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1. INTRODUCCION

CubeSat es un estandar de satélites pequefios disefiados principalmente para la orbita terrestre baja. Este
tipo de satélites tiene condiciones limitadas de tamafio de 10x10x10cm y un peso maximo de 1Kg; éstos
fueron ingeniados por el profesor Robert Twiggs de la Universidad de Stanford con la colaboracién de
Jordi Puig-Suari de la Universidad CalPoly en San Luis Obispo, California [15]. El estandar CubeSat, se
ha venido utilizando desde 1999 y ha sido implementado por varias compafiias a nivel mundial enfocadas
en el desarrollo aeroespacial, entre ellas las mas reconocidas son BOEING y Aerospace corporation [15].

Basicamente un CubeSat se compone de 5 partes fundamentales que son el Command and Data Handling
(C&DH) que es la unidad encargada de administrar los datos obtenidos por los sensores y a la vez
transmitidos desde la estacion terrena y enviados hacia la misma, el Attitude Determination and Control
System (AD&CS) que tiene la misién de mantener el satélite en la posicion y direccion correcta, el sistema
de comunicaciones (COM) que se encarga de enviar y recibir informacién entre los dispositivos dentro del
satélite y la estacion terrena, el sistema eléctrico de potencia (Electrical Power System) y finalmente la
estructura del satélite que hace referencia a la parte fisica.

El objetivo de este trabajo de grado es implementar y validar un sistema de control de orientacion AD&CS
(Attitude Determination and Control System) activo para un CubeSat, éste proyecto estd siendo
desarrollado por Sequoia Space y pretende superar las limitaciones presentadas por un sistema AD&CS
pasivo desarrollado anteriormente. Sequoia Space es una empresa Colombiana concentrada en el
desarrollo aeroespacial especialmente en sistemas para CubeSats

Como parte de éste proyecto se han estudiado dos de los algoritmos mas convenientes, uno de
determinacién de orientacion y otro de control en fase de detumbling (estabilizacién), los cuales se han
implementado sobre una FPGA Spartan 3 de Xillinx haciendo uso del recurso embedded procesor
incluido en el software de programacion de la tarjeta de desarrollo. Posteriormente estos algoritmos junto
con la implementacion realizada durante éste trabajo de grado son validados con la ayuda del simulador
HIL (Hardware In the Loop) Quanser utilizando la tarjeta Q8 y con la ayuda del paguete QuaRC para
Simulink para verificar su correcta implementacion a partir del modelo dinamico del satélite y la
simulacién de los sensores y actuadores necesarios.

Los algoritmos implementados realizaran la correccion del satélite para frenar su movimiento aleatorio (en
la etapa de detumbling) y posteriormente determinardn la orientacion de éste. Existen diversas técnicas
para la determinacion de la orientacion (attitude) del satélite, dentro de las cuales las méas utilizadas son el
algoritmo TRIAD vy el filtro de Kalman para la determinacion de attitude. De igual forma para realizar la
correccidn del satélite en la fase de detumbling existen diferentes métodos, dentro de los mas relevantes se
encuentra la ley de control B-dot, la cual depende del campo magnético.
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En este trabajo de grado se implementa un sistema AD&CS basado en los algoritmos TRIAD utilizado en
la determinacion de la orientacion y B-Dot, para realizar el control en la fase de detumbling. En el primer
capitulo se presentan los conceptos basicos necesarios para entender el problema, en el capitulo de
desarrollo se muestra la implementacion realizada para cumplir con los objetivos de éste trabajo de grado,
se comienza por un propagador de Orbita el cual se implementa sobre la estacion terrena (Computador) y
dara la informacién del punto calculado en el espacio donde se encontrara el satélite, éste variara con el
tiempo debido al constante movimiento del satélite, posteriormente, el algoritmo de correcciéon B-dot se
implementa sobre un procesador embebido en una FPGA el cual procesaré la informacion obtenida por un
sensor de campo magnético (magnetometro) y enviard la informacion necesaria a los actuadores para
llevar a cabo la accion correctiva requerida. Posterior a la estabilizacion del satélite se puede determinar la
orientacion de éste, es decir hacia donde se encuentran dirigidas las superficies del CubeSat partiendo de
informacion suministrada por los sensores de sol y de campo magnético. En el Gltimo capitulo se presenta
la validacion realizada utilizando el simulador HIL (Hardware In the Loop) Quanser, el modelo utilizado
en ésta validacion fue suministrado por Sequoia Space.

Se espera que éste trabajo de grado sea del agrado del lector.
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2. MARCO TEORICO

Para la descripcion de attitude determination and control system es necesario la utilizacion de varios
conceptos que hacen referencia a la orientacion de aeronaves y asi mismo algunos conceptos matematicos
que ayudan en la solucion de inconvenientes que limitan el desarrollo de proyectos aeroespaciales, por
ésta razon se debe tener conocimiento de algunos de ellos utilizados como recurso para la solucion tedrica
en el problema de orientacion y estabilizacidn satelital.

2.1 DETUMBLING Y REPRESENTACION DE ATTITUDE

Detumbling es la fase en la cual el satélite debe ser estabilizado en el espacio posterior al momento en que
es soltado por la capsula que lo transporta, ésta fase hace parte del attitude control ya que se necesitan
acciones para corregir las velocidades angulares aleatorias que el CubeSat posee cuando sale de la
capsula. Para la fase de detumbling es necesario contar con el magnetémetro y los magnetotorqueadores
que son el sensor y los actuadores los cuales seran descritos mas adelante. A partir de dos mediciones
hechas con el magnetémetro con un intervalo de tiempo de aproximadamente 1 segundo entre ellas, se
determina el cambio del vector sobre cada una de sus 3 componentes para asi poder calcular el valor de
campo que deben producir los magnetotorqueadores, los cuales al momento de interactuar con el campo
magnético terrestre generaran un torque haciendo detener el movimiento aleatorio del satélite, éste
proceso se realiza mediante la utilizacién de un algoritmo conocido como B-dot el cual es método para
attitude control en la fase de estabilizacion.

Por otra parte, attitude determination o determinacion de la orientacién, utiliza basicamente una
combinacién de sensores y modelos matematicos para reunir componentes vectoriales en el body frame
(referencia coordenada del satélite) y la referencia inercial (tierra), donde éstas componentes son utilizadas
en alguno de los distintos algoritmos existentes para la determinacion de attitude, cominmente son
representados en forma de cuaternion, angulos de Euler o matrices de rotacion [1].

Para conocer la orientacion de dicho satélite, es necesario conocer la orientacion de éste respecto a la
tierra para asi poder lograr determinar hacia qué punto en el espacio esta orientado el satélite, para esto se
hace necesario conocer la érbita que describe constantemente dicho cuerpo alrededor de la tierra.

La orbita se encuentra para poder tener una referencia y hacer la comparacion entre el vector de sol
medido y el vector de sol conocido o calculado, ya que precisamente el algoritmo a implementar,
algoritmo TRIAD, se trata de la comparacion entre dos vectores, el real que es medido mediante los
sensores de sol y el estimado que es el que se deriva de la estimacion de la orbita.
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Para el desarrollo de attitude determination se implementa el desarrollo de un algoritmo TRIAD mediante
la medicién del vector solar sobre las capas del CubeSat, esto porque es una manera relativamente sencilla
de implementar y posee un buen grado de exactitud, esto es de aproximadamente 0.1 grados.

2.1.1 SISTEMA DE COORDENADAS

Los sistemas de coordenadas son una de las principales bases para el desarrollo del attitude determination,
ya que es por medio de éstos que logramos definir puntos de referencia claves para la determinacion de la
orientacion del satélite. Un sistema de coordenadas es un conjunto de valores que nos permite definir la
posicion de cualquier punto dentro de un espacio vectorial, es necesario definir varios sistemas de
referencia ya que se requiere la realizacion de distintas medidas y modelados para lograr una correcta
orientacién de una aeronave o mas especificamente para este caso de un picosatélite. Los principales
sistemas de referencia que se tienen en cuenta para la implementacion del algoritmo TRIAD son el orbit
center frame, ECEF (Earth center fixed reference), ECI (Earth center inertial frame), orbit frame y body
frame que seran descritos a continuacion.

2.1.1.1 ORBIT CENTER FRAME

Es el sistema de referencia que estd definido por los elementos Keplerianos, el centro de éste sistema se
encuentra precisamente ubicado en el centro de la tierra y se denota con las letras OC, el eje X apunta
hacia el perigeo el cual es el punto en la érbita eliptica que mas cercano se encuentra en éste caso a la
tierra, el eje Y se encuentra apuntando en la misma direccidn al eje menor de la drbita eliptica y por dltimo
el eje Z es perpendicular al plano de la 6rbita. Como cualquier sistema de coordenadas éste sistema de
referencia cumple con | regla de la mano derecha [3].

2.1.1.2 EARTH CENTER FIXED REFERENCE (ECEF)

Este sistema de referencia posee el origen igualmente en el centro de la tierra y es denotado como E, su eje
X cruza por el punto en la tierra con latitud 0 y longitud 0, su eje Z se encuentra sefialando en direccion al
polo norte y finalmente el eje Y es hallado por la regla de la mano derecha [3]. Este sistema de
coordenadas es fundamental en la estimacion del campo magnético ya que el campo magnético terrestre
International Geomagnetic Reference Field (IGRF-11) dado por la International Association of
Geomagnetism and Aeronomy (IAGA) [16] se encuentra dado en éstas coordenadas.

2.1.1.3 EARTH CENTER INERTIAL FRAME (ECI)

Este es un sistema de referencia inercial no acelerado, al igual que el ECEF su origen se halla en el centro
de la tierra, éste sistema se denota por la letra 1, la tierra gira alrededor de su eje Z, es decir se encuentra
apuntando en direccion del polo norte, el eje X apunta hacia el punto de equinoccio de primavera y se Y
se determina mediante la regla de la mano derecha para completar el sistema de coordenadas cartesiano

3]
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2.1.1.4 ORBIT FRAME

Este sistema de referencia posee su origen en el centro de masa del satélite y es denotado con la letra O,
¢éste origen posee una velocidad angular ® que es relativa al sistema de referencia ECI, su eje Z apunta en
direccion del centro de la tierra mientras que el X se encuentra tangencial a la 6rbita en direccion en la
cual se desplaza el satélite, pero es de aclarar que en una elipse el vector velocidad no se encuentra
alineado con el eje X aqui descrito, esto seria solamente posible si la drbita describiera una trayectoria
completamente circular. Finalmente el eje Y es determinado por regla de la mano derecha. La rotacion
sobre cada uno de estos ejes describe los movimientos caracteristicos de una aeronave, es decir, la
rotacion sobre el eje X describe roll, sobre el eje Y pitch y por ultimo sobre el eje Z yaw [3].

2.1.1.5 BODY FRAME

El body frame posee el mismo origen que el orbit frame es decir en el centro de masa del satélite y es
denotado como B, es un sistema de suma importancia al igual que el orbit frame ya que por medio de la
rotacion entre estos dos sistemas de referencia es posible representar el attitude del satélite. Sus ejes
dependen directamente del satélite, el eje X esta en direccion del eje de maximo momento, el eje Z en
direccion del eje de minimo momento y el eje Y se encuentra por medio de la regla de la mano derecha [2]

[3].

2.1.2 MATRICES DE ROTACION Y ANGULOS DE EULER

Las matrices de rotacion son matrices por medio de las cuales es posible describir un sistema de referencia
en funcion de otro, es decir representar o transformar un vector determinado en un sistema de referencias a
otro sistema coordenado distinto. Su notacion es R? donde representa la matriz de rotacion para pasar del
sistema de referencia 1 al sistema de referencia 2 [3].

Para definir las matrices de rotacion es necesario conocer los angulos de Euler los cuales son los que
describen la rotacion alrededor de los ejes X, Y y Z y son denotados como roll (W), pitch (0) y yaw (¢)
respectivamente. Estos angulos son la base de las matrices de rotacién y dichas matrices pueden ser
descompuestas en 3 rotaciones sobre los ejes ya mencionados donde:

1 0 0
R,(W) =0 cos¥Y sen¥ (2.1)
0 —sen¥Y cos¥Y
[cosO 0 —senb
Ry@®=|0 1 0 (2.2)
sen0 0 cosO
[ cos¢ send O
R,(¢) = |—send cos¥ 0 (2.3)
0 0 1

A partir de esto se han obtenido las matrices de rotacion entre algunos de los sistemas de referencias
definidos anteriormente, para la matriz de rotacion de ECEF a ECI, se tiene que esta determinada por el
angulo 0 y la relacion 6 = wg. t donde wg es la velocidad de rotacion de la tierra y t el tiempo transcurrido
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partiendo como t=0 el momento en que los dos sistemas se encuentran alineados, la matriz de rotacion es
de la forma [3]:

cos® —senf O
(2.4)

RL =R,(0) = [sen@ cosd 0
0 0 1

: i ZRZ

i Inclination

Q Right Ascension of ascending node X

w Argument of perigee /
Satellite /

v True anomaly Perigee

meridian

ECEF
ECI
ocC

Figura 1. Sistemas de coordenadas [2]

Para la matriz de rotacién de ECI a Earth center orbit frame se tiene que se determina por los parametros
de Euler que son los angulos o, Q e 1y definen la orbita del satélite como se observa en la Figura 1. La
matriz de rotacion es de la forma:

RIOC = Rz(w) .Rx (1) .Rz(Q) (2.5)

cosom seno 0] [1 0 0
R¢ = [-senw cosw 0|.|0 cosi senil .

0 0 1 0 —seni cosi

cosQ senQ 0
—senQ cosQ 0
0 0 1

La matriz de rotacién de orbit frame a earth center frame estd determinada por v el cual es otro de los
parametros de Euler el cual determina el &ngulo de posicién del satélite respecto a la tierra [2]. La matriz
de rotacion es:

1 0 O —senv  cosv 0
Rgc = Rx(_n/z) «Ry(v + 7r/2) = [0 0 —1] * [—cosv —senv 0] (2.6)
01 O 0 0 1

Finalmente la matriz de rotacion de orbit frame a body frame que es la més importante ya que es la que
nos permite conocer la attitude del satélite se representa de la forma [2]:

VE =R5. VO (2.7)
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Donde V& es el vector que va del sol al sistema de referencia body frame 'y V€ el vector que va del sol al
sistema de referencia orbit frame.

2.2 MODELO DINAMICO DEL SATELITE.

Un modelo dindmico es la representacion de un objeto o fenémeno y su descripcion durante un periodo de
tiempo, es decir define su comportamiento mediante bases matematicas tanto a corto como mediano y
largo plazo. En el caso del satélite es necesario plantear un modelo dinamico muy acertado ya que
mediante éste modelo es que se plantean y se realizan las pruebas necesarias para comprobar su correcto
funcionamiento durante su periodo de uso.

Dentro de Sequoia Space se ha planteado el modelo dindmico para un CubeSat donde la dinamica de éste
se representa por medio de las ecuaciones de Euler las cuales proponen que:

H I,—1I T

WP =2 2W7Ws + (2.8)
W =2 wiws + 2 (2.9)
WE = ’11‘3’2 WEWE +T—z (2.10)

Donde W es la velocidad angular del satélite (Body Frame), I el momento de inercia y T es el torque en
notacion matricial queda de la forma:

B=1 -WE+WEx(IWF) (2.11)

De igual forma la cinematica del CubeSat se define como:
0 -w W, —W,
1 Wl 0 W3 _WZ

193w, -w; o0 w,| 9
W, W, -Ww, 0

(2.12)

Donde g = [q0, 91,92, q3] €s el quaternion que representa el attitude del satélite y a partir de éste se puede
definir la matriz de rotacion como:

do® — 1> — 2% +qz*  2°(qo q1+92:q3)  2-(qo" 92— q1° q3)
Ricer = |2 (@o a1 —a2-93) —q0* +@1® — @2°+a3*  2-(qo g3+ 492" q1) (2.13)
2:-(q0"q2+q193) 2:(91°92— 90" 93)  —q0% — q1% + g2 +q3*

2.3 ESTIMACION DE LA ORBITA

Existen parametros que definen la posicion y la forma de la orbita en el espacio los cuales son conocidos
como elementos Keplerianos, éstos parametros nos dan la relacion entre la posicion de la Orbita respecto a
un sistema de referencia. Los pardmetros Keplerianos a su vez dependen de unas caracteristicas que
definen cada orbita alrededor de un cuerpo celeste.

15



2.3.1 CARACTERISTICAS DE LA ORBITA.

Para describir una drbita alrededor de la tierra, es pertinente tener claros algunos términos que se utilizan
en los conceptos generales para la comprension de ésta representacion.

2.3.1.1 EQUINOCCIO VERNAL.

La palabra equinoccio significa noche igual, es por esto que asi se le denomina al momento durante cada
afio en el cual el dia tiene la misma duracion que la noche en la Tierra. Existen dos fechas en cada afio en
las cuales sucede éste acontecimiento el equinoccio de primavera u otofial y el equinoccio autumnal o mas
conocido como equinoccio vernal, éste altimo utilizado como referencia astronémica y principalmente
como referencia para localizacion de satélites. La figura Fig.2 muestra los puntos donde ocurren los
equinoccios.

Solsticio
o de verano

Tierra

¢ inoccio
de primavera
Solsticio * primer punto de Aries
de invierno

Fig. 2 Equinoccios y Solsticios™.

2.3.1.2. LINEA DE NODOS, PERIGEO Y APOGEO.

Se le llama linea de nodos a la linea que intercepta 2 puntos sobre la oOrbita y el plano del ecuador
cruzando por el centro de la tierra, un nodo es llamado ascendente que es el punto por el cual pasa el
satélite cuando viaja de sur a norte y el otro descendente que es el punto por donde cruza el satélite
viajando de norte sur (Fig.3).

Se le conoce como perigeo al punto mas cercano de una Orbita a la tierra y el apogeo al mas distante
(Fig.3).

2.3.1.3. SEMI-MAJOR Y SEMI-MINOR AXIS.

El semi-major axis o semieje mayor es la distancia que existe entre el centro de la orbita y el punto méas
lejano en la elipse, es decir el radio mas largo de la elipse. ElI semi-minor axis o semieje menor es la
distancia entre el centro de la orbita y el punto méas cercano de la elipse (Fig.3).
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Linea denodos

Nodo Dezcenden

Fig.3 Descripcion de la orbita.

2.3.2. TLE (Two-Line Element).

TLE es un formato dado por NORAD (North American Aerospace Defence Command) y la NASA
(National Aeronautics and Space Administration) para dar a conocer informacion relevante acerca de
cuerpos orbitando alrededor de la tierra, principalmente ofrece los pardmetros Keplerianos para cada
satélite. La primera linea muestra caracteristicas de cada satélite, como por ejemplo el nimero del satélite,
la clasificacion y el afio de lanzamiento entre otros. La linea nimero 2 del TLE es la que nos interesa en
éste proyecto, ya gque nos brinda los elementos Keplerianos (2.3.3) de la siguiente forma:

NUmero del satélite

Inclinacion [Grados]

RAAN [Grados]

Ecentricity (el punto decimal es asumido)
Argumento del perigeo [Grados]

Mean anomaly [Grados]

Mean motion [Revoluciones/Dia]
NUmero de revoluciones

O NS GRALDNE

Gracias a ésta informacién es posible rastrear el movimiento del satélite alrededor de la tierra y comprobar
su ubicacién (fig. 4).
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Current Keplerian Elements

SwissCube
1 359320 0S051B 11213.172917 .00005260 00000-0 12%86-2 0O 106°S
2 35932 98.3362 312.9418 000 15.8843 344.2288 14.52479910 98257
Powered by N2YO.com
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Figura 4. Elementos Keplerianos SwissCube TLE 01/08/2011 at 21:00 GTM.

2.3.3. ELEMENTOS KEPLERIANOS

Se conoce como elementos Keplerianos a una serie de pardmetros que definen una oOrbita especifica. A
partir de la informacién dada por los elementos Keplerianos, es posible conocer todos los aspectos que

respectan a la orbita a referida.

i Inclination
Q Right Ascension of ascending node
w Argument of perigee
v True anomaly

meridian

ECM Earth's Center of Mass
a semimajor-axis

b semiminor-axis

e eceentricity

v True anomaly

E Eccentric anomaly

Figura 5. Elementos Keplerianos [2].

Ya que como primer paso para la realizacién de Attitude Determination, es necesario conocer la Orbita
sobre la cual nuestro satélite se desplaza para poder realizar posteriormente una estimacion de error entre
la posicion calculada y la posicion medida por los sensores en el satélite, son dados unos pardmetros
Keplerianos iniciales basados en la informacién dada por el lanzador o por la base de datos de NORAD o
AMSAT en formato TLE, los cuales indican el punto exacto en donde el satélite se sitia en el momento
del lanzamiento. A partir de estos elementos, se puede inferir por medio de una serie de célculos la orbita
que el satélite va a describir, esto con el fin de determinar la informacion necesaria para determinar la
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orientacion del satélite. Los parametros tenidos en cuenta nos definiran una elipse en el espacio teniendo
como referencia la tierra, adicionalmente nos permite ubicar cada punto especifico en un momento
particular de tiempo sobre la orbita (Fig.5). Los pardmetros Keplerianos son:

Right Ascension of Ascending Node o RAAN, es denotado por Q, éste representa el angulo formado entre
la linea que apunta hacia el equinoccio vernal y el nodo ascendente de la linea de nodos. Este angulo
puede ir de 0° a 360°, su descripcion se observa claramente en la figura 6.

Inclinacion
=45

|
Nodo ascendente

w

Figura 6. Descripcion del RAAN. [5]

La inclinacién de la orbita denotada por la letra i, muestra la inclinacion entre el plano descrito por la
Orbita del satélite y el plano del ecuador, cuando éste dngulo es 0° la drbita es llamada orbita ecuatorial y
cuando el &ngulo es 90° la Orbita recibe el nombre de Orbita polar. Dicha medida puede variar entre 0° y
180°. La Orbita que describe el satélite no varia mucho durante su tiempo util.

Estos 2 primeros elementos Keplerianos nos describen el plano sobre el cual se describe la elipse de la
Orbita, los siguientes 3 elementos nos indican la forma que posee dicha elipse:

El argumento del perigeo denotado por ®, describe el &ngulo entre la linea desde el centro de la tierra al
nodo ascendente y la linea desde el centro de la tierra hacia el perigeo tal como se describe en la figura 7.
Puede ir desde 0° hasta 360°. Este parametro puede llegar a variar con el tiempo dependiendo de la
inclinacién inicial del plano de la 6Orbita, pero existe una clase de oOrbita Ilamada tipo Molniya (satélites
Rusos primeros en utilizarla) la cual posee una inclinacién determinada de 63,4° y un periodo de 12 horas
en la cual el argumento del perigeo no cambia con el tiempo y asegura que el apogeo se dé sobre el mismo
punto [5].
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Plano orbital
Wy = Argumento del perigeo

Lineas de nodos

[ 2
\ V'«acc ascendente
R

7 NS

Npy
rergec

Figura 7. Descripcion del argumento del perigéo [5]

La excentricidad denotada por la letra e, la cual indica la relacion de la elipse es decir nos da la
informacidn de que tan circular es la érbita. Se determina por la relacion del semi-major axis y semi-minor
axis de la siguiente forma:

e= [1-= (2.14)

Donde a representa el semi-major y b el semi-minor axis (Fig. 3).

Cuando la excentricidad tiene un valor 0, nos indica que la orbita descrita es un circulo, es decir de orbita
casi circular dentro de los cuales se encuentran los satélites de oOrbita baja LEO y también los
geoestacionarios. Vale aclarar que una orbita perfectamente circular no existe pero son llamados asi
debido a que son lo méas parecido posible a una circunferencia. Este calculo puede variar minimamente
con el tiempo debido a factores como la atraccion de otros cuerpos celestes sobre el satélite.

El movimiento medio o mean motion denotado por n, nos indica la cantidad de vueltas que el satélite le da
a la tierra en un dia es decir revoluciones por dia, cabe resaltar que hay que tener un punto de referencia el
cual nos ayude a determinar dicho nimero de revoluciones. Hay que tener en cuenta el decay rate el cual
es la variacion del mean motion y se debe a diversos factores como a los roces que tiene el satélite en las
capas elevadas de la atmoésfera que genera un frenado que no es comun ya que dicho frenado hace que el
satélite se acelere aun mas cuando cae y hace que el mean motion aumente, otro factor es la atraccion de
otros cuerpos celestes sobre los satélites de orbitas muy elipticas, sin embargo sobre los satélites de drbita
casi circular éste parametro se considera practicamente nulo.

Finalmente los elementos que definen la posicion del satélite en la drbita son la anomalia media (mean
anomaly) y la anomalia efectiva o verdadera. Mean anomaly denotado con la letra M, es por medio de éste
parametro por el cual se puede predecir la Orbita y nos indica en que parte de la elipse el satélite se
encuentra ubicado. Es un angulo que avanza con el tiempo entre 0° y 360°, descrito como 0° en la linea
que apunta hacia el perigeo y 180° en el apogeo. El principal inconveniente es que el angulo dado no
apunta necesariamente hacia la direccion del satélite, esto porque la drbita no es necesariamente circular ni
tiene su centro en el mismo centro de la tierra el satélite no siempre viaja a una velocidad angular
constante, es por esto que es necesario recurrir a un séptimo parametro llamado True anomaly.
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True anomaly denotado por la letra v, es el &ngulo que existe entre la linea que apunta al perigeo desde el
centro de la tierra y la posicion del satélite sobre la orbita. Es posible determinar una relacion entre éste
pardmetro y la Mean anomaly por medio de otro llamado Eccentric anomaly.

Eccentric anomaly denotado como E es el angulo que hay entre la linea del perigeo desde el centro de la
elipse y el punto sobre la 6rbita en el cual el satélite se encuentra ubicado. Es posible determinar el Mean
anomaly a partir de las siguientes relaciones matematicas:

cosE —e
cosy =——
1—ecosE
. V1i—e?sinE
siny = ————— (2.15)
1—ecosE

M =E —esinE(t)

A parte de los elementos ya descritos, es necesario tener en consideracion parametros tales como el tiempo
el cual debe estar especificado en epoch o unix time el cual es una representacion en niamero entero del
tiempo teniendo en cuenta afio, dia del afio y segundos, éste es un estandar el cual indica la cantidad de
segundos transcurridos desde las 0:00 horas del primer dia de enero de 1970.

También hay que tener en cuenta la ascension del meridiano cero para poder realizar la rotacion entre el
sistema de coordenadas ECI y ECEF, éste parametro se denota con 0 y es precisamente el angulo que
existe entre el punto donde ocurre el equinoccio y el meridiano cero. Este angulo también puede ser
descrito como 6 = wg = t, donde wg es la velocidad angular de la tierra y tiene un valor constante de
aproximadamente 72.91125x10°rad/s y t es el tiempo transcurrido desde que el equinoccio ocurre en el
punto de latitud 0° y longitud 0°.

Es conveniente tener en cuenta aspectos tales como la distancia a la cual se encuentra el satélite en su
punto mas lejano (apogeo) y el angulo de inclinacion ya que existen perturbaciones que afectan dicha
estimacion de la érbita, lo mas recomendado es que la distancia al apogeo no sea tan amplia ya que las
perturbaciones gque producen el sol y la luna seria mas amplios al igual que las perturbaciones producidas
por el campo gravitacional terrestre mas exactamente por el segundo arménico zonal del potencial
gravitacional de la tierra dado el factor plano de ésta (J2). Las perturbaciones dadas por la forma no
esférica de la tierra estan definidas por las siguientes ecuaciones:

2 cosi
€ q2(1-e2)2

Q= —>na J2 (2.16)

. 3 5cos2i—1

0)]2 = Znag mjz (217)
Donde a, es el radio terrestre el cual equivale a 6378.1 Km en el Ecuador y J2 equivale al segundo
armonico zonal y tiene un valor de 1.08284 = 1073, Al ser todos valores constantes, se minimiza la

ecuacion teniendo asi que las menores perturbaciones ocurren para i =cos”!10°=90°ei=

cos™? /1/5 = 63.43°0 116.57°.
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Las perturbaciones presentadas por el sol y la luna se definen por:

cosi

Quuna = —0.00338 - (2.18)
Gruna = 0.00169 21 (2.19)
Oy = —0.00154 C‘;“' (2.20)
(o1 = 0.00077 2= 2.21)

Con n representado en revoluciones por diay Qy @ dados de grados por dia.

Teniendo en cuenta estas perturbaciones intrinsecas, los nuevos valores para los pardmetros Keplerianos
RAAN y argumento de perigeo son de la forma:

Q=00+ (s + Qung + Qso1) * t (2.22)
w = wg + ()2 + Dyuna + Dsor) * t (2.23)

Asi se determinan las variaciones de los elementos Keplerianos en el tiempo para la estimacion de la
Orbita, el valor de mean anomaly cambiaria al igual que el RAAN y el argumento del perigeo quedando:

Mi+1 = Mi +n.t (224)
Qi1 =Q; + (sz + Qluna + Qsol) *t (2-25)
Wit = w; + (0:)]2 + Wyyng + Cbsol) * (2-26)

Mientras que los demas valores, inclinacidn (i), eccentricity (e) y mean motion (n) se mantienen
constantes en el tiempo.

24 VECTOR SOL

El vector sol es el vector que determina la orientacién del satélite respecto al sol, ésta es una referencia
gue permite determinar su orientacion con el uso de un sensor de sol midiendo la intensidad de radiacién
proveniente del sol. Sus principales inconvenientes son que cuando la tierra se interpone por completo
entre el sol y el satélite ocurre un eclipse y no se mide intensidad alguna sobre el satélite, por otra parte
existe un fendmeno llamado ruido de albedo el cual es el que se produce por el reflejo del sol sobre la
tierra y es una medida de error. De igual forma es necesario determinar la posicién del sol con respecto a
la tierra con esto es posible hallar una relacion para determinar la orientacién del satélite, para esto se
parte del sistema de referencia ECI con el cual se conoce que el vector sol en el equinoccio de primavera
es de la forma [2]:

1
o] (2.27)



A partir de éste vector es posible conocer el valor del vector sol con respecto a la tierra en el sistema de
coordenadas ECI gracias a las siguientes ecuaciones:

23w .
€ = a0 sinAg (2.29)
Las cuales determinan los dos angulos, A que es el angulo de azimut hacia el sol, con 0° apuntando al
equinoccio vernal, es un &ngulo de medicion entre el sol y la tierra y &5 que es el angulo de elevacién entre
el sol y la tierra con 0° en el ecuador, éste angulo varia entre -23° y 23°. T Es el tiempo medido en dias

desde que la tierra pasa por el punto del equinoccio vernal.

Con esto la posicion del sol respecto a la tierra se describe por el vector [2]:

tan Ag
sin g

vl = (2.30)

cos 55]

2.5 SENSORES Y ACTUADORES

El AD&CS depende especificamente de ciertos sensores y actuadores por medio de los cuales el satélite
recibe la informacion de factores externos a él, asi es posible mediante éstos determinar la posicion del
satélite respecto a la tierra, dentro de éstos estan el campo magnético, la posicion respecto al sol y la
posicion de las estrellas entre otros. Para el desarrollo del proyecto se requiere de la implementacion de
modelos de sensores y actuadores en simulink, para asi, por medio del HIL lograr validar el cddigo
implementado para la fase de detumbling. Los sensores y actuadores a utilizar se mencionan a
continuacion.

25.1 MAGNETOMETRO

Los magnetometros son sensores simples y livianos que se utilizan para medir la intensidad y direccién
del campo magnético en el punto donde se encuentre éste, bien sea el terrestre o algin otro campo
generado por un iman. La medida se realiza sobre 3 ejes por lo tanto el envia la informacion como un
vector de 3 elementos [21]. Su principal ventajas para ésta implementacion es la precision de sus medidas,
pero su gran desventaja es que se limita su uso para érbitas terrestres bajas (LEO), siendo esto irrelevante
ya que los CubeSat son satélites de drbita baja; otra de las desventajas es que su medida puede afectarse
por fuentes de campo magnético adicionales. Para la implementacidén de éste proyecto, se asume un
modelo bastante simple el cual se encarga de enviar los datos en formato digital de cada una de las
lecturas sobre los 3 ejes, se implementa como una palabra de 12 bits para cada dato (dato en X, Yy Z).

2.5.2 SENSOR DE SOL

Los sensores de sol son tal vez los sensores mas utilizados junto con el magnetémetro debido a su
simplicidad, su principal uso es para la implementacion del attitude determination ya que por medio de
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éstos sensores se puede determinar el vector sol, el cual brinda informacion de la orientacion del satélite
respecto al sol, a partir de éste se puede comprobar mediante una serie de célculos ya que el vector sol
sobre la tierra es conocido en cualquier punto dependiendo del tiempo en el afio, es decir la posicion de la
tierra respecto al sol. Estos sensores son bastante precisos, sin embargo su principal problema es que
cuando el satélite se encuentra eclipsado, es decir se interpone algun otro cuerpo entre el sol y el vector
sol, no es posible obtener medida alguna y en éstos puntos no es posible realizar attitude determination,
sin embargo para esto se utiliza el propagador de oOrbita. Otro de los problemas que se puede presentar al
hacer uso de los sensores de sol es el albedo, éste es el reflejo de la luz solar que se produce sobre la tierra,
sin embargo la intensidad de éste albedo, no es tan grande como la de los rayos directos del sol, por esto es
posible en muchas aplicaciones filtrar el albedo [2] [3].

253 MAGNETOTORQUEADORES

Los magnetotorqueadores son actuadores activos, se trata simplemente de un embobinado el cual al
enviarsele una corriente a través de éste, genera un campo magnético proporcional a sus caracteristicas
fisicas y a la corriente enviada; éste campo magnético interactia con el campo magnético terrestre
generando asi una fuerza (torque) y permitiendo variar la orientacién a partir de ésta fuerza generada. Una
de las ventajas es que al estar fuera de la atmosfera terrestre las fuerzas de friccion son despreciables. Uno
de los problemas para éste actuador es que requiere de la presencia de otra fuerza magnética para poder
interactuar y asi generar el torque, sin embargo éste problema no afecta para el caso sobre el cual se
trabaja ya que en Orbita terrestre baja no se presenta [21].

2.6 ALGORITMOS

Existen diversos métodos para realizar el attitude determination y el control en la fase de detumbling, de
su seleccién dependen también los sensores y actuadores necesarios para su implementacion. En éste
trabajo de grado se seleccionaron algoritmos para la determinacién de attitude y para el control en la fase
de detumbling que fueran relativamente simples, confiables y econémicos en su implementacion segln las
especificaciones de los ingenieros a cargo.

2.6.1 ALGORITMO DE DETERMINACION TRIAD

Este es uno de los algoritmos de attitude determination mas utilizados ya que permite la determinacion de
una matriz de rotacion entre dos sistemas de referencia conociendo dos parejas de vectores, es decir que si
por ejemplo se tienen dos vectores Vec, y Vec, sobre un sistema de referencia desconocidoy Vd; y Vd,
los mismos vectores sobre un sistema de referencia conocido el algoritmo TRIAD plantea lo siguiente [2]:

Vecy rxVec,
=1 =— 3 =T XT 2.31
1 [Vecq| ' 2 |y xVec,| y 3 1 2 ( )

vd, _ SyxVd,

§ =4 g, = Suds
1 [vd,|’ 2 [S1XVd,|

y 53 = 51 X 52 (232)
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Obteniendo asi la matriz de rotacion:
R=r1'S{+T2'S§+T3'S§ (233)

Este algoritmo basicamente toma a informacion dada por el vector sol el cual es conocido en el centro de
la tierra y a partir de matrices de rotacion transadla ésta informacién desde el earth center orbit frame al
Orbit Frame y posteriormente al Body Frame, ésta ultima rotacion es la que nos permite conocer el
attitude como se menciond anteriormente.

2.6.2 ALGORITMO DE CONTROL B-DOT

El algoritmo de control B-Dot es uno de los algoritmos de control mas utilizados para estabilizacion con
magnetotorqueadores [12]. La ley de control B-Dot se basa en la medicion de la tasa de cambio de los
signos registrados por el magnetometro, es uno de los métodos de control activos mas sencillos dado que
solo requiere de magnetometros, magnetotorqueadores y ruedas de reaccion o momento, depende
directamente de las componentes del campo magnético registradas por los magnetémetros, el momento
magnético el cual posee un signo opuesto al valor de la tasa de cambio de campo magnético sobre
determinado eje del sistema coordenado del satélite [10]. Su calculo se da por:

B B
Bik—Bik-1

3B _
Bik =1

M; = —K, - B? (2.34)

Donde se establece M; = —K, - B para un magnetometro y un torque alineado con el eje (x, y 0 z)
establecido en el sistema de referencia para el satélite donde K; es constante positiva, M; es el dipolo para
el torque sobre el mismo eje, B; es la componente i del vector campo magnético terrestre sobre sistema
coordinado y At es el tiempo de muestreo, es decir el intervalo en segundos que existe entre la primera y
la segunda medida realizada [12].

25



26



3. DESARROLLO

Para el desarrollo de éste trabajo de grado se utilizo el dispositivo seleccionado es el Altium NanoBoard
3000XN (figura 8) el cual es una tarjeta de desarrollo de bajo consumo de potencia que posee diferentes
sets de periféricos adecuados para el manejo de los demas dispositivos a instalar en un picosatélite, es
adecuado para el uso de dispositivos portatiles por su bajo consumo. Cuenta con una FPGA Spartan 3AN
de Xilinx [17]. Cuenta con un reloj programable entre 6 y 200MHz, varias memorias accesibles desde la
FPGA de 32 y 16 bits, unidad de RTC (Real Time Clock) con protocolo SPI al igual que varios puertos de
salida y entrada con la posibilidad de utilizar distintos protocolos de comunicacién. Sus aplicaciones
tipicas son, el uso de sensores con captura de sefiales analogas y su respectivo procesamiento posterior y
para transmision de datos.

Para la implementacion del proyecto se requiere el uso de software especializado para la adecuacion del
set de instrucciones y para las correspondientes simulaciones necesarias, para las simulaciones se emplea
el uso de la herramienta QuaRC para Simulink de Quanser [13], también se utiliza la plataforma Altium
Designer [9] para la programacion de la FPGA y la utilizacion de la tarjeta de desarrollo.

Figura 8. Altium NanoBoard 3000 [6]

La finalidad del proyecto es lograr implementar de manera adecuada y eficiente un algoritmo de AD&CS,
para realizar la correccion de orientacion en un satélite tipo CubeSat. Inicialmente se realiz6 una revision
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bibliografica profunda para entender el problema y fueron revisadas cada una de las tematicas
relacionadas, a partir de esto se procedio a realizar una revision de los algoritmos planteados encontrando
asi algunas dificultades ya que en algunos de los documentos se encontraban errores lo cual produciria no
una validacion errada pero si un funcionamiento incorrecto de los algoritmos. Una vez revisados los
conceptos necesarios, y basado en los requerimientos y directrices de los ingenieros a cargo de este
proyecto dentro de la empresa Sequoia Space [15] se procedi6 a realizar la lectura y reconocimiento del
software Altium Designer para comprender el funcionamiento del dispositivo, posteriormente se procedid
a realizar el debido desarrollo para cada una de las partes.

El algoritmo de attitude determination se encarga de recibir la informacion de los sensores (magnetometro
y sensor de sol) que para nuestro caso practico van a ser simuladas mediante simulink con la herramienta
de RTOS QuaRC y a partir de la informacion obtenida y el conocimiento de la 6rbita estimada en la
estacion terrena (computador), se realiza la determinacion de attitude por medio del algoritmo TRIAD. El
algoritmo de attitude control para detumbling se encargara de realizar las acciones correctivas en la FPGA
a partir de la lectura obtenida por el magnetémetro, generando asi unas sefiales que seran enviadas a los
magnetotorqueadores hasta que el satélite se estabilice. Para la fase de detumbling se hace uso de la tarjeta
Q8 para poder comunicar el sistema simulado en simulink (sensores, actuadores y modelo dinamico del
satélite) y el codigo implementado en la FPGA.

Es de resaltar que para la implementacién de éste algoritmo, se requiere de la realizacion de operaciones
trigonomeétricas, utilizando para esto el estdndar para punto flotante IEEE 754 de precision simple ya que
su implementacion se realiza sobre un procesador de 32 bits embebido en la FPGA, esto por velocidad de
calculos y mayor versatilidad.

1 Bit 8 Bits 23 Bits
| Signo | Exponente Mantisa

3.1 FASE DE DETUMBLING.

El algoritmo de B-dot que se emplea para el control de la orientacion de la fase de detumbling del satélite
es de la forma:

m=—kx*B (3.1)

Donde B es un vector de 3 valores y posee valor del diferencial de campo magnético medido por los
magnetdmetros sobre cada uno de los ejes, es decir es de la forma:

_ Valor_Medida#2—Valor_Medida#1
- tiempo entre medidas

B

(3.2)

—k Es una constante que debe ser negativa ya que la fuerza se tiene que ejercer contraria a la fuerza
generada por el giro del satélite, ésta constate es un vector de 3 posiciones el cual hace referencia a los 3
gjes del sistema coordenado y su valor se ha estimado a partir del modelo en simulink.

Por Gltimo m es el valor del momento de dipolo magnético dado en Amperios por metro cuadrado [Am?]
que se debe generar en los 3 ejes del satélite, a partir de éste se puede calcular el valor de corriente
requerido por el magnetotorqueador para generar un torque inverso y lograr detener el movimiento del
satélite. La ecuacion para encontrar el valor de corriente requerido es de la forma:
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. m
L=
N*A

3.3)

Donde N es el nimero de vueltas de la bobina y A es el area de la seccidn transversal de la bobina, ésta
corriente es un vector que da el valor de corriente para cada uno de los magnetotorqueadores ubicados en
los ejes X, eneleje Yyel ejeZ.

Figura 9. Diagrama de flujo fase de detumbling.

Hay que tener en cuenta que en el momento que se realizan las medidas deben estar apagados los
magnetotorqueadores ya que de no ser asi, el magnetometro podria tomar un valor errado del campo
magnético y generaria un torque que probablemente no seria el requerido por la accion de control, es decir
es necesario intercalar los tiempos de medicion (magnetémetro) con los tiempos de actuacion
(magnetotorqueadores).

TCiclo = Ilsensor + Tactuadores (3-4)
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Donde Tsensor €S €l tiempo que demora la lectura del campo magnético y la estimacion del B-dot y
Tyctuadores €S €l tiempo que dura la generacion del momento de dipolo magnético.

Para que el satélite se estabilice, se necesita hacer un lazo de control el cual proporcione las sefiales
adecuadas a los actuadores mientras los sensores le informan la variacion en su orientacion. En el
momento en que los sensores envien informacidn en la cual se pueda inferir que el satélite se encuentra
estabilizado, se puede dar por terminado la fase de detumbling. El diagrama de la figura 9 muestra el

procedimiento que debe realizarse en ésta fase.

Figura 10. Diagrama de flujo fase de detumbling implementado.



Sin embargo para realizar las pruebas de detumbling, se asume de tal forma que el campo magnético de
los magnetotorqueadores no afecta la medicion del magnetometro dentro del modelo realizado en
simulink, esto con fines de reducir los tiempos de simulacion ya que ésta fase de control tarda bastante
tiempo dependiendo de las velocidades angulares sobre cada uno de los ejes, quedando de la forma
mostrada en el diagrama de flujo de la figura 10.

3.2 ESTIMACION DE LA ORBITA.

Teniendo en cuenta las perturbaciones intrinsecas descritas en la seccion 2.3.3, los nuevos valores para los
parametros Keplerianos RAAN y argumento de perigeo son de la forma:

Q=0+ (s + Quung + Qso1) * t (3.5)
w = wg + ()2 + Duna + Dsor) * t (3.6)

Asi se determinan las variaciones de los elementos Keplerianos en el tiempo para la estimacion de la
orbita, el valor de mean anomaly cambiaria al igual que el RAAN y el argumento del perigeo quedando:

Q=0+ (Q2 + Quna + Q1) * (3.8)
w=w; + (@2 + Drmg + Dsor) * t (3.9)

Mientras que los demas valores, inclinacidn (i), eccentricity (e) y mean motion (n) se mantienen
constantes en el tiempo.

Asumiendo entonces unos valores de pardmetros Keplerianos iniciales basados en datos similares a los de
CubeSats en 6rbita, los cuales solo son conocidos y dados por lanzadores en el momento de poner el
satélite en Orbita, se tiene:

¢ Inclinacion (i) =98.7°

e RAAN (Q)=160.48°

e Argumento del perigeo (w) =198.98°

e Semieje mayor (a) =7000[Km]

e Eccentricity (e) =0.0085

¢ Mean anomaly (M) =161.1°

¢ Mean motion (n) =0.001078 [rads/seg] =0.061765[°/seg] =14.8236[rev/dia].

A partir de estos datos es posible calcular el valor correspondiente para cada una de las perturbaciones
sobre el RAAN y sobre el argumento del perigeo:

cos i

Q) = —=na? mﬂ = 1.0886[grados/dia]

2
2.
3 25cos i—1

d)]z = Znae mjz = —3.1869[grados/dz'a]
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. cos i
Qruna = —0.003387 = 0.00003449[grados/dia]

. 5cos?i—1 _
®una = 0.00169T = —0.001009698 [grados/dia]

. cosi
Qo1 = —0.001547 = 0.0000157149 [grados/dia]

) 5cos?i—1 )
Wgop = 0.00077T = —0.000046004 [grados/dia]

( START ’

Carga Elementos
Keplerianos iniciales.
Contador=0;

tiempo=segundos;

No
tiempo+1 <= segundos

Si

|contador=contador+(segundos-tiempo)l

timepo=segundos

Contador == 5829

No

Contador=0

M=Mi+(n x contador);
Omega=0Omegai+(Omegap x contador/60);
W=Wi+(Wp x contador/60);

Figura 11. Diagrama de flujo estimacién de 6rbita.

Asi, con estos valores tenemos como ecuaciones finales para la estimacién de la érbita para éste caso en

Mosq = 161.1° + 0.061765[°/seg]. t

Qp4q = 160.48° + (1.0886 + 0.00003449 + 0.0000157149) * t 445

Qo417 = 160.48° + (1.0886502) * t ;46
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W41 = 198.98° 4+ (—3.1869 — 0.001009698 — 0.000046004) * tgiqs
w0+1 = 198980 + (_31879557) * tdias

Donde t es el tiempo en segundos que ha transcurrido desde que el satélite se encuentra en orbita y t ;4
los dias desde que el satélite fue lanzado. Asi entonces el proceso para estimar de la orbita es de la forma
mostrada en la figura 11 y se implementa directamente sobre la estacion terrena (computador) ya que ésta
informacion le interesa exclusivamente al personal que se encarga de los servicios del satélite mientras
que el satélite solo envia la informacion arrojada por los sensores para posteriormente realizar la
comprobacién de su orientacién (attitude determination).

3.3 DESARROLLO ATTITUDE DETERMINATION:

Dadas las ecuaciones (2.23) y (2.24), se realiza las rotaciones correspondientes sobre el sistema de
coordenadas ECI (Fig. 1) para lograr determinar el valor del vector solar sobre cualquier punto en la tierra
dado en referencia ECI, primero se realiza una rotaciéon de Ag sobre el eje Z y posteriormente de &5 sobre
el eje Y, dando asi de la siguiente forma el vector sol en ECI:

Vi = Ry(es) * R, (2s) * Viy (3.10)
cosegs 0 —singg cosds sindg O 1
vi=| 0 1 0 *|—sindg cosds 0| =0 (3.11)
singg 0 coseg 0 0 1 0
COS & * COS Ag
Vi = — sin Ag ] (3.12)
sin &g * cos Ag
COS &
V! = [—tan As] (3.13)
sin &

Como el attitude determination se realiza mediante la rotacion entre el orbit frame (Fig. 12) y el body
frame, se realiza una serie de rotaciones para establecer éste valor vectorial en el sistema de referencia
orbit frame, primero se realiza la rotacién de ECI a orbit center y posteriormente de orbit center a orbit
frame, quedando de la siguiente forma:

VO = RY. * RPC x VI (3.14)
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Orbit Frame

Fig. 12 Orbit frame

Para realizar la rotacion entre orbit center y orbit frame se tiene en cuenta que el orbit center es un
sistema de coordenadas fijo, mientras que el sistema de coordenadas de orbit frame, se desplaza por la
orbita, es decir el orbit center va a ver dentro de su sistema de coordenadas al orbit frame como otro
sistema que se desplaza, por esto se debe tener en cuenta la true anomaly ya que es el angulo que nos va a
indicar como se desplaza el orbit frame respecto al orbit center (Fig. 13).
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Fig. 13 Orbit center y Orbit frame

Teniendo en cuenta esto, las rotaciones quedarian de la forma:

VO =Ry (= %) xRy (v +2) % Ry(w) * Ry (i) * R, () + Vi (3.15)

Donde v es la true anomaly, w el argumento del perigeo, i la inclinacion y Q el RAAN. Las matrices de
rotacion serian de la forma:
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0 cos—= sin—-— .
Vo = 2 —sinw cosw 0

1 0 i On cos(v+§) sin(V+§) 0 cosw sinw 0
A —sin(v+§) cos(v+§) 0 *[ ]*

0 —sin—= cos—= 0 0 1
2 2 0 0 1
1 0 0 cosQ sinQ O COS &g
0 c0s98.7° sin98.7°|*|—sinQ cosQ 0] * [—tan /15] (3.16)
0 —sin98.7° co0s98.7° 0 0 1 sin &

De igual forma que con el vector sol ocurre con el vector campo magnético medido, al ser indispensable
para conocer la direccion en la cual debe estar apuntando el eje Z del sistema coordenado Body Frame.
Partiendo del conocimiento del campo magnético terrestre medido en cualquier punto dado por el IGRF-
11 en el sistema coordenado ECEF (figura 14), se puede establecer a partir de una serie de rotaciones su
valor en el sistema Orbit frame, para esto se debe tener un vector de 3 posiciones el cual nos da la
informacion del valor del campo magnético en los 3 ejes de ECEF, el modelo del IGRF-11 se determina a
partir del sistema coordenado geografico (figura 15), es decir da el valor del campo magnético para una
altitud, longitud y latitud determinada, sin embargo éstos parametros son similares al sistema de referencia
ECEF en coordenadas esféricas. Ya que la latitud es el angulo entre polo norte y el polo sur tomando la
linea del ecuador como 0° se puede decir que la latitud es el angulo 90°- ®, mientras que la longitud se
puede considerar como el angulo © y la altitud como el valor del radio p.

AZ

Eje de los polos

Meridiano de
Greenwich ™.

_(\f

"~ Ecuador

Fig 14. Sistema de coordenadas ECEF".

Es decir que se obtiene ®=90°-¢p donde ¢ es la latitud ©=f donde P es la longitud y p es la altitud,
pasando de coordenadas esféricas a cartesianas el sistema ECEF seria de la forma:

X = p *Sen(¢) * Cos(6) (3.17)
Y = p * Sen(¢) * Sen(0O) (3.18)
Z = p = Cos(¢) (3.19)

Es decir:

X = p *Sen(90° — @) * Cos(B)
Y = p = Sen(90° — ¢) * Sen(pB)
Z = p* Cos(90° — o)
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Teniendo ya la medida del campo magnético terrestre como un vector dado en el sistema de coordenadas
ECEF se pueden realizar las rotaciones correspondientes para expresar éste vector en el sistema
coordenado de orbit frame. Las rotaciones son similares a las realizadas para el vector sol ya que
simplemente hay que pasar de ECEF a orbit center y posteriormente si a orbit frame. La rotacion de ECEF
a orbit frame es de la forma:

Bor = Rgc * RP¢ * Bpcpr (3.20)
T T .
Bor = Ry (=Z) # R, (v+Z) 5 Ry(@) * Ry(i) * Ry(Q + 0) * Bycgr  (3.21)
Donde se puede observar que la Gnica diferencia es la rotacién que se hace para pasar de ECEF a ECI

agregandole asi un angulo 6 a la primera rotacion dada en el eje Z, las matrices de rotacién quedarian de la
forma siguiente:

1 0 0 s i T
|[0 _r m_f]l {COS(U-}_E) sm(v+5) 0]| cosw sinw 0
Bor=| T2 T2l T n l«|[—sinw cosw 0
[ | |-sinfv+=) cos\v+=) O]
T /s
|0 —sin—3 cos—2| | 2 2 0 0 1
2 0 0 1
1 0 0 cosQ+0 sinQ+6 0

*|0 c0s98.7° sin98.7°
0 —sin98.7° c0s98.7°

*

—sinQ+4+60 cosQ+6 0
0 0 1

* Bpcer

Longitude Latitude

Fig 15. Coordenadas geogréaficas [22].

Tomada de http://nacc.upc.es/nacc-libro/node45.html y modificada
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Fig 16. Diagrama de flujo attitude determination.
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Obteniendo asi los valores del vector solar y de campo magnético terrestre calculados mediante las
rotaciones realizadas y dependiendo del punto indicado por el estimador de érbita, se procede a conocer de
igual forma éste mismo par de vectores medidos en el body frame por los sensores adecuados en el
satélite, ya que el algoritmo TRIAD requiere de 2 pares de vectores para realizar la determinacion de la
orientacion para lograr obtener la matriz que nos brinda la informacion de que tanto difiere el punto
calculado donde deberia estar el satélite y el punto real. Asi entonces el algoritmo TRIAD es de la forma
como se muestra en las ecuaciones 2.26 y 2.27 quedando de la siguiente forma:

BOF . T1>(V5 :
= |B medldol Ty = | - medld0| y T'3 =n X 7y (322)
OFmedido "1 XVSmedido
B S1XV
Sl — Rotado SZ _ 212V Rotado y53 — 51 X 52 (323)

= , =
|Brotado! [S1XVRotadol

Asi entonces la matriz que queremos conocer se determina mediante la forma mostrada en la ecuacion
2.28,y se expresa de la forma:

R=R-ST (3.24)
Donde R es la matriz de rotacion entre las matrices Ry S.

En la figura 16 se muestra el diagrama de flujo del programa implementado para la fase de attitude
determination.

38



4. ANALISIS DE RESULTADOS

Basado en el desarrollo realizado sobre los algoritmos que fueron implementados, se obtuvieron los
resultados mostrados a continuacion para cada una de sus partes.

4.1 DETUMBLING

Para verificar la correcta implementacion del codigo se procede entonces a realizar la simulacién en
simulink de los actuadores y los sensores para ésta fase que son 3 magnetotorqueadores los cuales reciben
una corriente proveniente de la FPGA y como sensor se utiliza un magnetémetro el cual envia la lectura
del campo magnético terrestre medido por éste hacia la FPGA dando sus 3 componentes, en la figura 17 se
puede observar graficamente el diagrama de bloques del proceso que se debe realizar durante ésta fase
inicial.

: }—b IGRF
Magnetometro X In o

Out

Y
b
3
F:
o]
b
H

Magnetometro X

Magnetotorqueador X
Magnetometro Y In Out

—{ Magnetotorgueador Y Magnetémetro Y

i Magnetometro Y Comente Y [—

Magnetometro Z In Out

h 4
i
g
F
~
o
2
"
3
N

Magnetotorqueador Z

Magnetémetro Z

Flanta

r

Magnetctorquesdor Y

Magnetotorqueador X

Figura 17. Diagrama de bloques fase de detumbling.

Asi, al interior del sistema se requiere una serie de ganancias por un inconveniente presentado el cual es
que los valores enviados por el magnetémetro y los recibidos por los magnetotorqueadores son muy bajos,
para los magnetémetros se registran medidas como las que se aprecian en la figura 18, donde se observa el
comportamiento del campo magnético terrestre ofrecido por el modelo de IGRF y el cual es implementado
en simulink para realizar la validacion, mientras que para los valores que requieren los
magnetotorqueadores son del orden de los mili Amperios. Ya que los valores son enviados en forma de
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bits por el procesador, dentro del modelo de simulink se requiere hacer la conversion de bit a entero para
los valores recibidos y entero a bit para los valores que se van a enviar hacia el procesador, asi entonces se
requiere utilizar el blogue integer to binary y binary to integer con el inconveniente que éstos bloques no
reconocen numeros expresados en el formato IEE 745 para punto flotante sino exclusivamente valores
enteros gque pueden o no estar signados que en éste caso se manejan con signo. La solucidn que se sugirio
para éste problema ya que al interior del procesador se trabaja con nimeros expresados en punto flotante,
es aplicar una serie de ganancias antes de realizar la conversion de binario a entero o de entero a binario
para asi poder expresar el nimero correctamente, para el campo magnético se aplica una ganancia de 10’
para poder obtener una resolucion aceptable de medicién del campo magnético y posteriormente se
procede a redondear el nimero al entero mas préximo por medio del bloque Quantizer de simulink, asi
luego se realiza la conversion a binario de dicho nimero entero y se envia al procesador en la FPGA como
una palabra de 12 bits.

Asi por medio de unas sefiales de control provenientes del procesador son enviados uno a uno los valores
de campo magnético sobre cada uno de los ejes por medio de un bus de datos de 12 bits utilizando la
tarjeta Q8 de Quanser a la cual se le configuraron previamente cada uno de sus puertos digitales como
entradas o salidas, para el control del magnetémetro se configuraron 2 bits de control y 12 bits de datos
mientras que para los magnetotorqueadores 3 bits de control y 12 bits de datos. Los pines digitales de la
tarjeta Q8 se interconectan con los puertos Pin Header A y B de la Nanoboard 3000. Al interior de la
FPGA se procede a realizar el proceso de célculo de las corrientes necesarias por medio del algoritmo B-
dot para lograr estabilizar poco a poco el movimiento aleatorio del satélite. En éste proceso se da una
ganancia a estos valores de 10 con el fin de obtener una mejor resolucion en la lectura que se hace
posteriormente en simulink.

Figura 18. Campo magnético terrestre IGRF en simulink.

Luego de ser calculadas las corrientes, son enviadas por medio de otro bus de 12 bits, no se pudo utilizar
el mismo bus, ya que las tarjetas Q8 y Q4 no permiten configurar sus puertos digitales como
bidireccionales (entrada/salida), sino que deben ser exclusivamente entradas o salidas. Cuando son
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recibidos los bits, éstos van al magnetotorqueador correspondiente (X, Y o Z) nuevamente con ayuda de
unas sefiales de control, luego de ser direccionados se realiza la conversion de binario a entero y se
procede a asignarles las ganancias correspondientes para adecuar las sefiales entrantes a la simulacién de
los magnetotorqueadores tomando en cuenta también que los valores de las corrientes son
aproximadamente de 10 a 100 veces menores a los del campo magnético producido por las bobinas, sin
embargo esto ya depende de las propiedades fisicas del actuador tales como el numero de espiras, la
permeabilidad magnética del material y la longitud. Para éste caso se asumié hipotéticamente valores de 1
para el nimero de espiras y para el area de la seccién transversal ya que Sequoia Space no ha definido las
caracteristicas de éste.

Se realiz6 la validacion del cédigo implementado sobre la FPGA utilizando el recurso de QuaRC para
simulink en donde se configur6 el modelo de la planta para que aceptara entradas y salidas mediante la
tarjeta Q8 de Quanser, ya que éste modelo en simulink (Figura 19) fue creado y suministrado por la
empresa Sequoia Space para el modelo de un sistema de AD&CS pasivo el cual depende de un iman
permanente y barras de histéresis, se denomina pasivo ya que no es posible alterar el attitude desde la
estacion terrena.

[
Scope?
Vel angulares
—P{a Texternao | Torques = q |:|
Torques Cinematica Cinematical a

F . |I.‘| |,'

_.'{I:' To Workspace

Wini

Fig 19.Modelo dinamico del satélite.

Las simulaciones se realizaron en tiempo real arrojando los siguientes resultados de velocidad angular
para cada uno de sus ejes para una primera prueba realizada en un tiempo en el cual el sistema se acercaba
cada vez mas a cero:
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Fig 20.Primera simulacién B-dot implementado 2170 segundos.

Donde durante el tiempo de simulaciéon comienza a mostrar lentamente mejoras en su velocidad lo cual
sugiere que se va estabilizando lentamente como era de esperarse. Después de aproximadamente una hora
iniciada la simulacién se toma la muestra graficada en la figura 21.

Fig 21. Primera simulacién B-dot implementado 3520 segundos.
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Fig 22. Primera simulacién B-dot implementado 4860 segundos.

La ultima imagen (figura 22) para la primera simulacién muestra mejoras después de 81 minutos
transcurridos desde el comienzo de la simulacion.

Comparando ésta simulacién con los resultados obtenidos utilizando el modelo modificado en simulink
(figura 19 y 23), se observa una similitud en el comportamiento del modelo ya que en ambos casos la
sefial cada vez mas se acerca a cero lo cual es lo esperado en ésta fase (figura 24).
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Fig 23. Modelo dinamico para los torques.
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Fig 24. Respuesta velocidad angular modelo simulado con B-dot en simulink.

A lo que el sistema simulado finalmente responde de la siguiente forma mostrada en la figura 25.

Fig 25. Respuesta final velocidad angular modelo simulado con B-dot en simulink.

Para las siguientes pruebas, la simulacion del codigo implementado utilizando la FPGA vy la tarjeta Q8 se
comporto de la misma manera como se muestra en las siguientes graficas:

Fig 26. Velocidad angular segunda simulacién B-dot implementado 20 segundos.
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Fig 27. Velocidad angular segunda simulacién B-dot implementado 80 segundos.

Fig 28. Velocidad angular segunda simulacién B-dot implementado 260 segundos.
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Fig 29. Velocidad angular segunda simulacién B-dot implementado 880 segundos.

Fig 30. Velocidad angular segunda simulacion B-dot implementado 1400 segundos.
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Fig 31. Velocidad angular segunda simulacién B-dot implementado 1890 segundos.

Fig 32. Velocidad angular segunda simulacion B-dot implementado 2010 segundos.
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Fig 33. Velocidad angular segunda simulacién B-dot implementado 2020 segundos.

A lo que los valores de campo magnético generados por los magnetotorqueadores se comportan en el
tiempo como se indica en las siguientes gréficas:

Fig 34. Magnetotorqueadores segunda simulacién B-dot implementado 130 segundos.
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Fig 35. Magnetotorqueadores segunda simulacién B-dot implementado 210 segundos.

Fig 36. Magnetotorqueadores segunda simulacién B-dot implementado 290 segundos.
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Fig 37. Magnetotorqueadores segunda simulacion B-dot implementado 1450 segundos.

Fig 38. Magnetotorqueadores segunda simulacion B-dot implementado 2230 segundos.
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Donde se observa que los valores correctivos son cada vez menores ya que poco a poco se va
estabilizando y no necesita generar un gran torque para detener el movimiento del CubeSat.

Estos resultados se comportan similares también a los resultados mostrados por Young-Keung Chang en
su trabajo [24] (figura 39) y por Lars Alminde en [23] (figura 40).
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Fig 39. Resultados Young-Keun Chang, Byung-Hoon Lee and Su-Jeoung Kim en “Analysis Of The Hausat-2 Attitude Control With A Pitch
Bias Momentum System”.
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Fig 40. Resultados Lars Alminde en “Semi-Active Attitude Control and Off-line Attitude Determination for the SSETI-Express Student
Micro-Satellite”.
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El diagrama de boques implementado en simulink para la comunicacién con la tarjeta Q8 y el diagrama de
bloques para los torques utilizado para la validacion del cddigo implementado se muestra en la figura 41y

42.
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Fig 41. Diagrama de bloques de los torques utilizado para la validacién del codigo.
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4.2 ESTIMACION DE LA ORBITA Y ATTITUDE DETERMINATION

Para la validacion de éste codigo implementado por medio del software Dev-C++, se realizaron varios
célculos para la determinacion de la matriz final de rotacion hallada por medio del algoritmo TRIAD,
comprobando que el programa ejecutara correctamente cada una de las operaciones programadas para
rotar los vectores, la prueba principal para TRIAD es que en el momento en que las medidas tomadas por
los sensores y las medidas calculadas por medio de las rotaciones sean de igual signo y magnitud, el
resultado es la matriz identidad, asi pues se obtiene paso por paso lo siguiente.

Primero se comprueba que los valores para el tiempo y por consiguiente el vector sol varien respecto al
tiempo ya que el vector sol depende directamente del valor de tiempo transcurrido en dias desde que
sucedio el equinoccio de verano (23 de septiembre para el afio 2011) tomando distintas medidas en el
tiempo como se observa en la figura 43.

COS &g c0s(0.401426 = sin(0.017214 * 64)) 0.936578
V! =|-tan 15] —tan(0.017214 * 64) =1-1.97303
sin g sin(0.401426 * sin(0.017214 * 64)) 0.35046
ERTREE R R

————ELEMENTOS KEPLERIANOS ACTUALES———-

M: 1419225.500000 rads M <(Mean Anomalyd————————- : 1425495.37508008 rads
AAN: 416926.906258 rads IRAAN —: 418768.8125680 rads
J: -122PA861 .625008 rads ! (Argumento_del perigeod: —-1226255.250080 rads
iz 1.722640 rads i {inclinaci¥nd)———————— : 1.722648 rads
e: B.89085600 le (Eccentricityd————————— : 9.9B8500
- in {(Mean Motion)—————————— : 9.8681678 rads-/sec

n: B.8801878 rads-sec

—-—ROTACION DEL UVECTOR SOL ¥ UECTOR DE CAMPO MAGNETICO——
coseno Es= 0.999484
—tan Ls= 0.886359

= - i (Eccentric Anomaly): 1437716.000000 rads
peno Es= —0.834531 ¢True Anomalyd—————— : —2.467316 rads
Matriz USI: 8.999404 ector USI en ECI: ©.936578
Matriz USI: A.886359 ector USI en ECI: —1.973030
Matriz USI: —-8A.634531 ector USI en ECI: 0.350460

Fig 43. Valores para el vector sol.

Posteriormente, se realiza la revision para cada una de las rotaciones. Primero se obtiene un valor para el
campo magnético medido en el sistema coordenado ECEF con ayuda del software geomag 7.0 obtenido de
la pagina de NOAA (National Oceanic and Atmospheric Administration), se utiliza como coordenadas
altitud 0 m, latitud 0° y longitud 0° para el dia 26 de Noviembre del afio 2011 lo cual arroja como valores
27546.6 nT en el eje X, -2823.7 en Y y por Gltimo -15620.1 en Z. Asi se obtiene como primera rotacion
para ambos vectores los siguientes valores:

—sen(—1226255.75) cos (— 122625575) 0 cos(172264) sen(1.72264) | . [—sen(418768.96875) cos(4—1876896875) 0|.[-1.97303

[cos(—122625575) sen(—1226255.75) 0] [ 0 ] [cos(41876896875) 5en(418768.96875) 1 [0936578]
0 0 —sen(1.72264) cos (1.72264) 0 0.35046

—sen(—1226255.75) cos (—1226255.75) 0] .|0 cos(1.72264) sen(1.72264)| .[-1.90822| = |0.585082

[cos(—1226255.75) sen(—1226255.75) 0] [1 0 0 } [—1.06242] [1.09074]
0 0 11 L0 —sen(1.72264) cos (1.72264) 0.35046 1.83325

Lo que es igual a lo arrojado por el programa mostrado en la figura 44.

USI tercera rotacion: 1.6890740
USI tercera rotacion: 0.585082
USI tercera rotacion: 1.833252

Fig 44. Valores para el vector sol después de la tercera rotacion.
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De igual manera ocurre con el vector de campo magnético, solo que en la primera rotaciéon es necesario
realizar la multiplicacién por la siguiente matriz de rotacion:

cosQQ+06 sinQ+6 0
—sinQQ+0 cosQ+06 0
0 0 1

Ya que el angulo 6 es el que nos permite pasar del sistema coordenado ECEF a ECI, comprobamos la
primera rotacion la cual da de la forma:

—0.782918 —0.622125 0]. —2823.7 —19810.0346

—0.622125 0.782918 O] [27546.6] [—19348.154—0]
0 0 11 1-15620.1 —15620.1

A lo que el codigo da como resultado lo mostrado en la figura 45. Sin embargo el pequefio margen de
error es aceptable.

Becef primera rotacion: —19348.156250
Becef primera rotacion: —-19810.0829297
Becef primera rotacion: —-15620.099609

Fig 45. Valores para el vector campo magnético después de la primera rotacion.

Para las Gltimas dos rotaciones del vector sol (que son las mismas para el vector campo magnético) se
obtiene el resultado final del vector expresado en funcién del sistema coordenado orbit frame. En la figura
46 se puede ver el resultado arrojado por el cédigo.

1 0 0 N p

I[O T sin—f]l I[cos(—1.84518+§) sm(—1.84518+5) 01I [1.09074] [0'891408}
2 2+l L _ ™ « [0.585082 | = |-1.83325

|lO ot COS_§J| |[ sm( 1.84518+2) cos( 1.84518+2) 0J| v i
2 2 0 0 1

USI en Orbit Frame: 0.891405
USI en Orbit Frame: —1.833252
USI en Orbit Frame: 0.858739

Fig 46. Valores para el vector sol rotado a orbit frame.

A continuacion se pide mediante el programa ingresar los valores tanto del vector campo magnético como
del vector sol medidos por los sensores en el CubeSat, donde se supone como valores medidos los mismos
arrojados como resultados después de las rotaciones hechas para los vectores calculados, esto con fines
practicos de demostrar la correcta implementacion del algoritmo TRIAD ya que si los dos sistemas se
encuentran perfectamente alineados la matriz de rotacién debe ser igual a la matriz identidad lo que
sugiere que en ambos sistemas los valores de los vectores son los mismos.

Se inicia por ingresar los valores para cada uno de los vectores con los valores mostrados en la figura 47.

Uector B en Body Frame: -6935.6568391
Uector B en Body Frame: 21944.810547
Uector B en Body Frame: -21933.947266

ector 1 en Body Frame:-1.838200
ector 1 en Body Frame: 8.8587600

Eector sol en Body Frame: 8.891400
s0
S0

Fig 47. Valores para los vectores campo magnético y sol en Body Frame.
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Posterior a esto el codigo realiza las operaciones para determinar los valores de las dos matrices necesarias
para determinar la matriz final de TRIAD la cual indicara la matriz de rotacion entre los vectores medidos
y calculados.

Bpody Frame 11XVSBody Frame

Tl = =

= —_ = T =77 XT
|BBody Frame| ’ 2 |T1XVSBody Frame| 3 1 2

Borbit Frame S1XVSorbit Frame
S1= y92 = yS; =5 XS,
|Borbit Framel [S1XVSorbit Framel

R=T1'51T+T2'S;+T3'Sg

El cddigo en C da como resultado la matriz mostrada en la figura 48, primero se muestra la primera fila
luego la segunda y por Gltimo la tercera fila de la matriz.

Matriz A de TRIAD: 1.0860606
Matriz A de TRIAD: -B6.606060
Matriz A de TRIAD: 0.6606060
Matriz A de TRIAD: -0.606060
Matriz A de TRIAD: B8.999998
Matriz A de TRIAD: -0.601884
Matriz A de TRIAD: 6.0806060
Matriz A de TRIAD: 0.0861884
Matriz A de TRIAD: B0.999998

Fig 48. Matriz de rotacién TRIAD.
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5. CONCLUSIONES

Se realiz6 satisfactoriamente al implementacion de un algoritmo de Attitude Determination and Control
System sobre una FPGA, de igual forma se realizé la validacion mediante software RTOS con resultados
apropiados e interesantes que permitiran mejorar el rendimiento del sistema que se esta desarrollando por
parte de Sequoia Space.

Como resultado de las pruebas realizadas para la validacion de los codigos se logré verificar la correcta
implementacion de los cddigos desarrollados basados en los algoritmos propuestos por Sequoia Space
para un sistema de Attitude Determination & Control System, ademas gracias a esta tesis se pudo realizar
la validacion del modelo desarrollado por Sequoia Space, el cual se comporta de acuerdo a lo esperado y
documentado en muchos trabajos alrededor de este tema.

Las posibilidades que ofrece la simulacion HIL para éstos casos son muy amplias ya que debido a
multiples factores en muchas ocasiones no es posible realizar pruebas reales sobre el desarrollo de un
software o hardware, es alli donde se puede recurrir a software especializado de RTOS para lograr
comprobar el correcto funcionamiento de un dispositivo o de un programa desarrollado para
posteriormente tener un mayor grado de confianza en el momento de la implementacién real y evitar
posibles fallas y pérdidas.

A futuro este desarrollo sera utilizado en el AD&CS activo que se encuentran desarrollando en Sequoia
Space, los resultados obtenidos en la validacion permiten validar la correcta implementacién de los
algoritmos asi como validar el comportamiento adecuado de estos algoritmos y el comportamiento
del satélite esperado, esta informacion es necesaria y muy importante para Sequoia Space que les
permitird mejorar sus desarrollos.

Algo de resaltar del desarrollo de éste trabajo es que se requiri6 de un periodo considerable de
investigacion respecto al tema ya que es algo que se encuentra en desarrollo y a nivel nacional los avances
son muy cortos respecto a ésta tematica sin embargo Sequoia Space se enfoca en la contribucion al
desarrollo de éste tema a nivel nacional.
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