta con una opcidbn de zoom que permite una
visualizacion a nivel macro ya que los cambios de longitud y latitud son

imperceptibles para desplazamientos muy cortos menos de 1 m.



Adicionalmente se puede observar la direccién de la cual se extrae la aplicacion

para la visualizacidon del mapa, con sus respectivos indicadores.

PRINCIPAL ADQUISICION DE DATOS SISTEMA DE ACTITUD  SISTEMA DE POSICION SISTEMA DE ORIENTACION POSICION POR GPS MODO DE PRUEBAS
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Figura 8. Pantalla para la visualizacion de posicionamiento por GPS
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ANALOG
DEVICES

3-Axis, +2 g/+4 g/+8 g/+16 g
Digital Accelerometer

ADXL343

FEATURES

Ultralow power: as low as 40 pA in measurement mode and
0.1 pA in standby mode at Vs = 2.5V (typical)

Power consumption scales automatically with bandwidth

User-selectable resolution
Fixed 10-bit resolution
Full resolution, where resolution increases with g range,

up to 13-bit resolution at +16 g (maintaining 4 mg/LSB
scale factor in all g ranges)

Embedded, patent pending FIFO technology minimizes host
processor load

Tap/double tap detection

Activity/inactivity monitoring

Free-fall detection

Supply voltage range: 2.0 Vto 3.6V

110 voltage range: 1.7V to Vs

SP1(3- and 4-wire) and I*C digital interfaces

Flexible interrupt modes mappable to either interrupt pin

Measurement ranges selectable via serial command

Bandwidth selectable via serial command

Wide temperature range (—40°C to +85°C)

10,000 g shock survival

Phb free/RoHS compliant

Small and thin: 3 mm = 5 mm x 1 mm LGA package

APPLICATIONS

Handsets

Medical instrumentation
Gaming and pointing devices
Industrial instrumentation
Personal navigation devices
Hard disk drive (HDD) protection
Fitness equipment

GENERAL DESCRIPTION

The ADXL245 is a small, thin, low power, 3-axis accelerometer
with high resolution {13-bit) measurement at up to £ 16 g Digital
outpat data is lormatted as 16-bit twos complement and is acoes-
sible through either a SP1(3- or 4-wire) or PC digital interface

The ADXL345 is well suited for mobile device applications. It
measures the static acceleration of gravily in tilt-sensing appli-
cations, as well as (Lynamir acceleration u-sllillng trom motion
or shock. [ts high resolution (4 mg/L5B] enables measurement
of inclination changes less than 1.0°

Several special sensing functions are provided, Activity and
inactivity tig-n-;ing detect the presence or lack of mation and i
the acceleration on any axis exceeds a user-set level. Tap sensing
detects single and double taps. Free-fall sensing detects if the
device is falling. These functions can be mapped to one of two
interrupl output pins. An integrated, patent pending 32-level
first i, first out (FIFO) buffer can be used to store data to
mimimize host processor mtervention,

Low power modes enable intelligent motion-based power
management with threshold sensing and active acceleralion
measurement at g-xtr['rnrly Lo power :lu,sip;l:mn.

The ADXL345 is supplied in a small, thin, 3 mm x 5 mm x

I mm, 14-lead, plastic package,

FUNCTIONAL BLOCK DIAGRAM
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SENSOR J L j r
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ADDRESS
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o ;L g
9, = &
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Figure 1.
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PIN CONFIGURATION AND FUNCTION DESCRIPTIONS
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ITG-3200

Product Specification

Revision 1.

3 Electrical Characteristics

3.1 Sensor Specifications

Tygical Operating Ciecuit of Section 4.2, VDD = 2.5V, VLOGIC = 1.1V ta VDI, T,=25°C

4
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4 Applications Information

41 Pin Out and Signal Description
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LSM303DLM
Sensor module:
3-axis accelerometer and 3-axis magnetometer
Prelimirary dota
Features
8 Analog supply voltage: 2 18V i 36V
m Digital supply voliage IDs: 1.8 W ’ *
8 Power-down mode
m 3 magnstic field channsls and 3 acceleration
S LGA-28L (Sx5x1.0 rmm)

1.3 10 =8.1 gauss magnetic field full-scals

22 gi=d gix8 g dynamically selectable full-
scale

& High performance g-sensor

FC serial interface

m 2 independent programmable intemupt
genaratore for free-fali and motion detection

8 Acceleromsater sieep-to-wakeup funchion

m &0 orentation detection

a ECOPACK® RoHS. and “Green” compliamt

Applications

Compensated compass

Map rotetion

Position detection

Muotion-activated functions

Frae-tall detaction

intelligent power-saving for handheld dewvices
Dizplay orientation

Gaming and virtual reakty input devices
Impact recognition ard logging
Vibration monitoring and compensation

Description

The LSM3030LM is a system-in-package
featuring 2 30 digital knear acceleration sarsor

and a 30 digital magnetic sensor.

Thie various sansing elements are manufactured
by using specialized micromachining processes,
while the IC interaces are realized usmg a CMOS
technology that alipws the design of a dedicated
carpuit which i trimmed o better match the
sansing element characteristics. The
LSMI0I0DLM has a linear accelerabon lull-scaie
of 22 g/ 24 g/ +8 gand a magnetic fiald full-scale
aof 2137219/ 225/ =40/ 24.7/ 56/ 8.1
gauss, both fully salectable by the wser.

The LSM303DLM includes an 1°C serial bus
mterface thal supports standard mode (100 kHz)
and fast mode (400 kHz}. The system can be
configured to generate an imterrupl signal by
merfial waksupfres-fall events, as wall as by the
position of the device itsell. Thresholds and timeng
af nterrupt generators are programmable on fhe
fiy by the end user.

kagnetic and accelerometer parts can be
anablad or put into power-down mode separately.
The LEM3030DLM is available in a plastic land grid
array packags (LGA), and is guaranteed io
aperate over an extendad temparature range from
40 fo <85 *C.

Table 1.  Device summary

Temp.
Part number FEnge

el

LShMInanLM Teay
4010 +85 [ LGA-28 [Tane ang
reel

Package | Packing




Pin description

Figure 2.

Pin connmection

[E] | waim
1| s
[ ] mos
]| ma

= A

%E&'Tmm e s ¥
ABLE

MBENETIC FIELDS - E DDEIII -

m.;l:' |:|-:|.h|:

e e | ] ] |m==

— LShSIE0O8 1 o

o (- (BOTTOM VIEW) o ™

=1 [ ] |

DIREL DM OF o | [EE] ] |me=
ot g 401000 E
EEgEEEE

Table 2. Pin description
Fin# Narme Fumnction
| Fesareed Connect 10 G
2 GND 0 W supply
3 Hesareed Connect 1o G0
. SAD_A mﬁﬁml‘tmwmmmemm
B T Internally not connected
B Wd Power supply
T Feserved Connect o Vad
] Feserved Leave unconmected
=] Heserved Leave unconnectsd
10 Feserved Leaye unconnecisd
" Hezerved Leave unconnectad
12 SETZ 5/H capaciior connechon (C2)
13 Reserved Leave unconnected
14 FReseread Leave unconnected
15 C1 Resarved capacitor connection (1)
16 SETY S/R capacitor conpacon [C2)
17 Hesereed Connect 10 G
18 DROY_M Megnete signal mierface date ready
19 SDaA_M Magnebe signal merace |2C senal data (SDA)




Block diagram and pin description

Block diagram

Figure 1. Block diagram
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