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Capitulo 1

Introduccion

Esta tesis se enfoca en la implementacién de una propuesta de algoritmos de Determinacién
de Posicién y Control del satélite Quetzal UNAM-MIT basado en una plataforma FPGA.
El algoritmo sera parte del Sistema de Comando y Manejo de Informacién (SCMI) que
atienda al Subsistema de Determinacién de Posicién y Control (ADCS, por sus siglas en
inglés). Se incluye en el trabajo, como marco de la seleccién e implementacion del algoritmo
de Determinacién y Control del satélite, los criterios de diseno del SCMI a partir de los
requerimientos del sistema ADCS.

Este trabajo esta dividido en 4 capitulos. En el capitulo 1 se presentan los antecedentes en
donde se incluye un marco tedrico, con las caracteristicas de la tecnologia satelital y tendencia
de desarrollo actual. Posterior a esto se aborda la importancia que dicha tecnologia juega en
el desarrollo de un pais. Finalmente se presenta el proyecto de colaboracién internacional en
el que este trabajo se desarrolla, asi como los objetivos del trabajo realizado.

En el capitulo 2 se presentan las caracteristicas del sistema de Comando y Manejo de Informa-
cién (SCMI). Posteriormente, se describe la metodologia de disenio del ADCS considerando
las restricciones y objetivos de la misién, medio ambiente espacial y objetivos académicos. Se
define el concepto de algoritmo y mencionan los tipos de algoritmo para un ADCS, se hace
una descripcion de los conceptos matematicos relacionados con el algoritmo a implementar.
El capitulo contintia con una detallada descripcion del algoritmo seleccionado, enumerando
las operaciones y tareas que debe realizar; asi como la justificacién del uso de las mismas.

En el capitulo 3 se desarrolla todo el trabajo practico de la tesis, iniciando por la justifi-
cacion en la seleccion del dispositivo base para la implementacion del algoritmo ADCS y la
determinacion de la mejor soluciéon mediante una comparacién entre diferentes tipos de tec-
nologia. Posteriormente, se describe la configuracion de arquitectura para la implementacién
del algoritmo, seguido por la descripcién de la simulacién numérica del algoritmo y después
se presenta su metodologia de implementacién en la plataforma seleccionada. Como punto
final de este capitulo se hace una comparacién entre los resultados de la simulaciéon numérica
y la implementaciéon embebida.



En el capitulo 4 se discuten las conclusiones del trabajo realizado, se compara el desempeno
de la implementacion con los requerimientos planteados en los objetivos, se plantea trabajo
a futuro y se proponen mejoras en el diseno.



1.1. Antecedentes

Plataforma Satelital

La palabra Satélite se conoce y usa bastante en la actualidad, independientemente de la
formacion académica o profesional ya que hace tiempo dejo de ser un elemento tinico de paises
selectos y un tema que se debata e investigue tinicamente en grandes instituciones académicas
y centros de investigacion. Se trata de un tema de interés no solo para ingenieros electronicos,
de comunicaciones, cientificos y tecnécratas; sino que fascina a los aficionados, entusiastas y
en gran medida a cualquier persona [15]. Una definicién aceptada para satélite, en general,
es cualquier cuerpo natural o artificial que orbita un cuerpo celeste tal como un planeta
o estrella. En el presente contexto, se hace referencia iinicamente a satélites artificiales que
orbitan el planeta Tierra puestos en orbitas especificas dependiendo del objetivo y aplicacion
deseada. Plataforma satelital se refiere al conjunto de subsistemas que conforman al satélite
y permiten que la carga til funcione suministrando los requerimientos que le permitan a
ésta cumplir con su objetivo. De acuerdo a Wiley et al. [9], una plataforma satelital se puede
dividir en los siguientes subsistemas:

Carga util

La carga util, denominada payload en inglés, puede considerarse como un subsistema, sin
embargo no forma parte de la plataforma satelital ya que es ésta la razén de ser de la platafor-
ma. La carga 1til es la combinacion de software y hardware en el satélite que interactiia con
el objeto que es la porcién del mundo exterior que el satélite busca o con el cual experi-
menta para cumplir con los objetivos de la misién [9]. La carga 1til es por lo general tnica
en cada mision y es la razén fundamental para que el satélite vuele. El diseno, seleccion y
mantenimiento de la misiéon depende en gran medida de la carga 1util por lo que es un tema
fundamental y critico durante el desarrollo de un satélite. Algunos ejemplos de carga til son
transmisores, camaras, radiémetros, medidores de altitud, medidores de particulas de alta
energia, etc.

Subsistema de Determinacién de Posicién y Control (ADCS, por sus siglas en
ingés)

Se encarga de estabilizar al satélite y orientarlo en direcciones deseadas a lo largo de la misién
contrarrestando las perturbaciones externas a las que se encuentra expuesto el satélite. El
ADCS se relaciona con el subsistema de Propulsién porque en ciertas misiones el ADCS
puede emplear propulsores como actuadores.



Subsistema de Telemetria y Comandos (T&C, por sus siglas en inglés)

Provee las interfaces entre el satélite y la estacion terrena. La informacion de la carga 1til y
sistema de monitoreo pasan del satélite a través del subsistema de Telemetria y Comandos a
los operadores y usuarios en el centro de operacién. Comandos de operacién de la plataforma
satelital y de la carga 1util pasan a través de este subsistema.

Subsistema de Comando y Manejo de Informaciéon(C&DH, por sus siglas en
inglés)

Realiza dos tareas primordiales. Recibe, valida, decodifica y distribuye comandos a otros
subsistemas. Ademas, recoge, procesa y da formato a informacién proveniente de la carga

util y subsistema de monitoreo para su transmisién o uso en procesamiento a bordo del
satélite.

Subsistema de Potencia (EPS, por sus siglas en inglés)

Provee, almacena, distribuye y controla la potencia eléctrica del satélite. Generalmente la
energia que usa este subsistema es generada mediante paneles solares, aunque también se uti-
lizan métodos nucleares de generacion de energia en misiones que requieren un alto consumo
de potencia.

Subsistema de Control Térmico (TCS, por sus siglas en inglés)

Mantiene todos los componentes de los diferentes subsistemas, incluyendo la carga util,
dentro de un rango de temperatura requerido para cada fase de la mision. Los limites de
temperatura incluyen un nivel bajo por el que los componentes no deben pasar y un nivel
alto que no debe ser superado. Todos los componentes tienen un rango térmico en el cual
son operativos, si la temperatura de alguno de los componentes sale de este rango el sistema
puede tener una falla critica y la misién perderse.

Subsistema Estructural y de Mecanismos(S&MS, por sus siglas en inglés)

Soporta mecanicamente todos los otros subsistemas del satélite, sujeta el satélite al vehiculo
de lanzamiento, y provee separaciéon activa (dindmica) del mismo mediante activacién por
artefactos explosivos. El diseno estructural debe satisfacer todos los requerimientos de rigidez
y fuerza, bajo las condiciones de vibracion durante el lanzamiento y a lo largo de la vida 1til
del satélite.

Subsistema de Propulsién (PS, por sus siglas en inglés)

Encargado de hacer maniobras de transferencia de érbita de baja a una mas alta para
misiones de operacion o en trayectorias de intercepcién planetaria. Ademas, proveen empuje
para ajuste de posicion, mantenimiento y correccién de orbitas. Todos estos subsistemas
interactian entre si y dependen mutuamente de ellos para su correcto funcionamiento a lo
largo de la vida 1til del satélite, de igual forma durante su diseno. Todos ellos conforman la
plataforma satelital.



Clasificacion de Satélites

Los satélites se pueden clasificar por sus dimensiones, siendo los més grandes de varias
toneladas hasta los mas pequenos de algunas decenas de gramos.

Categoria Rango de masa (Kg)
Satélites Grandes > 1000
Satélites Medianos 500-1000

Satélites Mini 100-500
Satélites Micro 10-100
Satélites Nano 1-10
Satélites Pico 0.1-1
Satélites Femto < 0.1

Tabla 1.1: Clasificacién de plataformas satelitales por rango de dimenciones [9].

De acuerdo Wertz et.al. [1] los satélites también se pueden clasificar en funcién al tipo de
orbita en que operan, las siguientes son las érbitas méas usadas aunque no son las tnicas:

Orbitas terrestres bajas (LEO, por sus siglas en inglés)

Son satélites con una altura orbital de entre 160 kilometros y 2000 kilémetros, con un periodo
orbital promedio de 120 minutos. Satélites en orbitas LEO en alturas menores a 400 km tienen
vidas ttiles cortas en comparacion con érbitas mas elevadas debido al arrastre atmosférico
que existe a estas alturas. Las aplicaciones mas comunes para este tipo de orbitas debido a su
cercania con la tierra, corto periodo orbital y relativamente facil posicionamiento en dichas
orbitas son las comunicaciones, percepcién remota como captura de imagenes incluyendo
aplicaciones civiles y militares, aplicaciones cientificas como medicién de gases atmosféricos
entre otras. Al tener la posibilidad de lanzar un satélite en una érbita LEO se pueden realizar
captura de imagenes con una resolucién espacial, ampliando el espectro de aplicaciones para
analisis de informacién.

Orbitas terrestres medias (MEOQO, por sus siglas en inglés)

Satélites con una altura orbital de entre 2000 kilémetros y por debajo de 35700 kilémetros,
teniendo un periodo orbital que oscila en un rango de 2 a 22 horas aproximadamente, las
aplicaciones méas comunes son navegacion, comunicaciones y ciencia del medio ambiente. Un
ejemplo muy comiin de aplicacion de satélites en 6rbita MEQO es el sistema de posicionamiento
global (GPS).



Orbitas terrestres geoestacionarias (GEO, por sus siglas en inglés)

Son satélites con una oOrbita circular a 35786 kilometros de altura con respecto a la super-
ficie de la Tierra que siguen la direccién de rotaciéon de la Tierra. Su periodo orbital es
de 24 horas. Dado a que su velocidad angular respecto a la tierra es cero simula no tener
movimiento, manteniéndose en un punto fijo sobre un plano ecuatorial. La mayoria de las
comunicaciones satelitales se realizan usando orbitas geoestacionarias. Los satélites geoesta-
cionarios tienen una masa de varios miles de kilogramos, un costo de cientos de millones de
dolares estadounidenses y pueden llegar a tener fuentes nucleares de generacion de potencia
eléctrica.

Tecnologia Satelital

Sin duda la tecnologia satelital es una de las méas complejas y costosas que el hombre desarrol-
la debido a los altos niveles de riesgo tecnoldgico originado por la complejidad de sistemas,
requerimientos de rutina para cuartos limpios de ensamblado y pruebas, medio ambiente
hostil de operacion, intensiva labor de produccion, tecnologia de integracién y metodologia
complejas y costosas, los lanzamientos son muy delicados requieren mucha atencion, depen-
den de una gran cantidad de variables para su éxito, mercado reducido hay pocos clientes,
por lo mismo hay pocos proveedores, tiempos largos de desarrollo, critica infraestructura de
transporte, pruebas intensivas durante y después de la etapa de manufactura, altos niveles
de confiabilidad, autonomia y efectividad requeridos [1]. Esta tecnologia es cara debido a que
el diseno, desarrollo, fabricacion, prueba y operacion de los vehiculos de lanzamiento y los
satélites mismos requieren mano de obra intensiva altamente capacitada, los costos laborales
son un factor dominante en el disenio e implementacién de misiones espaciales. Segtiin datos de
la Administracion Nacional de Aerondutica y del Espacio de Estados Unidos de Norteaméri-
ca (NASA, por sus siglas en inglés), en el ano 2007 se estimé que el costo total anual-hombre
de un ingeniero de desarrollo espacial es de $252,000 délares estadounidenses [1].

Una manera de mitigar los altos costos de la tecnologia satelital es mediante el uso de
componentes comerciales (COTS), que a pesar de no tener calificacién militar o espacial,
llegan a ser utilizados en el espacio mediante el seguimiento de pruebas de certificacién y
la aplicacién de técnicas de tolerancia a fallas a los sistemas desarrollados con éste tipo de
componentes, logrando asi, brindar la confiabilidad que requieren los sistemas espaciales a
una fraccién del costo que se tendria usando componentes con calificacién espacial.

Debido a que es capaz de proveer un balance entre rendimiento, costo y flexibilidad, muchos
disenios de tecnologia aviénica incluyendo satelital [16], hacen uso de dispositivos Program-
ables de Arreglo de Compuertas (FPGA, por sus siglas en inglés), basados en memorias
estéticas de acceso aleatorio (SRAM, por sus siglas en inglés). Los FPGA han crecido en
importancia para aplicaciones espaciales debido a su capacidad de reconfiguracién en 6rbi-
ta, bajo costo de desarrollo, alta flexibilidad de diseno, y alto desempeno y capacidad de
procesamiento en paralelo [17].



La capacidad y rendimiento de FPGAs con disponibilidad para aplicaciones espaciales ha
crecido de una manera constante por mas de una década. Para dispositivos configurables una
sola vez el incremento ha ido de aproximadamente 2 kgates a 72 kgates, para dispositivos
reprogramables se ha incrementado de 40 kgates a 2 Mgates. De igual forma, dispositivos
comerciales con calificacion espacial alcanzan tolerancia a radiacion de 1Mrad y capacidad
de cientos de miles de celdas l6gicas [18].

Normalmente, disenos de sistemas para aplicaciones espaciales basados en tecnologia FPGA
se hacen usando dispositivos que pueden ser programables una sola vez, dado que éstos han
sido probados como menos sensibles a la radiacién que los basados en memorias SRAM.
Sin embargo, cuando la légica interna del FPGA solo puede ser programada una sola vez,
se limita el proceso de disefio y se elimina la posibilidad de reconfiguracién. Por otro lado,
los disenos basados en tecnologia SRAM pueden ser programados miles de veces, creando
un flujo de diseno mas abierto, facilitando pruebas intensivas en hardware, y lo mas impor-
tante permitiendo la reconfiguracién de disenos. Sin embargo, al mismo tiempo los FPGAs
basados en SRAM son inherentemente vulnerables a errores por radiacion ionizante debido a
particulas presentes en el medio ambiente espacial. A pesar de estas limitaciones los FPGAs
comerciales basados en tecnologia SRAM, ya han volado en misiones orbitales terrestres e
interplanetarias [19-21], otros ejemplos de aplicaciéon de FPGA en este tipo de sistemas son
el Joint Strike Fighter [22], el Boeing 787 Dreamliner [23] y el Mars Rover de la NASA [24].
En la actualidad es un gran reto tecnolégico generar disenos basados en FPGAs para resolver
tareas de a bordo en misiones satelitales.

La tecnologia satelital se encuentra estrechamente ligada al desarrollo espacial y es en cierta
medida contradictoria tecnolégicamente hablando, ya que por un lado mucha de la tecnologia
actualmente usada en aplicaciones de la industria electrénica, automotriz, médica, comuni-
caciones, etc., es derivada o ha sido fuertemente influenciada por desarrollos espaciales y
satelitales; y por otro lado, la tecnologia satelital no hace uso de los ultimos desarrollos
electrénicos dados los altos niveles de confiabilidad requeridos, siempre es preferible el uso
de tecnologia previamente probada como confiable. Un ejemplo simple pero ilustrativo de
esta contradiccion se encuentra en los micro procesadores usados en computadoras person-
ales, cuya capacidad facilmente puede llegar a varios GHz de frecuencia de reloj y 8 o 16
nucleos de procesamiento teniendo un costo de unos cientos de délares; en cambio, un micro
procesador que cumpla con los requerimientos de confiabilidad espacial con una fraccion de
la capacidad de procesamiento de uno comercial puede llegar facilmente a varios miles de
dolares por unidad.



Aplicaciones Satelitales

Las aplicaciones que tienen los satélites son variadas, desde comunicaciones, percepcion re-
mota, navegacion, cientifica, exploracion, militar, etc. En la Figura 1.1 de la pagina 8 se
muestran ejemplos de satélites clasificados por aplicaciones especificas en cada area.
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Figura 1.1: Misiones satelitales por objetivo, Space Mission Applications [1]

Desarrollo Espacial en México

A lo largo de las ultimas décadas varios programas civiles de observacion terrestre se han
convertido en importantes herramientas para la toma de decisiones como manejo de recur-
sos, planeaciéon urbana y regional, produccion agricola y sistemas de monitoreo para evitar
catastrofes naturales. Informacién obtenida por telemetria satelital es especialmente 1til para
paises pequenos en su futuro desarrollo.

Programas de satelitales de monitoreo son tecnolégicamente complejos y costosos en su inicio,
por lo tanto dificiles de desarrollar con presupuestos limitados en paises en desarrollo [25].

El sector espacial en un pais resulta de vital importancia ya que conlleva un desarrollo
tecnoldgico e industrial consigo. Ademaés las comunicaciones y monitoreo dependen de tec-
nologia satelital convirtiéndola en un aspecto estratégico para la seguridad y estabilidad de
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un pais. Si un pais desarrolla su industria espacial ayuda a detonar otras industrias lo cual
es vital para un pais en vias de desarrollo como México.

La Agencia Espacial Mexicana (AEM) ha estado trabajando en establecer programas para
incentivar el desarrollo tecnoldgico e investigacién, para asi atraer inversion hacia el sector
espacial. De igual forma la AEM coordina esfuerzos de agencias gubernamentales, agen-
cias internacionales, companias, centros de investigacion y universidades con el proposito de
proveer soluciones de alto valor a problemas con implicaciones econémicas y sociales. Estos
objetivos seran alcanzados mediante el desarrollo de proyectos que permitan la creacion de
infraestructura basica para el monitoreo de diferentes fenémenos desde el espacio, ademas
de ofrecer oportunidades para el desarrollo de instrumentos, componentes y subsistemas en
los grupos de innovacion. En el documento Plan de Orbita;: Mapa de ruta de la industria
espacial mezicana, desarrollado por ProMéxico y la AEM se discuten los hitos estratégicos,
proyectos y programas de accion, asi como la forma en que México pretende desarrollar la
industria espacial nacional. Ademé&s la AEM como instrumento del Estado para contribuir
a la soberania nacional y a la solucién de los grandes retos de la sociedad en seguridad,
competitivi- dad, educacién, equidad, salud, inclusion digital y sustentabilidad ambiental.
El documento se puede adquirir en la siguiente direccién electronica:

http://promexico.gob.mx/work /models/comercio/Resource/130/1/images/Plano_obita_low.pdf

Siguiendo esta linea se propuso la creacién de una red de instituciones académicas, univer-
sidades y sector industrial que integrara los esfuerzos nacionales para establecer una agenda
de desarrollo del sector espacial en México. La REDCyTE (Red de ciencia y tecnologia es-
pacial) fue conformada por 140 académicos de 19 instituciones, 6 centros de desarrollo e
investigacion y 8 companias [26].

Dentro de los académicos y grupos de trabajo que conforman la REDCyTE se encuentra el
grupo Aeroespacial que encabeza el Dr. Sail Daniel Santillin Gutiérrez adscrito al Centro
de Alta Tecnologia (CAT) de la Facultad de Ingenierfa (FI) de la Universidad Nacional
Auténoma de México (UNAM), dicho grupo trabaja en el desarrollo del satélite Quetzal
UNAM-MIT [2]. Debido a la tendencia en el uso de tecnologia FPGA para la implementacién
de aplicaciones espaciales [20], es de interés del grupo de Aeroespacial del CAT el desarrollar
capacidades en el uso de esta tecnologia con una perspectiva de utilizacion en el diseno
de plataformas satelitales basadas en dicha tecnologia. El trabajo de tesis que se presenta
corresponde en parte al diseno de uno de los proyectos satelitales del grupo Aeroespacial
del CAT, el satélite Quetzal. Esta tesis se enfoca en describir los requerimientos de diseno
para un Sistema de Comando y Manejo de Informacién, e implementacién de una propuesta
de algoritmos de Determinacion de Posicién y Control del satélite Quetzal UNAM-MIT
basdndose en una plataforma FPGA.



1.2. Descripcion general del satélite Quetzal
UNAM-MIT

El proyecto satelital Quetzal UNAM-MIT surge a través de un acuerdo internacional de
colaboracion entre el CAT de la UNAM, el Laboratorio de Sistemas de Propulsién (SPL,
por sus siglas en inglés), y el Laboratorio de Sistemas Espaciales (SSL, por sus siglas en
inglés), siendo estos ultimos pertenecientes al Instituto Tecnolégico de Massachusetts (MIT,
por sus siglas en inglés), para desarrollar un micro satélite que incorporard instrumentacién
para medir contaminantes atmosféricos en ciudades de México y América Latina.

Dicho proyecto surgié como una iniciativa para el desarrollo de capacidades en el area de
tecnologia espacial y la colaboracion internacional entre ambas instituciones, para establecer
una relacion de largo plazo. La propuesta fue sometida a evaluacién dentro del programa
MIT International Science and Technology Initiatives (MISTT) del MIT. El programa MISTT
consiste de fondos semilla para generar proyectos y colaboraciones internacionales, cuenta
con un fondo general para proyectos en cualquier pais y nueve fondos sectoriales.

El programa estd abierto a todos los investigadores del MIT, quienes integran equipos de
estudiantes de licenciatura y posgrado. Los fondos cubren visitas, reuniones de trabajo y
talleres que facilitan las cooperaciones internacionales. Al proyecto satelital Quetzal presen-
tado en el MISTI le fue otorgado el fondo maximo que se puede asignar en su categoria.

Las instituciones coordinadoras del proyecto son: el CAT por parte de la UNAM, el SPL y
el SSL por parte del MIT. El Instituto de Geografia y el Centro de Ciencias de la Atmédsfera
son instituciones de la UNAM que apoyaron en la definicién de la misién e instrumentacién
de subsistemas de la plataforma satelital [2].

La orbita de Quetzal deberd ser aquella, en la cual, el angulo de visién del satélite cubra la
zona de interés para que se pueda tomar imagenes de ésta por lo menos una vez al dia. La
orbita deberd tener una altitud sobre la zona de interés para tomar fotografias que garanticen
la resolucion y ancho de barrido requerido. La érbita debera ser aquella en la que el pase del
satélite sobre la zona de interés esté en el intervalo de 1 grado de apuntamiento del nadir.
La orbita debera ser aquella en la que el satélite pase dentro del rango de linea de vista
de una estacion terrena por lo menos una vez al dia. En base a los requerimientos orbitales
listados, las érbitas propuestas para el satélite Quetzal son orbitas circulares de 98° y 28.5°
de inclinacién a una altura de 686 km. Cabe mencionar que se han simulado distintas orbitas
considerando diferentes altitudes y grados de inclinacién para estimar el tiempo y frecuencia
de paso sobre los puntos de interés de la mision.

Las simulaciones orbitales que se han hecho son a 600 km, 40° y 90° de inclinacién, 800 km
45° y 105° de inclinacién, y 1000 km 110° y 135° de inclinacién. A continuacion se presentan
graficos de las simulaciones a 1000 km, 600 km y 800 km respectivamente en donde se muestra
con una linea verde el recorrido del satélite a lo largo del planeta y con franjas azules el area
de cobertura que tendria.
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Figura 1.3: Simulacién orbital Satélite Quetzal 600 km 40° de inclinacién [2]
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Figura 1.4: Simulacién orbital Satélite Quetzal 800 km 105° de inclinacién [2]

La plataforma satelital de Quetzal consistiria en los siguientes subsistemas, que seran de-
sarrollados bajo los requerimientos y limitaciones de la carga 1til seleccionada procurando
el uso de elementos de bajo costo, COTS: navegacién, determinaciéon de posicién y control,
suministro de potencia, estructural, control térmico, telecomunicaciones, sistema de comando
y manejo de informacion, telemetria y propulsién [2].
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1.3. Objetivos Generales de la misién

La misién del satélite Quetzal se definié con base a las necesidades actuales para el moni-
toreo de contaminantes atmosféricos sobre ciudades mexicanas y de Latinoamérica. Se busca
correlacionar las fuentes humanas y naturales en el impacto de la contaminacion. El impacto
directo social de Quetzal viene de acciones para mitigar las condiciones de contaminacién
debido a las emisiones generadas por los automéviles, volcanes, parques industriales, etc.,
con el objetivo de mejorar el modus vivend:i de la sociedad.

En este sentido, uno de los objetivos mas importantes del desarrollo del satélite Quetzal
radica en el desarrollo y aplicacion de tecnologia satelital con alto impacto social. Por otro
laod, existe una gran motivacion para el desarrollo del satélite Quetzal dado que, en la
actualidad hay diversos satélites que llevan a cabo misiones similares, con la particularidad,
de que son demasiados grandes, costosos, complejos y que son préacticamente irrealizables
para paises emergentes en el area satelital. Los objetivos generales de la misién son:

= Intercambio académico.

= Desarrollo de recursos humanos en el drea espacial enfocada a satélites pequenos.
= Visita de especialistas del MIT para cursos en la UNAM.

= Visita de alumnos de la UNAM al MIT para actividades.

= Diseno conceptual de la mision.

= Diseno preliminar de los subsistemas espaciales y carga 1til.

= Requerimientos especificos del segmento terrestre.

= Andlisis de riesgo, costos y planeacion.

= Diseno, desarrollo y fabricaciéon del satélite Quetzal.

= Generar aplicaciones espaciales con alto impacto social.

1.4. Objetivos de la implementacion del Algoritmo de
Determinacion de Posicion y Control

El trabajo desarrollado en esta tesis consiste en la implementacion de un algoritmo de de-
terminacién de posicion y control para un micro satélite. El objetivo de este trabajo es el
uso de un microprocesador embebido en un FPGA para verificar su viabilidad como base
de procesamiento para el desarrollo de los Algoritmos de Determinacion y Control. Cabe
mencionar que el alcance del trabajo se limita inicamente a la implementacién del algoritmo
en una plataforma FPGA.
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Capitulo 2

Requerimientos de diseno para el

subsistema de Determinacion de
Posicion Y Control (ADCS)

En este capitulo se enumeran los requerimientos para disenar un ADCS y se mencionan lo
que es un Sistema de Comando y Manejo de Informacion.

2.1. Sistema de Comando y Manejo de Informacion

El sistema de comando y manejo de informacién (SCMI), tiene dos funciones primordiales.
Recibe, valida, codifica y distribuye comandos a los subsistemas del satélite, ejecuta, procesa
y da formato a los datos de telemetria del satélite para su transmisién o procesamiento a
bordo del satélite.

Este sistema provee autonomia y control a las diferentes funciones del satélite, mediante un
manejo de comandos de control y monitoreo a través de una interfaz tinica permitiendo el
manejo de multiples subsistemas.

El tamano del SCMI es proporcional a la complejidad del satélite. La confiabilidad puede
por si misma duplicar el tamano del hardware necesario en caso de ser necesario el uso de
redundancia en el SCMI. Es importante definir el concepto de telemetria ya que es aplicado
en el SCMI, de acuerdo al estdndar 100 del /IEFE, (Institute of Electrical and Electronics
Engineers), telemetria se puede definir de la siguiente manera: medicién intermedia con la
intencién de permitir que dicha mediciéon pueda ser interpretada a distancia del detector
primario, esto incluye suministro para convertir la medicion en una cantidad representativa
de otra, que puede ser transmitida para su medicién a distancia.
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Un SCMI combina y maneja informacién de telemetria de diversas fuentes para su uso
abordo de la nave o transmisién a estacion terrena. La mayoria de los SCMI son de tipo
multiplexado, generan secuencias de entradas con un orden predeterminado y las organizan
en un formato fijo de salida. Informacién proveniente de todas las entradas es digitalizada
y formateada en tramas seriales de datos continuos para su bajada a través del sistema de
transmision [9]. El SCMI debe ser capaz de genera una taza de muestreo suficiente en todos
los datos para mantener una correcta comunicacién entre el satélite y la estacién terrena.
La taza de muestreo de datos es la suma de todas las tazas de muestreo de entradas mas un
ancho de banda adicional para la insercién de cédigos de sincronizacién y un contador de
identificacién.

El diseno del SCMI se divide en 5 etapas: proceso de dimensionamiento del SCMI, identifi-
cacion de los requerimientos y limitantes, determinacién de la complejidad de las funciones
del SCMI, determinacién del nivel de complejidad de todo el SCMI, y estimacion de tamano,
peso y consumo de potencia de cada componente. En la Tabla 2.1 de la pagina 17 se enu-
meran las etapas de diseno del SCMI, asi como el procedimiento, informacién y factores a
considerar en cada una de ellas.

El SCMI es uno de los ultimos subsistemas en ser definidos. Es una herramienta usada para
configurar, controlar o programar la carga ttil y otros subsistemas, incluyendo el ADCS. El
SCMI no puede ser completamente definido hasta que los requerimientos de los sistemas a
monitorear sean establecidos.

Para evaluar la arquitectura de hardware y su habilidad para cumplir con los requerimientos
del algoritmo de control, se usan programas denominados Benchmark que contienen una
mezcla de instrucciones especificas de modo que pueda ser usado para comparar distintas
arquitecturas de computadora [9)].
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Etapa

Procedimiento

Datos necesarios y consideraciones

Identificaciéon de fun-
ciones a realizar por el
SCMI.

Determinar o estimar que debe ser contro-
lado y monitoreado en el satélite para com-
pletar la mision.

Determinar que tareas deben ser realizadas
a bordo del satélite.

Procesamiento de comandos: si es requeri-
do procesamiento de comandos:

-;,Cudl es la taza de comandos?

-;,Cuéntos canales son necesarios?

- Existe computadora?

-{Se requiere almacenamiento para losco-
mandos?

Procesamiento de telemetria: si es requeri-
do procesamiento de telemetria:
-;Cuantos canales?

-;Cudl es la taza de datos de telemetria?
-;Cudl es la taza de datos de la carga 1til?
- Es requerida una interfaz de computado-
ra?

Otros:

.,Se requiere un reloj de mision?

.Se requiere un watchdog para la computa-
dora?

i.Se requiere ADCS?

Identificacién de re-
querimientos y limita-
ciones.

Determinar los parametros, derivados de
aspectos del diseno general del satélite, que
impactan el SCMI.

Restricciones de plataforma satelital.
Confiabilidad.

Tiempo de vida de la misién.
Ambiente de radiacién.

Diagrama de tiempos.

Presupuesto.

Determinacién de com-
plejidad de funciones
del SCMI.

Estimar la complejidad de cada funcién
identificada en la etapa 1, aplicando las re-
stricciones establecidas en la etapa 2.

Evaluar cada funcién por separado.

Determinacién de la
complejidad de todo el
SCMI.

Colectar funciones en comandos y compo-
nentes de telemetria y determinar la com-
plejidad compuesta de cada uno.

JHay algunas otras funciones como el tiem-
po de reloj de la misiéon combinadas en co-
mandos de telemetria?

Estimacién de tamano,
peso, y consumo de po-
tencia para cada com-
ponente.

Aplicar resultados en etapa 4 para compo-
nentes de comando y telemetria.

Sistemas combinados

Tabla 2.1: Etapas de disefio del SCMI [9].
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2.2. Sistema de Determinacién de Posiciéon y Control

También llamado Sistema de Posicién y Control Orbital, Sistema de Posicién Terrena, Nave-
gacién y Control, dependiendo de las necesidades particulares de la mision; en este trabajo
se hard referencia a Subsistema de Determinacién de Posicién y Control (ADCS, por sus
siglas en inglés).

Se define posicion como la orientaciéon en tres dimensiones con respecto a un marco de
referencia. Sistema de posicion incluye sensores, actuadores, avionicas, algoritmos, software,
y soporte terreno usado para determinar y controlar la posicién del satélite [1].

La determinacion de posicién es el proceso de combinar informacién disponible por los sen-
sores, con informacién conocida de la dinamica del satélite para proveer un solucién tinica
a la posicién como funcién del tiempo, mediante procesamiento a bordo o posterior. Debido
al desarrollo tecnologico muchos algoritmos de control cuyo procesamiento se realizaba pos-
terior ahora se realizan a bordo. La determinacion de posicién se realiza mediante el uso
de sensores que permiten relacionar informacién de referencias externas, como estrellas, el
sol, la Tierra, la orientacién del satélite. El uso de varios sensores mitiga el nivel de ruido
introducido al sistema de determinacion de posicion. Esta tarea es compleja ya que existe
una gran gama de combinaciones de sensores que se pueden hacer en funciéon de los modos
de operacién, métodos de filtrado tales como el filtro de Kalman [1].

El control de posicion es la combinacion de la prediccién y reaccién de la dinamica rotacional
del satélite. Se pueden disenar e implementar controladores que aprovechen las perturba-
ciones naturales del medio en el que trabajara el satélite para lograr estabilizacion pasiva en
su posicién; el uso de este método depende de las necesidades de la mision en cuestion de gra-
do de apuntamiento. Por otro lado, el uso de actuadores como propulsores, pares magnéticos
y ruedas inerciales para generar controladores activos de posicién producen una capacidad
superior en el grado de apuntamiento del satélite.

2.2.1. Importancia del ADCS en una plataforma satelital

El ADCS interactia y tiene repercusiones en los requerimientos de la misién, el subsistema
de potencia, propulsién, comunicaciones, estructural y térmico.

Dependiendo la carga 1util se requeriran cierto grado de apuntamiento inercial o hacia la
tierra, la precision y grado de estabilidad del apuntamiento, mantenimiento de la érbita, au-
tonomia y navegacion a bordo. El subsistema de control térmico puede requerir maniobras
especiales para cumplir sus objetivos. Las comunicaciones requieren un grado de apuntamien-
to, que también esta en funcién de la cantidad de informacion a transmitir generada por la
carga util. El subsistema de potencia podria requerir modos de apuntamiento para lograr
cumplir con las necesidades energéticas de la misién. Por otro lado, el ADCS influye en el
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sistema de propulsién teniendo que considerar el tipo de propulsor que se selecciona, la car-
ga de combustible y cantidad de impulso requerido. En el subsistema estructural, el ADCS
modifica y se limita por los valores de centro de masa, inerciales, flexibilidad, ubicacién de
propulsores y sensores. Por ultimo, el grado de carga que puede ser aportado y el tipo de
regulacién utilizado por el subsistema de potencia es afectado por el ADCS.

En aplicaciones de percepcion remota como captura de imagenes, uso de espectrometros,
sistemas de comunicaciones, sistemas de navegacion, se requiere un grado de apuntamiento
muy alto y el complimiento de éste es fundamental para el éxito de la misién. Es asi como
los requerimientos de apuntamiento de la carga 1til son el factor més importante en la
determinacion del tipo de actuadores y sensores. En la Figura 2.1 se muestra un ADCS
completo detalladamente.

Spacecraft Computer

I Desired Attitude !
I I
I I
| v |
I+ None (passive) ! " Thrusters
L Linear Control ! Control | Attitude | * Magnetic Torquers
I+ Limit Cvel Laws ) Commands ®  Actuators |- Momentum and
I -ycle ! Reaction Wheels
. - I
: Non-Linear | * Movable Components
. I
: Real Time |
: Attitude Estimate : Control
| ' | Torque
I : I
N Real Time
1. I
I, Eiﬁt:r;mmlsuc Attitude | l
: Determination :
b ! Internal External
Disturbance |»| Spacecraft le | pisturbance
- Torques Dynamics Torques
Definitive
Attitude * Solar Arrays - Aerodynamic
Determination Attitud * Flexible Components » Magnetic
ttitude * Rotating Mechanisms - Gravity Gradient
- Filter Measurement . as
Bias D o Fuel Slosh - Solar Radiation
* Bias Determination - People . .
Spacecraft Attitude History
(May vary with location
- Earth, Sun, Stars . on the spacecraft)
+ Magnetometer g::;‘;?: < I
" Gyroscopes SME-0177-01-B

- Payload Sensors

Figura 2.1: Diagrama de un ADCS completo [1].
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2.3. Requerimientos de diseno del ADCS

Como se menciona en Wiley et al. [9], el sistema de comando y manejo de informacion (SCMI)
tiene la tarea de colectar informacion relativa al estado de salud de los subsistemas del satélite
para la toma de decisiones a bordo o para su envio a la estacion terrestre y recibir comandos,
ademas se puede requerir que el SCMI tenga que procesar y almacenar gran cantidad de
informacion. Estas funciones demandan arquitecturas especiales, que ofrezcan autonomia y
confiabilidad. El funcionamiento del sistema de control de posicion y estabilizacion es critico
para la comunicacién y operacion del satélite.

En la etapa inicial de diseno para el satélite Quetzal se toman como base los requerimientos
del satélite CASTOR (Cathode/Anode Satellite Thruster for Orbital Repositioning) [10] para
generar los primeros prototipos de subsistemas. Estos requerimientos son los siguientes:

Primero, la nave debe orientar el motor principal paralelo al vector velocidad de la érbita
deseada. El propulsor principal debe ser orientado en linea o en oposicion al vector veloci-
dad. Cualquier imprecisién en el apuntamiento resultara en un decremento de la eficiencia
direccional de propulsién y una pérdida en AV. Se requiere alcanzar 97 % de eficiencia en
tiempo promedio en la direcciéon de propulsién.

Segundo, la nave debe orientar los paneles solares en direccién del sol de modo que los rayos
del sol sean normales al area de los paneles solares. El grado de apuntamiento requerido
para la generacién de potencia debe mantener 97 % de eficiencia, lo que equivale a tener un
angulo de error de 14°. Finalmente la nave debe ser controlada en base a la ejecucién de los
algoritmos de control disenados para su mision.

La orientacion instantanea de la nave debe ser conocida para mantener estos valores de
eficiencia. Con base en [10] la relacién necesitada entre la precision de actuacion y la precisién
de estimacién es 5 a 1 [9]. De este modo la precisién de estimacién de posicién apropiada es
un grado en cada eje; por lo tanto son requeridos 4 sensores de sol y un sensor magnético. Una
unidad de medicién de inercia (IMU) es requerida para integrar aceleraciones y determinar
la posicién en periodos en que los sensores no estén disponibles. Ademés, en [10] se deriva
mediante un analisis como un error en la determinacion de la posiciéon crea un error en la
estimacion de posicion. De tal modo que tener un error de entrada de referencia de 166 arc
segundos (0.05 grados), lo que conduce a que tener dichos valores en la medicién llevara a
0.05 grados aceptables de error en la posicién.

De este modo se tienen los siguientes puntos principales a considerar:

% Estimar y controlar la posicién del satélite para garantizar una eficiencia del 97 % en
el vector de propulsion.

% Estimar la posicion del satélite con 1° de su posicion real en 3 ejes.

% Controlar la posicion del satélite con 5° respecto a las entradas en los tres ejes.
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Ser capaz de controlar la posicién del satélite en un rango dindmico de 360° en los tres
ejes.

Ser capaz de realizar giros de 180° en el cuerpo del satélite en un periodo de 10 minutos.

Efectuar estimacion y control de la posicion del satélite a una frecuencia minima de 1
Hz.

Reducir el giro del satélite a una magnitud manejable durante el despliegue inicial y
la salida desde el eclipse.

Ser capaz de aplicar torque de 0.033N-m.

Por otro lado, simulaciones y pruebas nos brindan informacién sobre los requerimientos de
los sensores [10]:

PP Pt

f

El vector de propulsién puede ser de 97.5% en promedio.
El sensor de sol debe ser caracterizado para tener determinador de error.
Un rango de 5° en el control puede ser alcanzado en operacién.

Ruedas de reacciéon proveen movimiento rotacional alrededor de 3 ejes por 360°; re-
dundancia es obtenida usando torques magnéticas.

Frecuencia de estimacion de la posiciéon es ejecutada a 1 Hz. Los sensores son muestrea-
dos a frecuencias iguales o mayores a 5 Hz cada uno. La informacién del GPS es
muestreada a 5 Hz.

A partir de los requerimientos de diseno, en base a las necesidades de la mision CASTOR,
se derivan varias tareas para el desarrollo del sistema ADCS.

En este trabajo de tesis nos enfocaremos sélo al control magnético del ADCS. Por tanto,
el alcance y objetivos de este trabajo se limitan a la implementacién de una propuesta de
algoritmo de Determinacion de Posicién y Control con pares magnéticos como actuadores
para una plataforma satelital micro, que servirda como base para un futuro desarrollo del
ADCS del satélite Quetzal. Los resultados seran comparados con una simulacién numérica
hecha en software dedicado.
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2.3.1. Requerimientos energéticos y de masa para el subsistema

de Determinacién de Posicion y Control

De acuerdo a los sensores y actuadores que cumplen con las necesidades de apuntamiento y
eficiencia para la misién se calculan la cantidad de masa y potencia requeridas por el ADCS
que atendera dicho sistema. En la Tabla 2.2 se muestran los presupuestos energéticos, de
masa, de potencia y costo para el satélite CASTOR. Cabe mencionar que los costos que se
presentan son de componentes comprados, los inicos componentes fabricados son las bobinas

magnéticas.

Componente | Cantidad| Potencia nominal | Potencia maxima | Masa total | Costo total
(W] (W] [Kg] [$USD]

Sensor de sol | 4 0.1 0.3 0.136 48000

Sensor 1 0.0024 0.003 0.022 480

magnético

Ruedas de | 3 1.5 21 0.675 90000

reaccion

Bobinas 3 3 6 0.75 750

magnéticas

IMU 1 0.165 0.285 0.02 620

Unidad GPS | 1 0.5 0.8 0.02 23010

Receptor 1 0.012

GPS

Total 5.2674 28388 1.885 164860

Tabla 2.2: Presupuestos energético, masa, potencia y costo del ADCS de CASTOR [10].

2.3.2. Requerimientos debidos al ambiente espacial

Como se mencioné en el punto 2.1, el medio ambiente espacial requiere ser considerado en el
diseno del SCMI debido a que afecta el comportamiento de los subsistemas que conforman
la plataforma satelital.

El medio ambiente espacial se define como la regiéon mas alla de la atmosfera terrestre, donde
fuentes de energia no terrestre comienzan a dominar y donde el satélite opera.

El ambiente espacial cercano a la tierra incluye la atmosfera superior de la Tierra, ionos-
fera, cinturones de radiacién y magnetosfera. El ambiente espacial cercano a la Tierra y
condiciones atmosféricas influyen fuertemente en el rendimiento y vida 1til de operacion de
sistemas espaciales, afectando su tamano, peso, complejidad y costo.

Ciertas particulas presentes en el ambiente espacial interactiian con los sistemas satelitales
limitando su desempeno y potencia, pudiendo también ocasionar fallas criticas en los sis-

temas. Es por esto que un SCMI tiene requerimientos debido al ambiente espacial, estos
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requerimientos influyen directamente en la seleccion de tecnologia, tamano de la misma y
diseno de ADCS. De acuerdo a Bedingfield [3], el ambiente espacial se puede dividir en 9
medios especificos: Termosfera neutral, ambiente térmico, ambiente de plasma, ambiente de
meteoritos y basura espacial, ambiente solar, ambiente de radiacién ionizante, ambiente de
campo magnético, ambiente de campo gravitacional, y mesosfera.

En la Tabla 2.3 se enumeran los medios especificos, su definicién, su relaciéon con elementos
de diferentes subsistemas y los modelos en que estan basados.
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Definicién Cuestiones programaticas Modelos/Bases de
datos
Termoésfera| Densidad Atmosférica, | Disefio de Sistemas GN&C, Degradacién de | Jacchia/MET, MSIS, LIFTIM,
Neutral Variaciones de Densidad, Materiales/Erosién de Superficie (fluencias | Upper  Atmospheric ~ Wind
Composicién atmosférica | de oxigeno atémico), Arrastre/Decaimiento, | Models.
(Oxigeno atémico), Vientos | Tiempo de Vida, Anulacién de Colisiones,
Atmosféricos. Apuntamiento de Sensores, Diseno Esperi-
mental, Errores en Posicionamiento Orbital,
Seguimiento de Pérdida.
Ambiente Radiacién Solar (Albedo y | Disefio de Sistema de Control Térmico acti- | Bases de datos ERBE, ERB,
Térmico variaciones de OLR), Trans- | voy pasivo, Seleccién del tamafio y material | NIMBUS, ISSCP, Médelos
ferencia de radiacién, Trans- | del radiador, Posicionamiento de potencia, | Clima&ticos, Modelos de
mitancia Atmosférica. Diseno de Arreglo solar. Circulacién General (GCM).
Plasma Plasma Ionosférico, Plas- | EMI, Disefio de S/C de Sistemas de Poten- | Modelos Tonosféricos de
ma Auroral, Plasma | cia, Determinacién de Materiales, S/C Ca- | Referencia Internacional,
Magnetosférico. lentamiento, S/C de Carga/Arqueo. NASCAP/LEO, NASCAP/-
GEO, POLAR
Meteoritos| Flujo M/OD, Distribucién | Anulacién de Colisiones, Supervivencia de | Modelos de Flujo.
y de dimensiones, Distribucién | tripulacién, Efectos secundarios de ejec-
Escombros de masas, Distribucién de ve- | cién, Diseio Estructural/Blindaje, Materi-
. locidad, Direccionalidad. ales/Deterioro de Paneles solares.
Orbitales
Medio Dindmica y fisica solar, | Prediccién solar, Tiempo de vida/Evalu- | Modelo MSFC EL Laborato-
Ambiente Tormentas Geomagnéticas, | aciones de arrastre, Cargas/Calentamiento | ry, Datos de prediccién NOAA,
Solar Predicciopes de Actividad | por reingreso, Entradas para otros modelos, | Modelos estadisticos, Base de
solar, Indices Solares/- | Operaciones de contingencia. datos solar.
Magnéricos, Constantes
solar, Espectro solar.
Radiacién | Radiacién por Protones/- | Niveles de Radiacién, Efectos electrénicos | CREME, AE-8MIN, AE-
Tonizante Electrones atrapados, Rayos | por Dosis en partes, Efectos electrénicos por | SMAX, AP-8MIN, AP-8MAX,
Galécticos Césmicos (GCR), | single event upset, Niveles de dosis en mate- | Radbelt, Solpro, SHIELDOSE.
Eventos de Particulas So- | riales, Niveles de dosis en humanos.
lares.
Campo Campo Magnético Natural Corrientes inducidas en estructuras grandes, | IGRF2010.
Magético Localizacién de la Anomalia del Atlantico
Sur, Localizacién de cinturones de radiacién.
Campo Campo Gravitacional Natu- | Mecédnica/Rastreo Orbital. GEM-T1, GEM-T2.
Gravita- ral.
cional
Mesésfera | Densidad Atmosférica, | Reingreso, Seleccién de Materiales, Diseno | Earth-GRAM 95,  UARS,
Variaciones de Densidad, | experimental de atado. Mars-GRAM 3.34.
Vientos.

Tabla 2.3: Elementos del ambiente espacial [3].

Las diferentes capas de la atmésfera de la Tierra se pueden distinguir en la Figura 2.2.
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Figura 2.2: Capas de la Atmésfera terrestre [3].
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2.3.2.1. Efectos del medio ambiente espacial

Dados los estados de la atmosfera espacial, existe una gran cantidad de efectos e interac-
ciones entre dichos estados y los subsistemas que conforman una plataforma satelital. Los
efectos de estas interacciones pueden influir el diseno y generar funcionamiento erréneo en los
subsistemas. En las Tablas 2.4 y 2.5 de las paginas 27 y 28 respectivamente, se muestran las
interacciones y efectos del ambiente espacial en los subsistemas de una plataforma satelital.

2.3.2.2. Efectos de radiacién espacial en los dispositivos electrénicos

Entre los efectos producidos por el medio ambiente espacial para el diseno de sistemas elec-
trénicos se da especial atencion a los efectos por radiacion espacial. Los efectos de la radiacion
en dispositivos electrénicos se puede clasificar en dos tipos: efectos de dosis total de ionizacion
(TID, por sus siglas en inglés), y efectos de evento simple (SEE, por sus siglas en inglés).
Efectos TID son descritos como los efectos debidos a la acumulacién de particulas cargadas
en los niveles de dopaje de los dispositivos electronicos semiconductores, esta acumulacion
se da a lo largo del tiempo en que los dispositivos electrénicos, a bordo de satélites, experi-
mentan el impacto de particulas cargadas durante su viaje en érbita, y a partir de los niveles
especificos de acumulacion de particulas se presentan efectos segun el dispositivo electrénico
que es impactado. Por otro lado, los efectos SEE se refieren a la alteracion instantanea del
circuito electrénico como resultado del impacto de una particula cargada de alta energia que
interactia de tal manera con el material que lo dana.
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Medios ambientes espaciales
Subsistemas Termésfera Neutral | Ambiente Plasma Meteoritos/Desechos
Satelitales Térmico Orbitales
Avidnica Diseno Térmico Transtorno debido a | EMI debido a Impactos
EMI por Arqueo, S/C
de Carga
Potencia Degradacion del | Diseio de Arreglo | Cambio en Potencial | Dafo de celdas solares
Eléctrica rendimiento de arreglo | de Paneles, Asig- | Flotante, Perdidas de
de Paneles nacién de Potencia, | Corrientes, Reatrac-
Rendimiento del | cién de Contaminantes
Sistema de Potencia
GN&C/ Diseno del Sistema de Torques debido a po- | Anulacién de Coli-
Apuntamiento Apuntamiento tencial inducido siones.
Materiales Seleccién de Materi- | Seleccion de Materi- | Arqueo, Propiedades | Propiedades de
ales, Degradacién de | ales de efectos de contami- | degradacién de
Materiales nacién en superficie superficies 6pticas.
Optica S/C de incandescencia, | Disefio de influencias | Reatraccién de Con- | Degradacién de
Interferencia con sen- | Opticas taminantes, Cambio en | propiedades de
sores las propiedades en su- | superficies épticas.
perficies 6pticas
Propulsion Composicién de arras- Cambio en Potencial | Anulacién de  col-
tre/Requerimientos de Flotante debido a dis- | isiones, Blindaje
combustible paros de propulsores | adicional incrementa
haciendo contacto con | requerimientos de com-
el Plasma bustible, Ruptura de
tanques presurizados.
Estructuras Superficies térmi- | Tamano estructural in- | Dano estructural,
camente  sensibles, | fluencia el S/C de Car- | Disefio de  blinda-
Fatiga, Vibra- | ga je, Masa de S/C,
ciones inducidas Supervivencia de
térmicamente tripulacién.
Telemetria, Posibles  errores en EMI debido a arqueo. EMI debido a
Seguimiento seguimiento, Posibles impactos.
. errores de pérdida.
y Comunica-
ciones
Control Cargas por reingre- | Diseno del sistema de | Reatraccion de con- | Cambio en propiedades
Térmico so/Calentamiento, control térmico ac- | taminantes, Cambio en Térmicas/épticas.
Degradaciéon de super- | tivo y pasivo, Di- | propiedades de emitan-
ficie debido a Oxigeno | mencionamiento del | cia.
Atémico. Radiador, Puntos de
congelamiento.
Operaciones Lineas de  tiempo | Influencia Lineas de tiempo de | Supervivencia de tripu-
de Misién de relanzamiento, | Planeacién/Se- servicio (EVA). lacién.
Valoraciéon de tiempo | cuenciacion de la
de vida de S/C. misién.

Tabla 2.4: Efectos del ambiente espacial en los subsistemas de una plataforma satelital 1 de

2 [3].
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Medios ambientes espaciales
ubsistemas mbiente Solar adiacion ampo ravitaciona! esésfera
Subsist Ambiente Sol Rad Camp Gravitacional | Mesésf
Satelitales Ionizante Magnético
Avidnica Disefio Térmico Degradacion: Efectos  Poten-
SEU, errores de | ciales Inducidos
Bit, cambios de
Bit
Potencia Disenio de Arreglos | Disminucién en | Efectos  Poten-
Eléctrica de Paneles Solares, | salida de celdas | ciales Inducidos
Distribucién de Po- | solares.
tencia.
nfluencia ensi- 1imencionamiento stabilida ectos en
GN&C Infl fa  Densi Di i i Estabilidad  y | Ef
Apuntamiento dad y Arrastre. de Torques | Control, Torques | GN&C por
Magnéticos gravitacionales. reingreso.
Materiales Exposicién  solar | Degradacion de Degradacion
uv necesitada | Materiales. de Materiales
para seleccion de debido a
Materiales. Interacciones
Atmosféricas.
Optica Informacién nece- | Oscurecimiento
saria para diseno | de ventanas 'y
Optico. fibras éticas.
Propulsion Influencia  Densi- Influencia el
dad y Arrastre consumo de
combustible
Estructuras Influencia el posi- Induce corrientes | Presupuesto de | Diseno de
cionamiento de Es- en estructuras | propelente estructura de
tructuras térmica- grandes. atadura.
mente sensibles.
Telemtria, Precisién de Localizacién de | Puede inducir
Seguimiento seguimiento, Influ- la Anomalia del | errores de
. encfa Densidad y Atlantico. seguimiento.
y Comunica- A
. rrastre
ciones
Control Influencia cargas/-
Térmico calentamiento por
reingreso.
Operaciones Lineas de tiempo | Lineas de Tiem-
de Misién de la misién, | po de reemplazo
Planeacién de la | de tripulacién.
misién

Tabla 2.5: Efectos del ambiente espacial en los subsistemas de una plataforma satelital 2 de
2 [3].
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2.3.2.3. Efectos de Eventos Unicos

Los efectos SEE son perturbaciones eléctricas causadas por el impacto de particulas de
energia sobre las capas semiconductoras de un dispositivo electrénico. Particulas pesadas de
ion son los causantes, generalmente, de los SEE. Esta energia es medida como energia lineal
de transferencia (LET, por sus siglas en inglés), cuyas unidades son MeV —mg/cm?. Existen
diferentes tipos de efectos SEE [27]:

Eventos de trastorno simple (SEU, por sus siglas en inglés), ocurren cuando una
particula cargada genera que una o mas celdas de memoria o celdas de configuracion cambien
de estado, si s6lo una celda cambia este SEU se conoce como Single Bit Upset (SBU), en el
caso en que se modifiquen varias celdas se conoce como Multi-bit Upset (MBU).

Eventos Simples Transitorios (SET, por sus siglas en inglés), ocurren cuando una
particula cargada causa un pico de corriente o tensién. Si la duracion de este evento dura lo
suficiente, puede quedar fijo en un flip-flop y propagarse a través del circuito generando un
dano mayor.

Evento Simple de Latchup (SEL, por sus siglas en inglés), es el estado alto de cor-
riente de una estructura PNPN en un dispositivo semiconductor complementario de éxido
metélico (CMOS), donde el corto circuito es mantenido debido a la realimentacion del dispos-
itivo. Dependiendo la duracién del SEL, éste puede causar dano permanente en el dispositivo
afectado.

Evento Simple de Interrupcién de Funcionalidad (SEFI, por sus siglas en inglés),
es una anomalia de un elemento interno de memoria que causa pérdida en la funcionalidad
del dispositivo.

Evento Simple de Ruptura de Compuerta (SEGR, por sus siglas en inglés),
afecta en mayor medida a los transistores de efecto de campo metal-6xido-semiconductor
(MOSFET).
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2.3.2.4. Niveles de dosis total de ionizacién por radiacion

La dosis total de ionizacién (TID) es una degradacién acumulativa en los dispositivos elec-
trénicos, debido en mayor medida a las cargas depositadas por electrones y protones en el
material de dispositivos electronicos. Como resultado de esta acumulacién de carga en re-
giones semiconductoras, el TID genera cambios en los estados de voltajes en compuertas, e
incremento en corrientes de fuga [27]. La TID tiene como unidad de medida el rad, siendo
un rad definido como la radiaciéon absorbida por el dispositivo. Un rad equivale a 6.24 F4eV
o 10nJ de energia depositada por gramo de material.

Se denomina elementos endurecidos o RadHard a los componentes electréonicos que son
disenados para soportar efectos TID, esta tolerancia se especifica en rads, generalmente

krads [28].

2.3.2.5. Estimacion de niveles TID y Efectos de Eventos Unicos en la érbita del
satélite Quetzal

En base a las dérbitas propuestas para la misién del satélite Quetzal, en el punto 1.2, se
pueden hacer estimaciones de los niveles de radiacion que experimentaran los dispositivos
electrénicos a bordo del satélite.

Para las estimaciones de los efectos de radiacién en érbita utilizamos la plataforma el Sistema
de Informacién del Medio Ambiente Espacial de la Agencia Espacial Europea (SPENVIS),
este sistema es una interfaz en internet (www.spenvis.oma.be) con modelos del entorno es-
pacial y sus efectos, incluyendo los rayos césmicos, los cinturones de radiacion, particulas de
alta energia del sol, plasma, gases y micro particulas.

Para la estimacion de los efectos de radiacion espacial en semiconductores especificamente
utilizamos los modelos de fuentes de radiacién y sus efectos que ofrece SPENVIS. Para la
estimacién del flujo de particulas solares y el espectro de Rayos Césmicos Galécticos se
seleccion6 el modelo CREME-96.

Para hacer estimaciones con SPENVIS es necesario determinar el periodo en que estara el
satélite en Orbita. Para el satélite Quetzal, para los fines de esta estimacién, se fijara como
fecha de puesta en orbita el 1 de Junio del 2017 y se realizar un andlisis de los efectos de
radiacion durante 1 ano en orbita.

En | Figura 2.3 de la pagina 31 se presenta la estimacion de la érbita mas probable para la
mision, orbita circular a 98° de inclinacién y altura de 686 km, con un tiempo local en el
nodo ascendente de 13:00 horas.
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Figura 2.3: Proyeccién sobre la superficie terrestre de la orbita del satélite Quetzal y el
tiempo local. Simulacién obtenida con SPENVIS.

Para la determinacion del blindaje optimo contra los Efectos de Ionizacién Total, se obtiene
las curvas de profundidad de ionizacién con SPENVIS usando el modelo SHIELDOSE-2.
Estas curvas permiten estimar la radiacion acumulada en lo componentes semiconductores a
bordo del satélite en un periodo determinado. En la Figura 2.4 de la pagina 32 se muestran
las curvas de profundidad de radiacién para la misiéon Quetzal. En la grafica se muestra
una comparacion entre la dosis de radiacién y el grosor del blindaje para un dispositivo
electronico. Se muestran las graficas para diferentes tipos de particulas. Como se observa
el grado de mitigacién de radiacién alcanza un maximo y a partir de ese punto aunque el
grosor del blindaje aumente, no hay una reduccion significativa en la cantidad de radiacién.
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Figura 2.4: Curvas de profundidad de Dosis Total de Radiacién para un semiconductor
dentro de una esfera de aluminio con diferentes grosores de blindaje. Estimacién obtenida
con SPENVIS usando el modelo SHIELDOSE-2 para la mision Quetzal.

Para estimar la probabilidad de ocurrencia de los efectos SEE mediante SPENVIS se usa el
algoritmo Constant LET (CREME), este algoritmo permite obtener el flujo de particulas de
alta energia que pueden impactar a un area sensible de un semiconductor, a partir de este flujo
y con el valor LET de las particulas y el valor LET de umbral del componente semiconductor
se obtienen modelos probabilisticos para obtener el niimero estimado de posibles errores SEE,
en especial los errores SEU. En la Figura 2.5 de la pagina 33 se muestra el flujo de particulas
de alta energia que pueden impactar a un componente semiconductor en la mision Quetzal.
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Figura 2.5: Flujo de pariculas de alta energia para un volumen sensible paralelepipedo rect-
angular de 3.87um x 3.87um x 2.0um. Estimada con SPENVIS usando el algoritmo constant
LET (CREME) para la misién Quetzal.

2.3.3. Requerimientos para el cumplimiento de los obtetivos académi-
cos de la misién

Es de interés académico para el desarrollo del presente proyecto implementar los algoritmos
de control basado en tecnologia FPGA y en el marco de su implementacion. De este modo
los requerimientos académicos de este trabajo son: 1) desarrollar la metodologia de disefio
para la implementacién de los algoritmos de control basandose en un FPGA. 2) generar una
propuesta de esquema tolerante a fallas para la implementacion del algoritmo.
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2.4. Metodologia de diseno del ADCS

El diseno del ADCS es un proceso iterativo que puede ser dividido en 5 etapas:

1. Definiciéon de modos de control, en esta etapa los requerimientos y perfil de la misién
son evaluados, asi como el tipo de inserciéon del vehiculo de lanzamiento para definir
una lista de los diferentes modos de control, requerimientos y limitantes a lo largo de
la misién.

2. Cuantificacién de perturbaciones, en esta etapa son considerados la geometria y érbita
del satélite, modelos de campo magnético y solar, asi como el perfil de la misiéon para
determinar los valores de torques y externos que afectaran la dindmica del satélite [29].

3. Seleccién del tipo de control de posicion del satélite, considerando la carga ttil, los
requerimientos de potencia y térmicos, direccién de apuntamiento, perturbaciones y
nivel de precisién requerido se selecciona un método de control en 3 ejes, control de
giro, por gradiente gravitacional, etc [30].

4. Seleccion y dimensionamiento del Hardware de ADCS, considerando la geometria,
masa, requerimientos de precision, geometria de la érbita, tiempo de vida estimada
para la mision, condiciones de ambiente espacial, direccién de apuntamiento, velocidad
de giro, deteccién de fallas y redundancia se seleccionan los tipos de sensores tales co-
mo de sol, de tierra, de estrella, inerciales, GPS, etc. De igual forma son seleccionados
los actuadores, tales como ruedas de inercia, propulsores, torques magnéticos, etc. Es
también en este punto donde se selecciona el método de procesamiento de informacion
avionica.

5. Como punto final se definen los algoritmos de Determinacién de Posicion y Control. En
esta etapa del diseno del ADCS se hace consideracion en el rendimiento en el método de
estabilizacion, conocimiento de posicién y precision de apuntamiento, se debe hacer un
balance entre los limitantes del sistema (térmico, potencia, tiempo de vida, sensibilidad
a variaciones del sistema y capacidad de procesamiento del satélite). Como resultado
en esta etapa se generan los algoritmos y parametros para cada modo de determinacion
de posicién y control, asi como la logica para cambiar entre cada uno de estos [31].

2.4.1. Modos de Control y Requerimientos

Los modos de control son disenados para alcanzar series de requerimientos. Es un proceso
iterativo en el que una cierta configuracion de hardware de ADCS debe ser usado de diferentes
formas para cumplir con todos los requerimientos. Debido a que el ADCS sera dependiente de
otros subsistemas, como el de potencia, estructural, las necesidades de éste impondran a su
vez requerimientos a estos subsistemas, incluyendo propulsién, control térmico y estabilidad

estructural.
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Las necesidades de la mision pueden imponer requerimientos al ADCS, una necesidad con-
siderada como critica es el control orbital, que requeriria que el satélite controle su posicién
durante la insercion de 6rbita. Durante la insercion de érbita se pueden generar grandes
pares de perturbacién, que pueden derivar en un diseno del ADCS con grandes actuadores
por toda la mision.

Una vez que el satélite se encuentra en la orbita los requerimientos de apuntamiento propios
de la carga til suelen ser los que dominen el comportamiento del ADCS. Esto puede requerir
control de posicion relativo al planeta, inercial o respecto al giro.

Existen 6 modos de control de posicién:

Adquisicién: Determinacion inicial de posicién y estabilizacion del satélite para comuni-
cacion con la estacion terrena y generacion de potencia justo después del lanzamiento.
También puede ser usado para recuperacion en caso de perturbacién o interrupcién en
el subsistema de potencia o emergencia.

Inserciéon de orbita: Periodo durante y después del impulso cuando el satélite es puesto
en la orbita final. Incluye las opciones de no uso de control del satélite, estabilizacion
de giro simple del motor del cohete, y control de posiciéon completa usando un sistema
de propulsién con combustible liquido.

Mision normal: También denominado on-Station, este modo es usado durante la mayor

parte del desarrollo de la mision. Los requerimientos de este modo deben guiar el diseno
del ADCS.

Giro: Reorientacion del satélite cuando se es requerido.

Contingencia o modo seguro: Usado en situacién de emergencia si el modo on-Station
falla o es deshabilitado. Este modo por lo general usard menos energia o menos com-
ponentes para cumplir con los requerimientos minimos de potencia y térmicos.

Especial : Los requerimientos de este modo pueden necesitar objetivos especiales en ciertos
periodos, tales como cuando el satélite pasa a través de una sombra ocasionada por un
cuerpo celeste.

Cada modo de control del ADCS requiere especificar sus necesidades de rendimiento, en la
Tabla 2.6 de la pagina 36 se muestran los criterios de rendimiento para los diferentes modos
de control, incluye su definicién y ejemplos posibles para una misién tedrica.
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Criterio

Definicion

Ejemplos/Comentarios

Precision

Conocimiento de y control sobre la posi-
cion del vehiculo relativa a un la posi-
cién de un objetivo como definido rela-
tivo a una referencia absoluta.

0.25 grados, 30, a veces incluye deter-
minacién de errores con errores de con-
trol.

Rango

Rango de movimiento angular sobre
el que rendimiento de determinacién y
control debe ser alcanzado.

Cualquier posicién dentro de 30 gra-
dos de nadir. Siempre que las veloci-
dades angulares sean menores que 2
grados/segundo.

Fluctuacién

Limite especificado en movimiento an-
gular de alta frecuencia.

0.1 grados sobre 60 segundos, 1 grado/s,
1 a 20 Hz; previene desenfoque excesivo
de datos de sensores.

Desvio

Limite en lentitud, movimiento angular
de baja frecuencia.

0.01 grados sobre 20 minutos, 0.05 gra-
dos maximo; usado cuando el vehiculo
puede desviarse del objetivo con coman-
dos de entrada poco frecuentes.

Respuesta
Transitoria

Tiempo de asentamiento permitido o
maximo sobre paso cuando cuando se
adquieren nuevos objetivos o se recu-
pera de perturbaciones.

10 % de sobre paso maximo, decremen-
to a menos de 0.1 grados en 1 minuto;
puede también limitar excursiones des-
de una trayectoria trazada entre obje-
tivos.

Tabla 2.6: Criterios de rendimiento para los modos de control del ADCS [1].

2.4.2.

Cuantificacion de perturbaciones del medio ambiente
espacial

Las condiciones ambientales en las que operar el satélite definen el método de control que
es efectivo en el satélite. La seleccion del modo de control y hardware para el ADCS se
encuentran en funcion de los torques de perturbacién debido al ambiente espacial.

Cuatro fuentes de torques de perturbacion son consideradas en el desarrollo del ADCS: efectos
debidos a gradientes gravitacionales, torques debido al campo magnético en los satélites,
efectos por radiacion solar, y torques debido a interacciones aerodindmicas para satélites en
orbitas LEO. Las otras perturbaciones al satélite son o muy pequenas relativos a las cuatro
mencionadas, tales como presién de emisiones infrarrojas, o son muy limitados en tiempo [3].
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Presion por radiacién solar es un torque generado cuando el satélite absorbe la luz solar
que impacta en él y se modela de la siguiente forma:

Ts = %As(l + q)(cps — cm) cos(p) (2.1)

Donde Ty es la presion solar por radiacion, ® es la constante solar con un valor promedio de
1..366W/m?, ¢ = 3 x 10%m/s es la velocidad de la luz, Ag es el drea en que impacta la luz
solar, ¢ es un factor de reflexién con un rango entre 0 y 1, ¢ es el angulo de incidencia del
sol, ¢ps y em son los centros de presion solar y de masa respectivamente.

Arrastre atmosférico es un torque generado por las particulas de la atmosfera en orbitas
LEO, se modela de la siguiente forma:

1
T, = épCdATVQ(cpa —cm) (2.2)
Donde T, es el torque por arrastre atmosférico, p es la densidad atmosférica en km/m?, Cy
es el coeficiente de arrastre cuyo valor va entre 2.0 y 2.5 dependiendo el satélite, A, es el
drea de arrastre en m? , V es la velocidad de la érbita del satélite en m/s, cp, y cm son los
centros de presion atmosférica y de masa respectivamente, medidos en m.

Campo magnético es generado por el nicleo liquido de la Tierra, tiene un importante
efecto en la dinamica del satélite. El maximo torque magnético se modela de la siguiente
manera:

T,,= DB =D (%)\) (2.3)

Donde T, es el torque magnético, D es el momento residual de dipolo en A.m?, y B es la
intensidad de campo magnético en Teslas .

Gradiente gravitacional es causado cuando el centro de gravedad del satélite no esta alin-
eado con su centro de masa. El centro de gravedad del satélite en érbita depende de su
posicién relativa a la tierra. Una expresion simplificada para el torque de gradiente gravita-
cional en direccién del eje Z es la siguiente:

3 .
T, = ﬁffz — I,|sin(26) (2.4)
Donde T} es el torque por gradiente gravitacional, ;1 es la constante gravitacional de la Tierra
igual a 3.986 x 10'* en m?®/s?, R es la distancia desde el centro de la Tierra en m, 0 es el
angulo entre la vertical local y el eje Z principal, I, e I, son los momentos de inercia en ¥
vy Z en kg.m?.

'+ Salve Nikola Tesla T
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En la Figura 2.6 se muestran los efectos del ambiente espacial para diferentes tipos de orbitas

y el impacto que tienen en los requerimientos de disenio del ADCS.
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Figura 2.6: Efectos de las perturbaciones del ambiente espacial en ADCS [1].
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2.4.3. Seleccion de métodos de control del satélite

Una vez definidos los requerimientos debidos al ambiente espacial en el que operara el satélite
se pueden seleccionar los métodos de control adecuados dependiendo los objetivos de la
misién. De acuerdo a Larson et al. [32] y Wertz et al. [1], los métodos de control pasivos
y activos para controlar la posicion del satélite son los siguientes: gradiente gravitacional,
por control de momento angular, gradiente gravitacional mas momento angular, magnético
pasivo, por estabilizacion de giro, estabilizacion de giro doble, magnético activo con filtrado,
de momento angular cero con uso de propulsores, de momento angular cero con uso de
ruedas de inercia. Cada uno de estos métodos tiene grados de apuntamiento, maniobrabilidad,
precision y restricciones que deben ser consideradas para cada uno de los diferentes modos de
control necesarios para el ADCS durante toda la mision. En la Tabla 2.7 de la pagina 40 se
muestra un resumen de las capacidades de precisién, limitantes y opciones de apuntamiento
de cada método de control.

Cabe mencionar que la precisién juega un papel fundamental al momento de seleccionar el
método de control para el ADCS, la Tabla 2.8 de la pagina 41 muestra los grados de precisién
en el método de control y su efecto en el satélite y ADCS.
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Tipo de Control

Opciones de

Maniobrabilidad

Presion tipica

Limites en tiempo

+  Adquisicién
de vector de
objetivo

con la Tierra

de emergencia.

Apuntamiento de Posicién de vida
Gradiente- Sélamente en la verti- | Muy limitado. +5 grados (2 ejes). Ninguo.
Gravitacional cal local de la Tierra.
Gradiente- Sélamente en la verti- | Muy limitado. +5 grados (3 ejes). Tiempo de vida de los
Gravitacional cal local de la Tierra. rodamientos.
4+ Rueda de
reaccion
Magnético pasi- | Norte/Sur Sélamente. Muy limitado. +5 grados (2 ejes). Ninguno.
vo
Amortiguamiento| Usualmente potencia | Generdlmente usado | +5—15 grados (2 ejes). | Ninguno.
de velocidad | solar o Comunicacién | como modo robusto

Estabilizacién de
giro simple

Inercialmente fijo en
cualquier direccién.

Re-apuntamiento

con maniobras
de  presién; muy
lento con torques,
mas rapido con
propulsores.

40.1 grados a 1 grado
en 2 ejes (proporcional
a velocidad de giro).

Propelente de propul-
sor (En caso de usar
propulsores).

Estabilizacién de

Limitado tnicamente

Re-apuntamiento

40.1 grados a 1 grado

Propelente de propul-

giro doble por articulacién en | con maniobras | en 2 ejes (proporcional | sor (En caso de usar
la plataforma de | de presién; muy | a velocidad de giro). propulsores).
desprendimiento lento con torques,
méas rapido con
propulsores.
1 Rueda de reac- | Apuntamiento vertical | Maniobras répidas | +0.1 grados a +1 gra- | Propelente (de ser us-
cién local u objetivos iner- | posibles alrede- | do. ado). Vida de sensor y
ciales. dor del vector rodamientos de ruedas.
aceleracion. Re-
apuntamiento del
vector de aceleracion
tal como con
estabilizacién de
giro.

Magnético Acti-
vo con Filtrado

Cualquiera, pero puede
tener desviaciones en
periodos cortos.

Lento; méas rapido a
bajas altitudes.

+1 grado a £5 gra-
dos (dependiendo sen-
sores).

Tiempo de vida de los
sensores.

da de CMG puede re-
querir gran canditad de
redundancia.

bles.

Momento Cero | No tiene limitaciones. Sin restricciones. Al- | £0.1 grados a £5 gra- | Propelente.

(Unicamente tas frecuencias posi- | dos.

propulsor) bles.

Momento Cero | No tiene limitaciones. No tiene limita- | £0.0001 grados a | Propelente (de ser usa-

(3 Ruedas) ciones. +1 grado (Determi- | do). Vida de sensores y
nado por sensores y | rodamiento de ruedas.
procesador).

Momento Cero | No tiene limitaciones. | Sin restricciones. Al- | +0.001 grados a =1 | Propelente (de ser usa-

(CMG) Corto periodo de vi- | tas frecuencias posi- | grado do). Vida de sensores y

soporte de CMG.

Tabla 2.7: Precisiéon de apuntamiento y maniobrabilidad para cada método de control de
posiciéon de ADCS [1].
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Precision
requerida (30)

Efectos en satélite

Efectos en ADCS

>5 grados

Permite mayor ahorro en costo.
Permite estabilizacién por gradiente
gravitacional (GG).

Sin determinacién de posicién.

No requiere sensores para estabilizaciéon por GG.

Los tnicos actuadores necesarios son Motor del Boom, in-
terruptor del GG, y ruedas de reaccién.

Con determinacién de posicién.

Sensores de Sol y Sensores Magnéticos son adecuados para
determinacién de posicién @ >2 grados.

Precisiones mayores pueden requerir seguidores de estrella
o sensores de horizonte.

1 grado a 5 gra-
dos

GG no es feasible.

Estabilizacién de giro feasible si es rigi-
do, posicién inercialmente fija es acept-
able.

Las necesidades de la Carga Util
pueden requerir plataforma de de-
sprendimiento.

Estabilizacién en 3 ejes funcionara.

Sensor de Sol y sensor de horizonte pueden ser adecuados
para sensado.

Presién para estabilizacién en 3 ejes puede ser alcanzada
con control de banda muerta RCS pero ruedas de reaccién
ahorrardn propelente para misiones largas.

Propulsores son adecuados como actuadores.

Torques magnéticos (y sensores magnéticos) son utiles.

0.1 grados a 1
grado

Estabilizacién de 3 ejes por ruendas de
inercia feasible.

Estabilizacién de giro doble también
feasible.

Necesidad de presién en referencia de posicién deriva en
requerimiento de seguidor de estrella o sensor de horizonte
y posiblemente giroscopios.

Ruedas de reaccién con propulsores para descarga de mo-
mento y control grueso.

Torques magnéticos feasibles en satélites ligeros (sensor
magnético requerido).

<0.1 grados

Estabilizacién en 3 ejes es necesario.
Puede requerir plataforma articulada
y aislada de vibraciones para la Carga
Util con sensores separados.

Mismo que anterior para 0.1 grados a 1 grado pero necesita
sensor de estrella y giroscopios de mejor clase.

Leyes de control y necesidades de cémputo son méas com-
plejas.

Rendimiento de flexiblilidad de estructura muy impor-
tante.

Tabla 2.8:

2.4.4.

Efectos de la precisién en el apuntamiento del satélite y ADCS [1].

Seleccion de tamano y hardware para ADCS

Hardware de ADCS se refiere a actuadores y sensores que cumplen con los minimos re-
querimientos de desempeno para que todos los modos de operacién del ADCS funcionen,
permitiendo que el satélite realice su tarea adecuadamente. En esta etapa se prefiere la selec-
cién de componentes estandar de ser posible. Si los componentes estandar no se encuentran
disponibles, componentes especializados deben ser disenados y construidos.
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2.4.4.1. Sensores

Los sensores juegan un papel fundamental en el desarrollo del ADCS, ya que brindan la
informacion a procesar por el sistema de control. Con ellos se determina la posicién, velocidad
y direccion entre otros factores fundamentales en los sistemas de control.

La arquitectura de sensores considerara en la mision CASTOR en [10] consiste en un sistema
GPS con calificacion espacial para determinar la posicién, 4 sensores de sol con calificaciéon
espacial, unidad de medicién de inercia de tres ejes (IMU), y un sensor magnético. A contin-
uacion se describen brevemente las funciones de los diferentes sensores, asi como informacion
especifica de dichos sensores, seleccionados para la mision CASTOR; y los cuales seréan fun-
damentales para la propuesta de diseno de Quetzal.

2.4.4.1.1. Sensor de sol El Sensor de sol de dos ejes que mide el brillo del sol permite
el uso de equipo confiable, simple, barato, y con consumo minimo de potencia. Los sensores
analogicos de sol estan basados en la salida sinusoidal de corriente de una celda solar de silicio
como funcién del dngulo de incidencia solar. La corriente de salida del sensor es proporcional
al coseno del dngulo de incidencia solar. En la Tabla 2.9 se muestran las caracteristicas del
sensor de Sol de 2 ejes SS-411.

Sensor de Sol de 2 ejes SS-411

Rendimiento Precision 40.1° en un rango +70°.
Ancho de banda 5 soluciones de vector por
segundo.
Masa Mg
Dimensiones 34 x 32 X 21mm
Tensién de alimentacion | 5-50 Vpe
Caracteristicas fisicas | Corriente de ali- | Consumo promedio
mentaciéon 7.5mA
Consumpo pico 27mA
Rango de temperatura -25°C a 50°C
Tolerancia a Radiacion 20k Rad

Vibracién

16gms vibraciéon aleato-
ria
5000¢g en impacto

Comandos/Telemetria

Interfases

UART, SPI, 12C, CAN,
RS285

Tabla 2.9: Caracteristicas del Sensor de Sol SS-411 [11].
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2.4.4.1.2. Sensor de campo magnético Son sensores vectoriales los cuales miden la
fuerza y direccién del campo magnético terrestre para determinar la orientacién de la nave
espacial con respecto al campo magnético local. Son ampliamente usados ya que son ligeros,
de bajo consumo de potencia, baratos y pueden operar sobre un amplio rango de temperat-
uras. Como desventajas presentan poca precision para altitudes mayores a 1000 km donde
la fuerza del campo terrestre es menor los errores no pueden ser despreciados. Informacién
sobre las pruebas de conexién y pruebas de precisién se indican en [10]. En la Tabla 2.10 de
la pagina 43 se muestran las caracteristicas del Sensor Magnético MicroMag3 seleccionada
para el proyecto CASTOR.

Sensor Magnético MicroMag3

Rango de medicién de | =1100uT
Rendimiento campo
Medicién de alta resolu- | 0.015uT
cién de campo
Velocidad de muestreo | 2000 muestras por segun-

rapido do

Masa 10g (estimados)

Dimensiones 25.4 x 25.4 x 19mm

Tension de alimentacion | 3 Vpe
Caracteristicas fisicas | Corriente de ali- | Menor a 500uA

mentacion

Rango de temperatura -25°C a 50°C
Tolerancia a Radiacion No especificada
Vibracién No especificada
Comandos/Telemetria | Interfases Protocolo SPI

Tabla 2.10: Caracteristicas del Sensor Magnético MicroMag3 [12].

2.4.4.1.3. Sensor de inercia Los sensores de inercia combinan acelerémetros y girosco-
pios. Un acelerometro mide fuerza especifica y un giroscopio mide velocidad angular, ambos
sin una referencia externa. Sensores que miden velocidad, aceleracién o velocidad angular de
un cuerpo con respecto a caracteristicas del ambiente no son sensores de inercia. La mayoria
de acelerémetros mide fuerza especifica a lo largo de ejes tinicos. Similarmente, la mayoria de
giroscopios mide velocidad angular alrededor de un solo eje. Una unidad de medicién inercial
(IMU) combina multiples acelerémetros y giroscopios. En la Tabla 2.11 de la pagina 44 se
muestran las caracteristicas de la Unidad de Medicién Inercial seleccionada para el proyecto
CASTOR modelo ADIS16365 de AnalogDevices.
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Unidad de Medicién Inercial (IMU) de tres ejes ADIS16365

Giroscopio digital de 3

£75°/5,2150°/5,2300° /s

.. ejes

Rendimiento Resolucién 14 bits
Ancho de Banda 330 Hz
Acelerometro +18¢
Masa 10g(estimados)
Dimensiones 25.4 x 25.4 X 19mm
Tension de alimentacion | 5 Vpe

Caracteristicas fisicas | Corriente de ali- | Modo normal 33mA
mentacion Modo rapido 33mA

Modo reposo 500uA

Rango de temperatura

-25°C a 50°C

Tolerancia a Radiacién

No especificada

Vibracién

No especificada

Comandos/Telemetria

Interfases

Protocolo SPI

Tabla 2.11: Caracteristicas de unidad IMU ADIS16365 [13].

Es importante considerar el tipo de convertidor analégico digital que se usa, asi como el tipo
de muestreo que se aplica a las seales provenientes de los sensores, ya que esto influye en el
optimo funcionamiento de la etapa de sensado. Haciendo una correcta seleccion y mediante
la utilizacién de un método adecuado de muestreo se puede reducir el ruido introducido al
sistema en esta etapa del procesamiento de la seal, sin la necesidad de introducir hardware
de filtrado adicional reduciendo asi el consumo energético y cantidad de masa del ADCS.

2.4.4.2. Actuadores

Un actuador es un mecanismo que provee algtn tipo de torque controlado para el sistema de
posicién y estabilizacion. En controles activos, se ejecutan algoritmos para tomar decisiones
continuas por lo que hardware especial es requerido. Las fuentes méas comunes de torque son
jets de gas, bobinas magnéticas y ruedas de reaccién o inercia. Sistemas pasivos de control
hacen uso de torques provenientes del ambiente para mantener la orientacion de la nave.
Boom gravitacionales, imanes permanentes y velas solares son sistemas de control pasivos
comunes. La determinacién del uso de sistemas activos o pasivos de control depende de
las necesidades de apuntamiento y estabilidad de la misién, carga 1util, requerimientos de
potencia, restricciones de masa, caracteristicas orbitales y la rapidez de respuesta requerida
para el sistema de control. En el satélite CASTOR las magnitudes de los torques de control
son dimensionados de tal forma que el satélite sea capaz de completar los cambios de estado
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requeridos en cada orbita. Ademads, los paneles solares deben volver a adquirir luz solar
rapidamente (tiempo de apuntamiento de paneles solares debe ser mucho menor al periodo
en que el satélite tiene luz solar) después de entrar en zona con iluminacién solar después de
zona de eclipse. De igual modo en [10] se especifica que los requerimientos de torque estan
basados en los peores casos de torques de perturbacion y la capacidad de reorientacién en
10 minutos. Para este punto de disenio conceptual de la misién del satélite Quetzal se han
considerado ruedas de inercia y bobinas magnéticas como actuadores. Al igual que con los
sensores los actuadores no han sido definidos para la mision, sin embargo se diseniaré en base
a los requerimientos de CASTOR.

2.4.4.2.1. Ruedas de reaccion Son dispositivos usados para la conservacién de mo-
mento angular. El cual depende del momento de una rueda giratoria. Consiste en cualquier
rueda giratoria o disco usado para transferir o almacenar momento. Es capaz de almacenar
momento variable alrededor de su eje de rotacion, el cual es normalmente fijo a la nave. En
la Tabla 2.12 se muestran las caracteristicas de la Rueda de reaccion Interpanetary RW-
0.0.60-28.

Rueda de reaccion Interpanetary RW-0.0.60-28

Momento Nominal

60mN.m.s @Q 6500 RPM

Rendimiento Torque Nominal >bmN.m Q 28 Vpe
Modo de Control Velocidad o Torque con-
trol en CPU
Masa 0.225 Kg
Dimensiones 75 X 65 X 38mm
Tension de alimentacion | 7.5—35 Vpe

Caracteristicas fisicas

(Max 50 Vpc)

Potencia de alimentacion

7 W @ Torque completo,
maxima velocidad

0.5 W @ 5000 RPM en
estado estable

0.2 W @ 2000 RPM en

estado estable

Rango de temperatura -40°C a 70°C

Tolerancia a Radiacion >15 Krad en dosis total

Vibracién >12 grms
Comandos/Telemetria | Interfases UART, SPI, I?C, CAN,

RS485, SMBus

Tabla 2.12: Caracteristicas de Rueda de reaccién Interpanetary RW-0.0.60-28 [14].
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2.4.4.2.2. Torques magnéticos Son bobinas que al ser excitadas con una tensién eléctri-
ca generan una corriente, que a su vez crea un dipolo magnético. La fuerza y direccién del
dipolo depende de la cantidad y direccién de la corriente que fluye por la bobina, el nimero
de vueltas de alambre y el area total dentro de la bobina. De igual forma es funcion del
material que se encuentra dentro de la bobina.

Los Torques magnéticos son usados para generar momentos de dipolos magnéticos para
control de posiciéon y momento angular. De igual forma sirven para compensar perturbaciones
debidas al ambiente espacial. Tienen un bajo consumo de potencia. Son aplicables en érbitas
LEO principalmente.

Las bobinas para la misién CASTOR fueron hechos por los disenadores de CASTOR ya que
su fabricacion es relativamente facil. Su tamano les permite des saturar las ruedas de reaccién
en aproximadamente una orbita, esto debido a que las ruedas de reaccién van acumulando
energia en forma de cantidad de momento angular y dicha energia debe ser disipada. Las
bobinas deben tener un dipolo magnético de aproximadamente 3 A.m? Célculos del diseno
y caracteristicas de las bobinas son detallados en [10].

Una bobina con las caracteristicas mostradas en [10] tiene una impedancia aproximada de
366 ohms. La potencia maxima requerida por cada bobina es de 2 WW. En el peor de los casos
el consumo de potencia seria de 6 W, siendo este caso muy improbable el consumo promedio
serd de 1.5 W. La interfaz de las bobinas es mediante un controlador doble de puente H
modelo NJM2670. Dicho controlador tiene un rango de tensién de 0 Vpe a 60 Vpe, con lo
que se logra un rango de control de corriente de 5 mA a 1500 mA.

2.4.5. Definiciéon del Algoritmo de Determinacion de Posiciéon y
Control

La definicién del algoritmo de determinacion de posicién y control es el iltimo paso en
el desarrollo del ADCS. Generalmente la definicion del algoritmo se inicia con un sistema
de control simple que se va refinando al agregar o modificar lazos de realimentacién para
generacion de datos de posicion y aceleracion, modificando ganancias y restricciones, hasta
llegar a un sistema de control en tres ejes. Durante todo el proceso de diseno del algoritmo
del ADCS se requieren simulaciones matemaéticas para confirmar los modelos de diseno,
incluyendo modelos de error en los sensores, asi como perturbaciones internas y externas.

Teoria de control lineal es aplicada en andlisis y diseno preliminar, ademas de que el sis-
tema puede ser analizado de una manera adecuada usando ecuaciones diferenciales lineales
con coeficientes constantes, sin embargo aunque el sistema puede describirse mediante mod-
elos lineales los efectos no lineales son inherentes y deben ser introducidos para mejorar
el rendimiento del sistema. El diseno del algoritmo debe reconocer los efectos de interac-
cién que tienen la ganancia de control, la capacidad del sistema de control para compensar
perturbaciones, precision del sistema de control y ancho de banda del mismo.
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2.5. Algoritmo de Determinacion de Posicién y
Control

El alcance y objetivos de este trabajo se limitan a la implementacion de una propuesta de
algoritmo de Determinacién de Posicién y Control con pares magnéticos como actuadores
para una plataforma satelital de clase micro, que servird como base para un futuro desarrollo

del ADCS del satélite Quetzal.

2.5.1. Antecedentes Matematicos

Para entender el funcionamiento del algoritmo ADCS es necesario tener nocién de algunos
conceptos matematicos que a continuacion se enumeran de una manera breve, si se requiere
profundizar en el estudio de estos conceptos se pueden revisar las derivaciones matematicas
de las ecuaciones en las siguientes fuentes [33-37].

Marco de referencia fijo al satélite (BFF, por sus siglas en inglés)

El origen de este marco de referencia es el centro de masa del satélite. También conocido
como marco satelital. Los ejes coordenados Xpg (roll), Yz (pitch) y Zp (yaw) definen la
orientacién de la posiciéon. Consideremos a 7 un vector que va desde el centro de la tierra
hasta el centro de masa del satélite, y a v como el vector velocidad del satélite. Por convencién
Xp se selecciona en la misma direccién del vector de velocidad o, perpendicular a la érbita,
Yy es en direccién de 7 x U, lo que significa que es perpendicular al plano orbital, finalmente
Zp sigue la regla de la mano derecha [37].

Marco de referencia inercial centrado en la tierra (ECIF, por sus siglas en inglés)

Este marco es importante debido a que las leyes de movimiento y gravedad aplicadas al
satélite estan definidas en este marco de referencia y porque muchos satélites son apuntados
inercialmente con este marco. Este marco de referencia es definido en relacién al eje de
rotacion y plano orbital de la Tierra alrededor del Sol. También conocido como marco inercial.

Marco de referencia centrado y fijo a la Tierra (ECEF, por sus siglas en inglés)

Como su nombre lo indica este marco se encuentra centrado en la Tierra. En este marco
el eje Xy es en direccion desde el centro de la Tierra apuntando al primer meridiano y
ecuador. El eje Z...r estd en direccion desde el centro de la Tierra hacia el polo norte. Ye..s
sigue la regla de la mano derecha para determinar su direccion.
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Cuaterniones Unitarios

Un cuaternion puede ser representado como un vector complejo que contiene una parte real
y tres imaginarias.

4o

g=(p o ¢ @)= 1| ©weER @ @GS (2.5)
q3

qo = cos(0/2) (2.6)

s = T cos(6/2) 2.7)

Donde 4 es un vector unitario y el angulo de rotacién alrededor del vector unitario 7.

Los Cuaterniones cuentan con las siguientes propiedades:

q=lgpo qusl" (2.8)
Hmh=¢%+q%+ﬁ+q§ (2.9)
-1 q
¢l = (2.10)
gl

Cuando un cuaternion que tiene norma 1 se denomina cuaternién unitario y puede ser usado
para la representacion de la posicién de un cuerpo rigido.

G+aq+a+ag=1 (2.11)

Operador Skew-symetric

Para un vector & que pertenece al espacio vectorial de tres elementos R?, se define el operador
matricial S(Z) como:

0 -z 2
—T9 T 0
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Usando el operador Skew-symetric, el producto cruz entre dos vectores v X ¢ puede ser
representado como una multiplicacion matricial:

7 x § = S(0)§ (2.13)

Matriz de rotacién

Se define como matriz de rotaciéon a una matriz que al ser multiplicada con un vector rota
el vector manteniendo su magnitud. El grupo ortogonal especial de matrices de rotacion de
3 x 3 se denota como SO(3).

VR € SO(3) — det(R)=+1 y R *'=R" (2.14)

Si v € R3 expresa un vector en un marco de coordenadas, y v € R3 expresa al mismo vector
en otro marco de coordenadas entonces:

v' = Ru, v=R" (2.15)

Si Ry representa la matriz de rotacion de las coordenadas hacia las coordenadas b, entonces:

v = Ry (2.16)

Transformacion de marco orbital a marco satelital

La posicién del satélite puede ser determinada al estimar la matriz de rotacion entre el marco
satelital y el marco orbital. Usando el operador matricial S() se puede definir la matriz de

R™ e 1a siguiente forma:

rotacién entre estos marcos de referencia Iz,

R = T 4 2¢0S(q13) + 28%(q1.3) (2.17)

orbit

Donde:

Ro = (Bioay)" (2.18)

orbit —

Matriz de inercia

La matriz de inercia alrededor del origen se define de la siguiente manera:

Ix _[:py _[zz
o= —I. I, -—I, (2.19)
_]zx _]zy Iz
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I, = /(92 + ZQ)Pde; Iy =1, = /a:ypde (2.20)

I = /(962 + ) pmdV; Ly =1y, = /yzpde (2.22)

Cuando los ejes inerciales y del marco de referencia coinciden, la matriz de inercia se reduce
a lo siguiente:

I, 0 0
I=1 0 I, O (2.23)
0 0 I,
Controlador Lineal Cuadratico
Considerando el sistema lineal:
= Ax + Bu (2.24)
y=Cx (2.25)
El controlador LQ R consiste en encontrar una ganancia K
u=—Kzx (2.26)
Tal que minimice la funcién de costo L
1 o
L= 5/ (27 Qz + " Ru)dt (2.27)
0

Donde ) y R son matrices positivas, 27 Qx representa el costo de rendimiento, u? Ru repre-
senta el costo de consumo de energfa [34]. Las matrices @) y R generalmente se seleccionan
como matrices diagonales, de acuerdo a Svartveit [38] los valores de las matrices de peso @
y R pueden ser calculadas como:

1
_ ). 1 2.9
Q) = diagonal(g;); i Au (2.28)
R = diagonal(r;); ri = ! (2.29)
= g i) i~ Az, .
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Donde Awu; representa el maximo momento dipolar del actuador y Ax; representa la desviacién
de estado. Sin embargo como se explica en Bevilacqua et al. [39] los valores de estas matrices
diagonal pueden ser ajustados para lograr el rendimiento requerido por el controlador.

2.5.2. Algoritmo

Un algoritmo es un método efectivo para calcular una funcién o lograr un objetivo previ-
amente propuesto. Es el procedimiento finito paso a paso, con instrucciones bien definidas
para procesar informacion y realizar tareas concretas o solucionar problemas. Cualquier tarea
compleja de procesamiento de informacién debe ser separada en operaciones simples para
ser ejecutadas por la unidad central de procesamiento o algin procesador especifico. Algo-
ritmo es la manera en que las operaciones simples son ejecutadas para realizar una tarea
compleja. Para brindar confiabilidad al sistema de control se usan algoritmos establecidos,
probados, ya que el uso de nuevos algoritmos involucra riesgos técnicos, agregan costo y una
implementacion més lenta [32].

Determinar la posicion y el control cubre varios métodos de control. En la integracion cin-
ematica se determina la posicién actual mediante la integracion de aceleracién proveniente
de giroscopios. Usando determinacién de errores se estima que tan lejos se encuentra la ori-
entacién de la nave con respecto a lo deseado. El principio de operacion de control por par
magnético se basa en la determinacion de los valores de campo magnético en cada punto y
generacion de dipolos magnéticos adecuados para que su interaccién con el campo magnético
estabilice la nave. Para naves con estabilizacion de giro se mantiene la posicion mediante con-
trol de precesién [9].

Se puede decir que un algoritmo de control de posicién recibe la tarea compleja de mantener
el grado de apuntamiento a lo largo de diferentes etapas de la mision satelital y divide
dicha tarea en tareas menos complejas, tomando como entradas aceleraciones, posiciones,
velocidades y teniendo como salida pares de control. Por otro lado la posicién del satélite
es referenciada a un marco terrestre fijo con el objetivo de obtener datos de angulos de la
velocidad angular, de este modo es necesario un método de conversiéon para demostrar el
vector velocidad correctamente.
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2.5.3. Tipos de Algoritmos

El algoritmo de control es por lo regular mateméaticamente exigente y requiere alta precision y
estrictas lineas de tiempo [9]. Para la ejecucién del algoritmo de control se requiere desarrollo
de software o hardware.

Los métodos més comunes para algoritmos de determinacién de posiciéon y control son los
modelos de angulos de Euler y cuaterniones. Los modelos basados en angulos de Euler
han sido probados como muy eficientes debido a que los modelos linealizados de Euler son
controlables, y todos los métodos de control lineal de sistemas son directamente aplicables.
Las desventajas del uso de angulos de Euler radican en que los disenos basados en modelos
linealizados pueden no estabilizar al satélite original no linealizado, esto es, el diseno puede
dejar de funcionar si el satélite se encuentra en un punto demasiado lejos de donde se realizé la
linealizacion [34].

Aunque el método de angulos de Euler es confiable, simple y suficientemente preciso para
aplicaciones, en ciertos momentos ocurren singularidades en transformaciones de coordenadas
debido a un bloqueo de ejes. Estas singularidades ocurren por los indistinguibles cambios
en los primer y tercer angulos de Euler cuando el segundo se encuentra en algtin valor
critico [37]. De este modo y para evitar estas singularidades que pueden llevar a ejecuciones
erréneas del sistema de control, la representaciéon o modelo basado en Cuaterniones puede
ser usada como método mas adecuado de representacion de coordenadas, ya que ésta nos
brinda confiabilidad respecto a la aparicién de singularidades.

El método de Cuaterniones reducidos no depende de secuencias de rotacién, debido a la
estructura especial del modelo linealizado del satélite, se pueden aplicar modelos de diseno
del ADCS, tales como regulador lineal cuadrético (LQR) y disefio por asignacién robusta de
polos de una manera relativamente sencilla.

2.5.4. Descripcion del Algoritmo de Determinacion de Posicién y
Control

El algoritmo de control que se presenta para su implementacién corresponde al modo de
operacion del ADCS denominado on-Station, que es el modo siguiente después del modo de
Insercién de orbita por lo que se asume que el satélite ya se encuentra en la érbita para la
que fue disenado. Siendo un satélite con orbita de tipo LEO se puede aprovechar la gran
influencia que tiene el campo magnético de la Tierra para controlar la posicién del satélite.

De este modo el algoritmo a implementar es de tipo magnético activo con filtrado y es-
tabilizacién en tres ejes, con 0.1 grados de control de apuntamiento, en el que se combina
informacion de posicion del satélite, generalmente provista por un GPS, y el ADCS determina
el campo magnético local basado en modelos mateméticos a bordo del satélite previamente
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cargados. Esta informacién es combinada con sensores de campo magnético para lograr una
adecuada determinacién de posicion y control.

El ADCS requiere manejar valores tan grandes como la masa de la tierra y altura de orbita; y
valores tan pequenos como los de campo magnético de la tierra. Usando un formato simple de
32 bits en punto flotante se puede manejar un rango muy amplio de valores con una precisién
muy grande. Considerando este rango dinamico de valores que presenta el procesamiento de
informacion, la mejor opcién para la implementacién del procesamiento es en formato de
punto flotante con el cual se logra una precisiéon adecuada.

El algoritmo consiste en los modelos matematicos de la dindmica y cinematica del satélite,
determinacion del valor de campo magnético, calculo de ganancia de control mediante LQR,
pares de perturbacién y control.

En la figura 2.7 de la pagina 54 se muestra un diagrama del sistema fisico con sus parametros
asociados.
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Figura 2.7: Parametros fisicos del sistema: vector unitario nadir 7, marco de referencia In-
ercial (z;,v;, z;), marco de referencia Satelital (xy, yp, 25), vector Torque magnético en marco
Orbital (70,75, 75.), vector Torque gravitacional en marco Satelital (72,,75,,75,), vector
campo magnético en el marco Satelital (B?, Bz, B?), vector Velocidad angular en el marco
Inercial relativo al marco Satelital en el marco Satelital (wh,w?,wh), marco de referencia

Orbital (z,, Yo, 2,) ¥y Matriz de Inercia (I, I, I).
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Dinamica

La dindmica del satélite se puede describir con la siguiente ecuacién [33]:

Tap +wh x (Twh) = 7° (2.30)

Donde 7° = 7'5 + 72 es el torque debido al campo magnético y gravitacional. I es el momento

de inercia, wf; es el vector de la velocidad angular en el marco del satélite relativo al marco

inercial en el marco satelital. Utilizando el operador matricial Skew-symetric, la dinamica se
puede expresar de la siguiente forma:

Tap + S(wh)Iwh, = 7° (2.31)
Cinematica

La cinematica del satélite describe su posicion y orientacion, se puede expresar de manera
compacta usando Cuaterniones de la siguiente forma [33]:

q’:l( iy )wfzo (2.32)
2\ qol3x3+S(¢i.3)

Donde I343 es la matriz de inercia, S() es el operador Skew-symetric, qo.3 son los valores de
cuaterniones instantdneos y w? es la velocidad angular del marco satelital relativo al marco
orbital en el marco de referencia satelital.

Pares de perturbacion y control

El torque magnético puede ser expresado de la siguiente forma [33]:
=147 (2.33)

0 =m’ x B (2.34)

Donde my, es el dipolo magnético generado por el actuador, B es el campo magnético en el
marco satelital, que se puede expresar de la siguente forma:

B'=(B), B BT (2.35)
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Bm, — Bim,
7 = S(m")B® = | Bbm,— B'm, (2.36)
Bimg — Bim,

El torque gravitacional 7';’ puede ser expresado de la siguiente forma:

7Y = 3wiif x (7)) (2.37)
2 H

Wi = —= (2.38)
0 RS

Donde u = 3.986 x 10m3/s? es el coeficiente gravitacional de la Tierra, Ry es la distancia
del centro de la tierra al centro del satélite, 77 es el vector unitario nadir y I es la matriz de
inercia. En el marco satelital la ecuacién 2.37 se puede expresar de la siguiente forma:

7'5 = 3wich x (1) (2.39)

. .z bod ez
Donde ¢} es la tercera colmna de la matriz de rotaciéon R o5 de la ecuacién 2.17.

Modelo de campo magnético

El modelo empleado es el IGRF, que calcula el campo magnético de la Tierra en cualquier
punto de su superficie. Se puede calcular de la siguiente forma:

OV X fa\nt2 L m m o
B =% = g (;) (n+1) mZ:oP" (6)[g™ cos(mp) + h™ sin(mg)] (2.40)
1oV SN a2 L OP™(0), ,. .
By = o0 ; <r) (n+1) 2 50 lgr" cos(myp) + h' sin(mp)] (2.41)
v 1 = /a\n+? SN m m
By = = o ; (;) (n+1) %Pn (0)[—mgy' cos(mep) + mhy' sin(mep)]

(2.42)

Donde a = 6371.2 x 10? es el radio de la Tierra, r es la distancia desde el centro de la Tierra
al satélite, P (0) representa los polinomios Schmidt normalizados asociados de Legendre, 6
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es la co-latitud y ¢ la longitud, g, y h]" son constantes gausianas. El polinomio de Schmidt
asociado de Legendre puede ser consultado en el Apéndice A.

Modelo matematica linealizado

Dado que un modelo no lineal es mas complejo de operar se buscan puntos en los que se
puedan linealizar simplificando asi la complejidad de calculos. La linearizacién del modelo
se puede revisar en [33]. El modelo linealizado es el siguiente:

t(x) = Az(t) + B(t)u(t) (2.43)
T = (q17QI7Q27427q3aq3) (244)
u = (mg,my,m;)" (2.45)
0 1 0 0 0 0
— 4k, W 0 0 0 0 (1 — ky)wo
0 0 0 1 0 0
A= 0 0 “3kw? 0 0 0 (2.46)
0 0 0 0 0 1
0 —(1-k)wo 0 0 —kw? 0
0 0 0
0 B! —arBy
0 0 0
B = o o 2.47
—ipr 0 LB (2:47)
0 0 0
By Bl 0
IL,—1
k, = Yy d 2.48
- (2.49
I, —1
| S d 2.49
=1 (2.49)
L, — 1,
ko= (2.50)

Donde I, I, I, representan los momentos de inercia en los ejes x,y, z respectivamente, wy
es la velocidad angular inicial, By, By, BY representan los componentes del campo magnético
en el marco orbital.
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Ganancia de control

La ganancia de control se calcula haciendo uso del controlador LQR, este proceso involucra la
solucién de la Ecuacién Algebraica de Riccati (ARE, por sus siglas en inglés). Teniendo
en cuenta el problema de minimizacién planteado en el controlador LQR se tiene lo siguiente:

1 (0.9)
L= 5/ (7' Qx + @ Ru)dt (2.51)
0

Para dar solucién a la funcién de minimizacién L se requiere resolver la ARE:

R(t) = —R(t)A — ATR(t) + R(t)B(t)P' B(t)R(t) — Q(t) (2.52)

De este modo la ganancia de control se calcula de la siguiente forma:

i(t) = =P 'B(t)TR(t)%(t) (2.53)

Donde R(t) es la solucién a la ecuacién (2.52) y x(t) es el vector de estados del sistema
descrito por (2.44). La ganancia de control se puede escribir de una manera compacta:

a(t) = —K&#(t)T (2.54)

Donde K es la matriz de ganancia éptima.

La ARE se encuentra constantemente en muchas aplicaciones en diferentes areas de la inge-
nierfa y ciencia, incluyendo modelos de colas [40], modelos numérico de soluciones a ecua-
ciones de transporte [41], juegos diferenciales [42], sistemas de control de viento para edificios
altos [43], optimizacién de trayectorias [44], control 6ptimo [45,46].

Resolver la ARE es fundamental para la solucién de modelos de filtrado, y diseno de contro-
ladores de sistemas lineales dindmicos, sin embargo el cdlculo de la solucién de la ARE en
aplicaciones de control resulta matematicamente demandante [47]. Existe una amplia bibli-
ografia dedicada a la implementacion de algoritmos de solucién algebraica y numérica de la
ARE, se pueden consultar las siguientes fuentes para profundizar en su estudio [48-53].

o8



Capitulo 3

Implementacion del algoritmo de
Determinacion de Posicion y Control

Como parte de la metodologia propuesta para el diseno del ADCS de Quetzal, en el presente
trabajo se presenta la implementacién del algoritmos de ADCS para un satélite pequeno
usando bobinas magnéticas como actuadores, usando un dispositivo programable de arreglo
de compuertas (FPGA, pos sus siglas en inglés) como base de procesamiento, esto como un
primer prototipo de implementacion para el proyecto satelital QUETZAL. El dicho trabajo
consistird en el algoritmo de control desarrollado en Kaplan [33]. Dicho algoritmo debe ser
ejecutado con eficiencia y la suficiente precisién. Se utilizaran modelos matematicos para la
determinacion de los valores de campo magnético previamente evaluados en una computado-
ra; posteriormente se evaluara el modelo de control para ser comparado con una simulacion
descrita en Matlab.

Las tareas en la implementacién consisten en la determinacién de los modelos de campo
magnético, cdlculo de ganancia éptima mediante un LQR para realizar la realimentacion de
estados y controlar el sistema.

3.1. Definicion de arquitectura para implementacion
del algoritmo de Determinacion de Posiciéon y
Control

Para implementar un algoritmo se requiere una arquitectura especifica que cumpla con los
requerimientos de capacidad de procesamiento, precisién y eficiencia, asi como confiabilidad
requeridos. A continuacion se describe el proceso de definicién de la arquitectura para la
implementacién del algoritmo.
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3.1.1. Seleccion de tecnologia

Existen cierto equilibrio entre las cualidades de diferentes tecnologias como microproce-
sadores, FPGAs y circuitos integrados de aplicacién especifica (ASIC por sus siglas en in-
glés), incluyendo software vs hardware, generalidad vs rendimiento, costo vs rendimiento,
y seguridad vs generalidad. Los microprocesadores ejecutan software, que es relativamente
sencillo de programar pero viene con altos costos en cuando a disenio de sfotware. ASIC es
hardware para aplicaciones especificas, tienen alto rendimiento y son costosos en su proceso
de diseno y fabricacién. FPGA son mas dificiles de programar que microprocesadores, pero
son menos costosos que los ASIC, ademas, los FPGA pueden alcanzar mayor capacidad de
rendimiento que los microprocesadores, pero no tanto como los ASICs [16] por lo tanto son
un punto intermedio entre las soluciones de mayor desempeno ASICs, y de mayor facilidad
de implementacién, microprocesadores.

Para hacer una selecciéon de tecnologia se tiene que definir sistema embebido, software y
hardware, su relacion y el tipo de soluciones en base a cada tecnologia, asi como las com-
binaciones de estas. A continuacion se describen diferentes tecnologias para la solucion de
aplicaciones embebidas, sus ventajas y desventajas.

3.1.2. Sistema embebido

Desde sistemas simples de uso cotidiano como videojuegos, teléfonos, hasta sofisticados
equipos satelitales y militares, el desarrollo de sistemas embebidos ha llegado a ser parte
fundamental de la sociedad [54].

Un sistema embebido es una computadora especializada. Dicha computadora se conforma
por una unidad de procesamiento o procesador como nucleo, periféricos de entrada y salida;
ademas de unidades de procesamiento especializado junto con componentes de memoria
para almacenamiento de programas y datos que se ejecutan en el procesador o unidad de
procesamiento.

Debido a que la mayoria de los sistemas digitales en estos dias son sistemas embebidos, la
tendencia de la practica de diseno digital involucra el desarrollo de interfaces electronicas
entre los nicleos de procesamiento y los circuitos de aplicacion especifica para realizar tareas
no realizadas por el procesador ntcleo.

Generalmente un sistema embebido es un componente que forma parte de un sistema més
grande y complejo. Aunque un sistema embebido puede ser capaz de realizar tareas mas
complejas que las que normalmente desempena, esté limitado a desempenar una tarea es-
pecifica, tales como el procesamiento de una imagen o la ejecuciéon de algoritmos de control.
Una de las diferencias fundamentales entre sistemas embebidos y sistemas de propdsito gen-
eral radica en la necesidad de hardware y software de propdsito especial para aplicaciones

embebidas.
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El diseno de sistemas embebidos, diseno de circuitos electrénicos para aplicaciones especifi-
cas, esta basado en series de decisiones asi como del uso de técnicas de desarrollo basadas
en la seleccion de la representacién de datos, generacion o seleccion de algoritmos, seleccion
de plataformas de hardware, particién entre software y hardware, generacion de programas,
sintesis de nuevo hardware, consolidacién, co-emulacién y generacién de prototipo [4]. Es-
tas actividades estan directamente relacionadas con el estudio de algoritmos aritméticos y
circuitos, en especial en aplicaciones que requieren una gran cantidad de procesamiento.

La representacion numérica en el desarrollo de una aplicacién especifica puede ser elegida
para que se sea la mas conveniente sin limitarse a tipos de dato flotante, fijo o de doble
precision, sistemas no estandar pueden ser utilizados.

Hardware se define como la implementacion fisica de una maquina de cémputo. Usualmente
es una coleccién de circuitos electrénicos y quiza algunos componentes mecanicos. Ademas,
los componentes que conforman el hardware son activos concurrentemente. Cuando las en-
tradas varian, cambios en los circuitos se propagan a través de la maquina de una manera
predecible aunque no necesariamente sincronizada.

Software es una especificacion que describe el comportamiento de la maquina. Es escrito
en un lenguaje de programacion y esa representacion del comportamiento deseado de la
maquina es llamada programa. De igual forma es informacién y por lo tanto no se manifiesta
por si misma en el mundo fisico [54].

Uno de los aspectos que presenta mayor reto en el diseno de sistemas embebidos es el hecho
de que dicho diseno requiere tanto de componentes en software como de hardware.

En el desarrollo de software, el modelo de ejecuciéon de las operaciones se realiza de forma
secuencial el beneficio de este modelo de ejecucion secuencial radica en que el programador
queda liberando de la compleja labor de sincronizacién de la ejecuciéon del software. Por
el contrario, el desarrollo de hardware es por defecto paralelo y los ingenieros de diseno
deben incluir explicitamente la sincronizacién en su diseno, siendo el diseno de hardware
mas complejo que el diseno de software.

El uso de una solucién basada en un modelo de flujo de datos (solucién en hardware) cuenta
con muchas ventajas como son la capacidad de generar procesos que se ejecutan en paralelo,
reconfiguracion parcial o total, gran capacidad de procesamiento, etc. Conlleva a su vez mayor
complejidad en el proceso de desarrollo. Dependiendo en la frecuencia con que la estructura
del sistema puede cambiar, los tres tipos de implementacién son sistemas dedicados, sistemas
reconfigurables, y sistemas programables. A continuacion se mencionan de manera breve
diferentes tipos de tecnologia con las que se pueden solucionar sistemas embebidos.
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3.1.2.1. Microprocesador

Existen dos clasificaciones principales para microprocesadores en base al tipo de arquitectura,
las de set de instrucciones complejo (CISC) y las de set reducido de instrucciones (RISC), la
mayoria de los procesadores actuales son una combinacién de ambos modelos. Otro modelo
de clasificacién es de acuerdo al tipo de acceso a memoria, siendo los modelos Von Neumann
y Harvard los fundamentales. En el modelo Von Neumann la memoria es compartida entre las
instrucciones, o programa y los datos; utiliza un bus para datos y otro para direccionamiento
como comunicacién entre la memoria y el procesador. La informacién debe ser extraida
de manera secuencial limitando el ancho de banda de operaciéon. Por otro lado, el modelo
de arquitectura Harvard usa diferentes memorias para sus instrucciones y para sus datos,
requiriendo un bus dedicado para cada una, esto permite que la informacién e instrucciones
sean extraidas simultdneamente. Diferentes anchos de bus son posibles permitiendo a la
memoria de programa y datos estar mejor optimizados con respecto a los requerimientos de
la arquitectura [4]. Ademads existe la arquitectura Harvard modificada, en la que el programa
y los datos son ordenados (cached) separadamente pero son almacenados en una memoria
conectada por un solo bus.

El diseno Von Neumann es mas simple que el Harvard, teniendo un uso mas eficiente de la
memoria por lo que es mas usado en procesadores de proposito general. Por el otro lado,
la arquitectura Harvard es mas usada en procesadores de senales digitales (DSP) y micro-
procesadores para aplicaciones especificas en la transmisién de datos, ya que permite un mas
grande y predecible ancho de banda en memoria. En la Figura 3.1 se muestran diagramas
de ambas arquitecturas.

VVon Neumann Harvard
data Program data
CPU ¢ n bits » :r:ggéaa:'; Program j bits CPU ¢ n bits » Data
ddress qudress Ia_ddress
mbitsT| Memory R K bits m bits i

Figura 3.1: Arquitecturas Von Newmann y Harvard [4].
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3.1.2.2. Microcontrolador

Son computadoras en un solo chip ya que cuentan con un nicleo de procesamiento, memoria
y puertos de entrada y salida, son relativamente lentos y con poca memoria, pero son baratos
y pueden interactuar facilmente con dispositivos en el mundo real mediante interfaces. Gen-
eralmente emplean arquitectura RISC de 8, 16 o 32 bits. Actualmente los microcontroladores
cuentan con memorias mayores, convertidores digitales-analdgicos, analogicos-digitales, puer-
tos de comunicacion como CAN, USD o Ethernet, asi como comunicacién via infra rojo o
por radio.

3.1.2.3. Procesador de senales digitales (DSP)

El analisis de senales digitales requiere la representacién de senales de manera digital;
procesadores digitales son usados para analizar, modificar, o extraer informacion de senales
analdgicas o digitales: el procesador de senales digitales (DSP, por sus siglas en inglés) es
un dispositivo electronico especificamente disenado para procesamiento de senales digitales.
Las senales digitales son obtenidas de senales fisicas mediante sensores, transductores y con-
vertidores analégico-digitales (ADC, por sus siglas en inglés). Una vez que estas sefiales son
procesadas pueden ser convertidas nuevamente a senales analdgicas mediante convertidores
digital-analégicos [4].

Los DSP tienen un amplio espectro de aplicaciones en diversas areas tales como: procesamien-
to de iméagenes, incluyendo reconocimiento de patrones, visién robotica, mejoramiento de
imagen, reconocimiento facial etc. Instrumentacién y control, en donde se usan para realizar
analisis espectral, control de posicion, reduccién de ruido, compresion de datos, sistemas guia,
y procesamiento de GPS. En procesamiento de audio y video se hace reconocimiento de voz,
sintesis de voz, conversion de texto a audio, audio digital, ecualizacién, etc. Aplicaciones
militares, como aseguramiento de comunicaciones, procesamiento de radares y sonares, y
sistemas para guiar misiles. En telecomunicaciones se usan para hacer cancelacién de eco,
ecualizacion adaptativa, telefonia celular, sistemas inaldmbricos y modems.

Un DSP generalmente involucra multiplicadores y sumadores por hardware, que pueden ser
usados en paralelo con una sola instrucciéon mediante el uso de unidades de multiplicacién y
acumulacién (MAC). La diferencia principal entre un procesador de senales digitales y uno de
propésito general se relaciona con el espectro de problemas que cada uno puede solucionar.
Cadenas de datos infinitas, para ser procesadas en tiempo real con procesos aritméticamente
intensivos con pocos saltos de control, son consideradas aplicaciones para DSPs.
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3.1.2.4. Circuito Integrado de Aplicacién Especifica (ASIC)

Circuitos integrados de aplicacién especifica (ASIC) son circuitos integrados especialmente
disenados para tareas especificas. Dicha tecnologia tiene ventajas tales como velocidad in-
crementada, bajo consumo de potencia, bajo costo en produccién en masa, dificultad para
generar ingenieria inversa por lo que el diseno es seguro, mejor control de las caracteristicas
de entrada y salida, y un diserio mas compacto. Sin embargo, también tiene muchas desven-
tajas en comparacion con otras tecnologias; alto costo para una produccién reducida, muy
alto costo de inversién en cuanto a herramientas CAD, estaciones de trabajo y mano de
obra, una vez que el diseno se encuentra en silicon no puede ser modificado. La tecnologia
ASIC puede clasificarse en ASIC completamente especializado, parcialmente especializado,
y circuitos integrados programables.

En ASIC completamente especializado todas las capas de mascara son especializadas. Esta
tecnologia ofrece el méas alto rendimiento y el menor tamano, con la desventaja de incremento
de tiempo de diseno, mayor complejidad y costo, ademas conlleva el mayor riesgo de falla.
Este diseno tiene sentido iinicamente cuando no hay librerias o IP cores disponibles, o cuando
se requiere muy alto nivel de rendimiento en la aplicacién. Microprocesadores y memorias
fueron en un inicio completamente especializados, ahora la industria los esta convirtiendo en
parcialmente especializados mediante técnicas ASIC también en estas areas.

En ASIC parcialmente especializados son realizados a nivel de compuertas. Asi pierden algo
de la flexibilidad de un disefio completamente especializado, esto con la finalidad de reducir
costos y tiempo de diseno. Soluciones parcialmente especializadas se categorizan en arreglo
de compuertas y celdas estandar.

El flujo de disenio de ASIC se conforma por los siguientes pasos:

Entrada de diseno mediante un lenguaje de descripciéon de hardware tales como VHDL,
Verilog o mediante un diagrama esquematico. Sintesis de légica, en base al lenguaje de
descripcion de hardware o esquematico, se extrae la topologia de conexion electronica, esto
es, una descripcién de las celdas légicas y sus interconexiones. Particién de sistema divide un
sistema muy largo en piezas de tamano ASIC. Simulacién previa a configuracion en la que se
prueba el funcionamiento del circuito. Una etapa de acomodamiento de los diferentes bloques
del circuito en el chip. Una etapa en la que las celdas se colocan en cada bloque. Generacion de
las conexiones entre las celdas y los bloques. Extraccion en la que se determinan los valores
de resistencia y capacitancia éntrelas interconexiones y calculan retardos para propositos
de simulacién. Simulacién posterior al ordenamiento fisico donde se revisa que el circuito
funcione después de incluir los retardos creados por las interconexiones hechas. Finalmente
se verifica que la disposiciéon del circuito cumpla con las especificaciones de las reglas de
diseno. En la Figura 3.2 de la pagina 65 se muestra el diagrama de flujo de diseno de un

ASIC.
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Figura 3.2: Diagrama de flujo de diseno de un ASIC [4].

3.1.2.5. Dispositivos Logicos Programables

Los dispositivos 16gicos pueden ser clasificados en dos categorias: fijos y programables. Cir-
cuitos 16gicos fijos son permanentes, ejecutan la misma funcién o serie de funciones y una vez
manufacturados no pueden ser modificados, como los ASICs. Por otro lado dispositivos 16gi-
cos programables (PLDs por sus siglas en inglés) son estandar y pueden ser modificadas en
cualquier momento para desempenar cualquier nimero de funciones. Los circuitos pueden ser
modificados en cualquier momento del proceso de diseno, ajustandolos a los requerimientos
de la aplicacién. Los PLDs estan basados en tecnologia reconfigurable, memoria regrabable,
asi para modificar el diseno el dispositivo sélo tiene que ser reprogramado.
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3.1.2.6. FPGA

Un FPGA es un circuito integrado disenado para ser configurado por el ingeniero de diseno.
Este tipo de dispositivos se programa usando un lenguaje de descripcion de hardware. Los
FPGA tienen ventajas significativas de rendimiento en comparacién con microprocesadores
debido a su arquitectura altamente paralela y significativa flexibilidad. El nivel de paralelis-
mo a nivel hardware que puede desarrollar un FPGA en aplicaciones le permite ejecutar
dichas aplicaciones més rapido por varios érdenes de magnitud que procesadores embebidos
o estaciones de trabajo de alto nivel. Considerando una funcién entre millones de opera-
ciones por watt, los FPGA han demostrado una ventaja de més de 1000 veces la relacion de
consumo de potencia/rendimiento sobre los procesadores comerciales més poderosos.

En el pasado la tecnologia FPGA solia ser usada para aplicaciones de baja complejidad,
volumen y rapidez, sin embargo ahora los FPGA pueden alcanzar més de 500 M Hz de ve-
locidad de reloj. Ademés de que el incremento en la densidad electrénica y el adicionamiento
de otras caracteristicas, como procesadores embebidos, bloques especificos de procesamiento
de senales; los FPGA estan siendo cada vez més adecuados para cualquier tipo de diseno y
aplicacion.

Pueden ser usados para implementar practicamente cualquier diseno de hardware. El uso
comun que tenian estos dispositivos era el de hacer prototipos de pruebas de hardware que
serian eventualmente implementados en ASICs. Sin embargo, el uso de dispositivos FPGA
ha ido incrementandose para su uso como plataformas finales de diseno.

Ademas de la capacidad de implementacién de hardware para aplicaciones especificas se
puede hace uso de microprocesadores embebidos en el FPGA, teniendo la capacidad de
conectar dichos microprocesadores embebidos a disenos en hardware teniendo una solucién
que combina los dos modelos de solucién de aplicaciones embebidas. Esta dualidad resulta
muy util al incorporar software simplificando disenios que resultarian muy complejos de
realizar usando solo descripcion de hardware.

3.1.2.7. Modelos de ejecuciéon

Una vez definidos los tres tipos de tecnologia empleado en el diseno de aplicaciones em-
bebidas: dispositivos de aplicacion especifica, dispositivos programables y dispositivos de
aplicacion general; podemos definir dos modelos de ejecucion:

Modelo secuencial de ejecucion en el que el circuito ALU es multiplexado en tiempo para
ejecutar cada operacién secuencialmente. Una parte substancial del circuito es usado para
decodificar y controlar los pasos de tiempo, generalmente este modelo es conocido como
modelo de computo de programa almacenado tipo von Neumann.

El modelo no secuencial puede tener una variedad de topologias, pero es claramente diferente

al modelo secuencial por la ausencia de un controlador de propésito general que maneje las
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secuencias y el multiplexado en tiempo de circuitos fijos. Este modelo es conocido como de
ejecucion de flujo de datos.

Es importante senalar que la velocidad de procesamiento de los dos modelos no puede ser
comparada simplemente contando el nimero de ciclos ya que las frecuencias de reloj de
ambas son diferentes.

Tipicamente un periodo de ciclo de reloj en un FPGA puede ser de 5 a 10 veces mas largo
que uno implementado en procesador con la misma tecnologia, sin embargo en un ciclo de
reloj en una solucién basada en FPGA se pueden realizar cientos y hasta miles de procesos
en paralelo en contraste con el proceso secuencial en un microprocesador. Teniendo en cuenta
toda esta informacion, podemos asegurar que el software se ejecuta en un procesador donde
éste es hardware que implementa un modelo de ejecucion secuencial. A su vez el hardware
serd la especificacién que usaremos para configurar el FPGA y no usa el modelo secuencial
de ejecucién [54].

De este modo podemos decir que existen dos tipos de soluciones para un sistema de proce-
samiento de informacién: soluciones por software y soluciones por hardware. Ambas dependen
de los requerimientos que la aplicacién tiene, del tipo de dispositivo utilizado para realizar
el procesamiento de informacion y del modelo de ejecucion.

3.1.2.8. Elecciéon de tecnologia

Al comparar las capacidades con las que cada tecnologia cuenta y en base a que los re-
querimientos del ADCS incluyen procesamiento de informacion proveniente de multiples
sensores, comunicacion con estacién terrena, comunicacién con Sistema de Posicionamien-
to Global (GPS), interaccién estrecha con otros subsistemas, ejecucién de algoritmos ar-
itméticamente demandante, control de actuadores, flexibilidad para reconfigurar el sistema,
capacidad de brindar confiabilidad mediante el uso de técnicas de tolerancia a fallas como
la implementacion de redundancia, y el uso de elementos comerciales para su diseno, la tec-
nologia FPGA se destaca como la mejor opcién para el desarrollo del ADCS, ya que ofrece
capacidad suficiente para cumplir con todos los requerimientos al combinar soluciones por
software y por hardware en un mismo dispositivo. Ademas es ideal para la implementacién
de técnicas de tolerancia a fallas y uso de elementos comerciales, reconfiguracion del sistema
parcial o completo dependiendo de futuros requerimientos del diseno.
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3.1.3. Tecnologia FPGA

FPGA es un circuito integrado (IC) que contienen bloques 16gicos configurables junto con in-
terconexiones entre dichos bloques 16gicos. Permiten configurar un circuito electréonico digital
de manera arbitraria después de que el chip de silicon ha sido creado, probado e instalado.
El circuito que es configurado en el FPGA es llamado diseno.

La arquitectura basica de un FPGA consiste en un arreglo de dos dimensiones de bloques
l6gicos y flip-flops, entradas-salidas, e interconexiones entre dichos bloques. Ademas de estos
elementos, dispositivos actuales cuentan con hardware dedicado a uno o varios microproce-
sadores embebidos. Existen tres tipos de tecnologia base con la que los FPGA se fabrican [4]:

Tecnologia basada en SRAM: las conexiones del FPGA se hacen usando transistores
de paso, de compuerta o multiplexores que son controlados por celdas SRAM. Esta
tecnologia permite configuracion rapida del circuito, su mayor desventaja es el tamano
del chip ya que requiere tecnologia RAM y una fuente externa no volatil para cargar
la configuracion del dispositivo, esto significa que:

Numero uno: la tecnologia RAM es fisicamente mas grande que otro tipo de tecnologias.

Numero dos: al ser volatil, la informacién almacenada depende de una fuente de energia
constante para mantenerse, por lo que es requerida una memoria no volatil para cargar
nuevamente la informacion en caso de ser requerido. Esto impacta directamente en el
tamano del chip. Pueden ser programados un niimero ilimitado de veces.

Tecnologia Antifuse: un elemento antifuse se mantiene en un estado de alta impedancia
hasta que es programado en un estado de baja impedancia. Esta tecnologia puede ser
usada una sola vez limitando la capacidad de reconfiguracién que presenta la tecnologia
SRAM. Es menos costosa que la tecnologia RAM.

Tecnologia EPROM/EEPROM: siendo del tipo no volatil, esto es que la informacién
contenida no se pierde si la fuente de energia es interrumpida, este método es el mismo
usado en memorias EPROM/EEPROM donde la configuracién es almacenada en el
dispositivo sin una memoria externa, por lo que la reprogramacion del circuito no es
posible.

Todos los dispositivos FPGA de Xilinx contienen los siguientes recursos basicos: bloques 16gi-
cos configurables (CLBs) que contienen 16gica combinacional y registros. Bloques de entrada
y salida (IOBs) que son la conexién entre el FPGA y el mundo exterior. Interconexiones pro-
gramables (PIs). Bloques RAM. Buffers de tres estados, de reloj global, multiplicadores etc.
En la Figura 3.3 de la pagina 69 se muestra un diagrama con los elementos que conforman
un FPGA de Xilinx.
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Figura 3.3: Distribuciéon de CLBs, IOBs, Pls, bloques RAM y multiplicadores en un FPGA
Virtex [4].

A continuacién se describen los diferentes bloques que conforman un FPGA Xilinx.

Bloque légico configurable (CLBs) El bloque bésico de construccién de dispositivos de
Xillinx se denomina Slice, los dispositivos Virtex y Spartan tienen dos slice en cada
CLB. Los CLB contienen tablas de busqueda (LUTSs) y elementos de almacenamiento.
Los generadores de funciones Xilinx son implementados usando LUTs de cuatro en-
tradas, ademas cada LUT puede ser programada como RAM sincrona de 16x1 bits. Dos
LUTs pueden ser combinadas con un slice para crear RAM sincrona de 16x2 o 32x1
bits, o RAM sincrona de 16x1 bits de puerto dual. Finalmente una LUT puede generar
un registro de corrimiento de 16 bits, ideal para captura de datos a alta velocidad. Los

elementos de almacenamiento en un slice puede ser configurado como flip- flops tipo
D [4].

Bloque de entrada salida (IOBs) Este bloque incluye entradas y salidas que soporta
una amplia variedad de estandares de senales. Los IOBs son programables y se pueden
categorizar de la siguiente manera: pista de entrada, en la que un buffer en el la pista
de entrada del IOB conecta la senales directamente a la logica interna o a través de un
flip-flop de entrada opcional. Pista de salida, que incluye un buffer de tres estados de
salida que guia la senal de salida por la pista, también puede ser guiada a través de un
flip-flop de tres estados de salida. Bloque bidireccional que puede ser una combinaciéon
de cualquiera de las configuraciones de entrada o salida.
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Bloque RAM Los FPGA de Xilinx incluyen varios bloques de memoria RAM, que son
organizadas en columnas a lo largo del dispositivo. El nimero de bloques va desde 8
hasta algunos cientos, dependiendo de la capacidad del dispositivo y familia. Dentro
de cada bloque RAM en el FPGA se encuentran tablas de bisqueda configurables con
las que se pueden implementar funciones légicas o usarse como bloques de memoria
RAM. También se usan para inicializar datos.

Recursos aritméticos en FPGAs Xilinx Los FPGA incluyen circuitos dedicados sumadores,
multiplicadores y contadores, por lo que estas operaciones se realizan de una manera
mas rapida que si se implementan usando LUTSs y ruteo normal solamente. Ademsds,
l6gica dedicada de acarreo provee capacidades de acarreo en operaciones aritméticas a
alta velocidad.

Lenguaje de descripciéon de Hardware (HDL, por sus siglas en inglés)

Es un lenguaje de computadora disenado especificamente dedicado para describir circuitos
electronicos. Puede describir operaciones, estructuras asi como estimulos de entrada para
verificar la operacion de un diseno. La sintaxis y semantica de los HDL incluye notaciones
explicitas para expresar tiempo y concurrencia, atributos del hardware [4]. Usando apropi-
adamente cualquier HDL y mediante programas denominados sintetizadores que determinan
las operaciones logicas del hardware y producen los archivos de configuracion interna del
FPGA (netlist) de hardware genérico, se puede implementar las conexiones internas de los
circuitos para lograr operaciones especificos. VHDL es, junto con Verilog, uno de los mas
importantes HDL. El proceso de implementacién de un circuito de aplicacion especifica en
un FPGA es complejo y va desde el diseno de este, pasando por la representacion, sintesis,
generacién de ruteo del circuito, configuracién del archivo de generacién para finalizar con
la implementacion del circuito. La Figura 3.4 en la pagina 71 presenta el diagrama de flujo
de generacién de una aplicacién usando FPGA. Dada la complejidad de este proceso sélo se
menciona de una manera breve en este trabajo, si se desea una profundizacién en el estudio
de diseno de circuitos usando dispositivos FPGA y ASIC se sugiere revisar las siguientes
fuentes [4, 16, 54-60].
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3.1.4. Ventajas y desventajas de la Tecnologia FPGA

Las principales ventajas que presenta la tecnologia FPGA radican en su capacidad de con-
figuracion y reconfiguracion. Dada la gran flexibilidad que tiene para la implementacion de
disenos logicos ésta tecnologia puede ser aprovechada para realizar procesos paralelos, con-
tando con ntucleos que realicen tareas similares o completamente distintas se puede alcanzar
una gran capacidad de procesamiento.

De igual forma si se requiere estas arquitecturas pueden ser modificadas para adaptarlas en
base a los requerimientos que presente la aplicacion en que se trabaja. Algunas desventajas
de la tecnologia FPGA en comparaciéon con otras como los microcontroladores es que su
costo es mayor. Ademaés de que la sincronizacién de los procesos corre a cargo del disenador,
por lo que la implementacién de una aplicacién usando esta tecnologia puede resultar en un
mayor grado de complejidad que la que tendria usando microcontroladores.

Otra importante desventaja de dispositivos FPGA comerciales (COTS) en aplicaciones es-
paciales es debido a su alta integracion electrénica, esto los hace muy sensibles a los efectos
que produce la radiacion debido al ambiente para el cual se pretenden trabajar. Sin embargo,
dadas las capacidades de reconfiguracion y flexibilidad de adoptar arquitecturas paralelas,
son ideales para la aplicacién de técnicas de tolerancia a fallas pudiendo asi cumplir con los
requerimientos de confiabilidad.

3.1.5. Determinacion de la mejor solucion

El uso de dispositivos FPGA de tipo COTS es una opcién atractiva para el disenio de platafor-
mas satelitales micro en las que los presupuestos no son tan grandes como en aplicaciones de
comunicaciones en 6rbitas GEO y MEQO cuyos satélites tienen costos de cientos de millones
de délares. De igual forma, se describieron algunas caracteristicas de la tecnologia FPGA co-
mo la capacidad de reconfiguracion y alta capacidad de procesamiento en paralelo que hacen
a la tecnologia FPGA mas atractiva para el desarrollo de este trabajo, dichas caracteristicas
convierten al FPGA en un dispositivo ideal para la aplicacion de técnicas de tolerancia a
fallas. Por todo esto los dispositivos FPGA COTS son una tecnologia con gran potencial
para dar solucion a aplicaciones de tipo espacial.

Todo el procesamiento de la informacién se puede realizar en dos formatos numéricos que
tienen diferentes propiedades, dichos formatos son el punto fijo y el punto flotante. Elegir el
formato adecuado determina la precision y eficiencia con que se desarrolla la tarea, siendo
el punto fijo el que menor precision ofrece y la mayor eficiencia, no asi el punto flotante que
requiere una mayor cantidad de procesamiento pero ofrece una precisiéon muy superior al
punto fijo.
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La implementacion de aplicaciones usando niimeros en formato de punto flotante es muy
cémoda para disenadores de software ya que simplifica el proceso de programacion, no
asi para los disenadores de hardware dado que la implementacion de procesamiento de in-
formacion usando formato de punto flotante requiere casi 3 veces el hardware que requeriria
un formato de punto fijo. Sin embargo la ventaja es la precisiéon que siempre se mantiene
constante con un gran rango dindmico, donde el formato de punto fijo pierde precision.

En comparacion con una implementacion basada en software, una precision numérica mayor
es un problema més grande para FPGAs y ASICs [60]. En un diseno en FPGA para im-
plementar aritmética de punto flotante se utilizan recursos de la légica programable, pero
dichas implementaciones consumen &area considerable y tienen a requerir hasta 20 etapas de
pipeline antes de tener rendimiento aceptable por lo que son convenientes sélo para ciertas
aplicaciones de calculo numérico cientifico intensivo [61].

La primera aproximacién en la propuesta de diseno del sistema fue la implementacién discre-
ta de la légica para el manejo de aritmética de punto flotante, esta propuesta fue descartada
debido a la complejidad que requeria esta tarea. Dadas las caracteristicas de la aplicacién
y del algoritmos en cuanto a nimero de operaciones, tipo de operaciones -en su mayoria
vectorial y matricial-, requerimientos de precisién numérica y el uso de tecnologia, la imple-
mentacién usando unicamente légica combinacional y secuencial resulté en un diseno muy
grande, complejo e ineficiente.

La siguiente aproximacion fue el uso de paquetes incluidos en el Estandar VHDL IEEE
2008, en dichos paquetes, se incluyen librerias para el manejo de aritmética de punto fijo y
flotante [62].

Desafortunadamente Xilinx ISE atin no cuenta con el estandar 2008 de VHDL, por lo que
se buscaron alternativas de software para poder sintetizar (genera los circuitos fisicamente
dentro de la estructura del FPGA que realicen las operaciones requeridas) el diseno. La
alternativa més adecuada pareci6 ser Active-HDL, un software de diseno, simulacién y veri-
ficacion de sistemas basados en FPGA. Active-HDL es propiedad y es desarrollado por Aldec,
empresa dedicada al disenio de sistemas ASICs y FPGA.

Active-HDL esta mas desarrollado como software que Xilinx ISE en cuanto a simulacion, es
por eso que ya incluye el estandar 2008 de VHDL dentro de sus librerias, sin embargo, se
encuentra atras de Xilinx ISE en cuanto a las herramientas de sintesis de diseno, por lo que
aunque se puede simular practicamente cualquier disenio usando las librerias de manejo de
punto flotante y fijo la sintesis atin no es garantizada.

73



3.1.6. Soft Processor

La opcion adecuada considerando estas restricciones y requerimientos resulto en el uso de un
microprocesador embebido en el FPGA. Estos dispositivos embebidos se denominan proce-
sadores suaves (soft processors). Usando este dispositivo embebido se puede logran un buen
rendimiento en el desempeno del algoritmo, con la precisién requerida, al usar un Soft Pro-
cessor se tienen las ventajas de ambas soluciones de sistemas embebidos. Por una parte se
tiene una implementacién relativamente mas sencilla usando herramientas de programacion
y de ser necesario se tendria logica para implementar algin diseno especifico necesario.

La plataforma basada en un microprocesador embebido es completamente configurable en
base a las necesidades de diseno, puede ser reconfigurado y expandido con periféricos externos
para generar comunicacién y procesamiento de informacién de sensores, actuadores y otros
subsistemas de manera paralela. En caso de ser requerido se pueden implementar algoritmos
Cordic, transformadas de Fourier u operadores especiales en hardware para acelerar el célculo
liberando capacidad de procesamiento en el Soft Processor.

Hoy en dia dispositivos FPGA de gran capacidad pueden implementar procesadores suaves
ocupando unicamente 1% de sus recursos excediendo los 200 DMIPS de rendimiento. To-
dos los fabricantes de dispositivos FPGA basados en tecnologia RAM proveen procesadores
suaves optimizados para sus arquitecturas. Altera tiene el Nios II, Xilinx Microblaze, Lattice
el Mico32, y todos siguen arquitectura RISC. Existen otros procesadores embebidos en el
mercado que pueden ser implementados en dispositivos FPGA de practicamente cualquier
fabricante tales como PowerPC ! y ARM, algunos de estos no son propiamente procesadores
suaves, ya que estan implementados en hardware dedicado dentro del FPGA [59], esto sig-
nifica que aunque son procesadores embebidos dentro del chip de un FPGA, no son descritos
e implementados utilizando los recursos l6gicos y de memoria del FPGA, estos procesadores,
como el PowerPC, tienen hardware dedicado dentro del FPGA por lo que no son config-
urables como por ejemplo el Microblaze que se implementa usando los recursos logicos y de
memoria del FPGA.

Como se menciona en Ratter [19] y [24] los dispositivos FPGA llevan anos siendo usados en
aplicaciones espaciales. En especial el Virtex-II Pro se ha usado no sélo por misiones guber-
namentales, también se ha empleado como nicleo de procesamiento en misiones académicas
en satélites pequenos como se describe en Huber et al. [63] y Quinn et al. [21]. Ademads de las
misiones en las que se ha usado el Virtex-II Pro de Xilinx integra hardware dedicado a dos
procesadores embebidos PowerPC y la posibilidad de usar el Soft Processor Microblaze, que
esta optimizado para la arquitectura de estos FPGA. Se decidié usar este dispositivo para
la implementacién del algoritmo y como base para un futuro desarrollo del ADCS y otros
subsistemas.

Es importante mencionar que el dispositivo Virtex-1I Pro es considerado como maduro por
Xilinx, esto quiere decir que dispositivos como Virtex 5 y Virtex 6, por mencionar dos
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familias, superan en capacidad de recursos por mucho a Virtex-I1 Pro, sin embargo dada las
necesidades de confiabilidad en aplicaciones espaciales los dispositivos probados suelen ser
mejor opcién para la implementacién de soluciones.

Algunos otros procesadores suaves son: TSK3000A y TSK51/52 de Altium, OpenSPARC de
SUN, Cortex-M1 de ARM, LEON3 y LEON4 de Aeroflex Gaisler, OpenRISC de OpenCores,
y ARC de ARC Internation y Synopsys.

3.1.6.1. PowerPC

El PowerPC 400 es un microprocesador de 32 bits con arquitectura RISC propiedad de IBM.
Puede trabajar hasta 667 MHz y generar 1334 DMIPS como minimo de rendimiento.

El PowerPC 405 es una implementacién de 32 bits de la arquitectura de ambiente embebido
PowerPC que se deriva de la arquitectura PowerPC 400. La arquitectura PowerPC provee
un modelo de software que garantiza la compatibilidad de implementacién de la familia
de microprocesadores PowerPC. Esta arquitectura esta optimizada para su implementacién
como procesador embebido. Soporte para aritmética de punto flotante puede ser incorporado
por hardware o software.

El PowerPC cuenta con 32 registros de 32 bits de propdsito general (GPR), 32 registros de 32
bits de propésito especial (SPR) que proveen acceso adicional a recursos del procesador, como
registro del contador, recursos para depuracion, temporizadores, registros de interrupcion,
entre otros. La mayoria de estos registros pueden ser usados tnicamente por software con
privilegios. Cuenta también con un registro de 32 bits de estado de maquina (MSR) que
controla la operacién del procesador [6].

La organizacion del hardware del PowerPC se divide de la siguiente manera:

% Unidad de procesamiento central con un pipeline de 5 etapas que consiste en busqueda,
decodificacion, ejecuciéon, respuesta, y etapas cargado de respuestas. Cuenta ademas
con una unidad aritmética logica (ALU) y una unidad de acumulacién y multiplicacién

(MAC).

% Unidad de manejo de memoria (MMU) que soporta varios tamafios de paginado de 1
KB, 4 Kb, 16 KB, 256 KB, 1 MB, 4 MB y 16 MB. Cuenta ademés con varios atributos
de proteccién de almacenamiento y opciones de control de acceso.

?

Unidades separadas de cache de instrucciones y cache de datos.

f

Soporte para depuracién, incluyendo una interfaz JTAG.

f

Tres temporizadores programables.
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La Figura 3.5 en la pagina 76 muestra la organizacién del hardware de PowerPC.

PLB Master Instruction
Read Interface OCM

T !

MMU CPU
|-Cache : |-Cache | Fetch :
Array . Controller Instruction and . 3-Element
Semmmmmteeeooe Shadow-TLB Decode ! Fetch Queue Timers
Instruction-Cache (4-Entry) Logic i
Unit .
. Timers
Cache Units Lg[‘“["%dn;';bf’ and
Debug
Data-Cache E ‘o Unit
Unit Data xecute Uni
Ll LT Shadow-TLB J———1 . '{f}gfg
D-Cache | D-Cache (8-Entry) 32x32 | |
Array  Controller Gép{ ! ALU ! MAC
L
PLB Master PLB Master Data External-Interrupt Instruction
Read Interface Write Interface OoCM Controller Interface JTAG Trace

Figura 3.5: Organizacion del hardware de PowerPC [6].

3.1.6.2. Xilinx Microblaze

Microblaze es un ntcleo procesador suave RISC de 32 bits disenado y optimizado para ser
usado en familias de FPGA Xilinx [7].

El Microblaze es altamente configurable, permitiendo seleccionar capacidades especificas
para cada aplicacion. Por otro lado sus caracteristicas fijas son: 32 registros de 32 bits de
proposito general, instrucciones de 32 bits de palabra con tres y dos modos de operacion, bus
de direccionamiento de 32 bits. Ademas, se pueden habilitar funcionalidades adicionales, tales
como una Unidad de Procesamiento de Punto Flotante (FPU), optimizacién de drea en la que
se implementa un pipeline de 3 etapas (Fetch, Decode, Execute) disminuyendo la capacidad
de procesamiento y liberando recursos del FPGA para légica, u optimizacion para aumentar
capacidad de procesamiento implementando un pipeline de 5 etapas (Fetch, Decode, Execute,
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Access Memory, Writeback) a un costo de aumento de area en el FPGA, multiplicador
por hardware de 64 bits, conversiéon de aritmética de punto flotante e instrucciones de raiz
cuadrada, Unidad de Manejo de Memoria (MMU) para poder ejecutar sistemas operativos
en tiempo real, unidad de corrimiento por hardware, division por hardware, instrucciones
de comparacién de patrones, entre otras [7]. En la Figura 3.6 de la pdgina 77 se muestra
el diagrama describiendo las capacidades fijas y opcionales de Microblaze. La capacidad de
memoria y velocidad de reloj dependen del dispositivo en el que es implementado, teniendo
hasta 256 KB disponibles para instrucciones y datos compartidos, con un reloj @ 100MHz
en el dispositivo Virtex-II Pro.

Adicionalmente el Microblaze incorpora caracteristicas de tolerancia a fallas opcionales.
Provee deteccion de errores para los bloques RAM internos, deteccién y correccion de errores
(ECC) en bloques LMB RAM. Cuando las caracteristicas de tolerancia a fallas son habil-
itadas, todos los errores suaves en bloques de memoria RAM son detectados y corregidos,
lo que disminuye significativamente la intensidad de fala. Debido a los requerimientos de
precision que presenta el algoritmo el uso de aritmética de punto flotante es necesario. Las
operaciones con aritmética de punto flotante son intensivamente demandantes para proce-
sadores de proposito general por lo que es necesario el uso de una unidad de punto flotante
que mejore la capacidad de procesamiento del Microblaze.

Instruction-side Data-side
bus interface bus interface
Memory Management Unit (MMU)
M_AXI_IC A [me Je— UB s oms |[ ] M_AXI_DC
M_ACE_IC M_ACE_DC
— (W) - -
: 1t i i 2
IXCL_M < 8 < & :> DXCL_M
_— =) \ &
@ Program v ALU @
IXCL_S \::> Counter ya <::| DXCL_S
Special N Shift
Purpose .
@ Regipsters L] | Barrel Shift /\,@b
Branch 4 Multiplier
Target 7 <o >
Cache Divider
—' N < _DLMB >
Bus ] FPU Bus
-]!EE’ IF —N InthrL%ction {} {} ¥ m?EAi()l(SIS
- —/ uffer ::> —
Instruction S0_AXIS..
Decode <:: S15_AXIS
N Register File MFSL 0..15 or
-] 32X32b DWFSL0..15
J SFSL 0..15 or
Optional MicroBlaze feature DRESL 0..15

Figura 3.6: Diagrama de bloques de Soft Processor Microblaze [7].
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La unidad de procesamiento de punto flotante (FPU) de Microblaze estd basada en el
estdndar 754 de la IEEE (Institute of Electrical and Electronics Engineers):

3 Usa el formato IEEE 754 de precisiéon simple, incluyendo definicién de infinito, no
nimero (NaN) y cero.

% Suporta instrucciones de suma, resta, multiplicacion, divisién, comparacion, conversion
y raiz cuadrada.

% Implementa redondeo al modo mas cercano.

Un nimero en formato simple de punto flotante IEEE 754 estd compuesto por los siguientes
tres elementos:

93~ Un bit de signo.
% Exponente de 8 bits.

3 Fraccion de 32 bits, también conocida como mantisa o significante.

Esta FPU incluye las siguientes operaciones aritméticas: adicion, sustraccion, multiplicacién,
division, raiz cuadrada. También incorpora operaciones de comparacion y conversion: menor
qué, igual a, menor o igual, mayor que, no igual, mayor o igual, conversion de entero signado
a flotante, y de flotante a entero signado.

La FPU usa excepciones por hardware, cuando son habilitadas, excepciones son activadas
para todas las condiciones estandar de IEEE: subdesbordamiento, desbordamiento, division
por cero, y operaciones ilegales. Operaciones de punto flotante de doble precisién son emu-
ladas por software.

Determinacion y seleccién de solucion

Microblaze es la opcién ideal para la implementacion del algoritmo ADCS por las carac-
teristicas de cantidad de memoria, flexibilidad de configuracion, rendimiento, unidad de
punto flotante (FPU), caracteristicas de tolerancia a fallas, cantidad de nicleos dedicados
para el control de interfaces de comunicacién, controladores de memoria, dispositivos de
entrada y salida de propdsito general, y capacidad de implementacion de disenos discretos.

Inicialmente debido a los requerimientos de aritmética y precisiéon que el sistema presenta
se planteé una solucién basada en Hardware con la utilizacion del estandar IEEE 2003 para
VHDL como HDL y usando el software Xilinx ISE. Esta primera aproximacion a la solucion
resulto en alta complejidad, con un gran tiempo de desarrollo, simulacion y depuracién por lo
que fue desechada. Bajo estas condiciones el circuito era sintetizable usando las herramientas
de Xilinx.
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La segunda propuesta de solucién también estaba basada en Hardware utilizando VHDL
como HDL, con la diferencia que se utilizaria el estandar IEEE 2008 para VHDL. Este
estandar, a diferencia del 2003, incluye la capacidad de manejo de aritmética de punto flotante
(FPA, por sus siglas en inglés) lo cual solucionaba el problema de alta complejidad de disenar
logica para aritmética de punto flotante desde cero reduciendo el tiempo de implementacién.
Mediante el software Active-HDL que incluye el estandar 2008 para VHDL se describieron
algunas operaciones matriciales requeridas por el sistema, sin embargo aunque Active-HDL
cuenta con herramientas de simulacion para el estandar 20008 no cuenta con las herramientas
de sintesis de circuitos, por lo que no fue posible implementar esta propuesta de solucién.

Finalmente se opté por realizar una soluciéon basada en software mediante la utilizacién de
un procesador embebido en el FPGA y lenguaje C++ para la programacion del algoritmo.
Bajo estas condiciones el circuito fue sintetizable usando Xilinx ISE cumpliendo con los
requerimientos de precision, ademas se tiene la capacidad de combinar disenos discretos en
hardware con soluciones basadas en software.

En la Figura 3.7 de la pagina 80 se muestran las diferentes aproximaciones a la solucién que
se propusieron y cuales fueron los factores que determinaron su aplicacién o rechazo.
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Requerimientos

Aproximaciones a solucion

Uso de Active-HDL para descripcién del circuito.
Active-HDL incluye VHDL IEEE 2008
Xilinx ISE no cuenta con VHDL |IEEE 2008
Herramientas de sintesis de circuitos no disponible

Alta complejidad de realizacion.
Mucho tiempo de disefio, simulacién y depuracion.
Légica sintetizable a circuito electrénico usando

Xilnix ISE.

Solucién no 6ptima.

Solucién no éptima.

Circuito sintetizable usando Xilinx ISE.
Cumple requerimientos de presicion.

Opcioén de incluir disefios en hardware usando HDL.

Figura 3.7: Diagrama de flujo de las aproximaciones y determinacién de la solucién éptima.

80



3.1.7. Programa Universitario Xilinx Virtex-II1 Pro XC2VP30

Xilinx ofrece un sistema de desarrollo poderoso, versatil y de bajo costo para todos los niveles
de programas educativos de ingenieria. El Programa Universitario Xilinx (XUP) Virtex-II
Pro ? (XUPV2P) méas que una tarjeta de desarrollo es todo un sistema de desarrollo basado
en el FPGA Virtex-1I Pro, que puede ser usado desde cursos introductorios de ingenieria
hasta proyectos avanzados de investigacién. Se compone del Virtex-1I Pro integrado a una
coleccion de componentes y periféricos que pueden ser usados para crear complejos sistemas
y demostrar la capacidad del Virtex-1I Pro [§].

El XUP Virtex-II Pro cuenta con las siguientes caracteristicas:

% FPGA Virtex-II Pro con 30,816 celdas logicas, 136 multiplicadores de 18 bits, 2,448
Kb de bloques RAM

9 Dos nicleos PowerPC @ 300 MHz.
Hasta 2 GB de memoria DDR SDRAM

?

f

Sistema controlador ACE y conector tipo Type II CompactFlash para configuracion
del FPGA y almacenamiento de datos

Puerto serial RS-232 DB9

Dos puertos seriales PS-2

Tres puertos seriales ATA, dos puertos Host y uno objetivo
100 MHz de sistema de reloj, 75 MHz de reloj SATA

Audio CODEC AC-97con amplificador de audio y salida para audifono o altavoz

A A

Dispositivo Ethernet 10/100 PHY

En la Figura 3.8 de la pagina 82 se muestra un diagrama de bloques del XUP Virtex-II
Pro, al centro se encuentra el FPGA las conexiones con los diferentes médulos de control,

comunicacion, de tiempo y fuente de potencia. La Figura 3.9 de la pagina 83 muestra una
foto del XUP Virtex-II Pro (XUPV2P).

Informacion especifica de todas las caracteristicas del FPGA Virtex-1I Pro se pueden encon-
trar en [64].

ZVirtex®-11 Pro
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External Power -

Internal Power Supplies

4.5-5.5V 3.3V v
—_— -
2.5V
1.5V

_|Virtex-Il Pro

| CPU Debug Port !-

FPGA

| 100 MHz System Clock

| 75 MHz SATA Clock

| User Clocks (2)

| Platform Flash Configurations (2) I—-
| Compact Flash Configurations (8) I_.

| USB2 High Speed Configuration I_.

AC97 Audio CODEC & Stereo Amp

XSGA Video Output

User LEDs (4)

User Switches (4)

User Push-button Switches (5)

10/100 Ethernet PHY

RS-232 & PS/2 Ports (2)

Serial ATA Ports (3)

Multi-Gigabit Transceiver Port

2 GB DDR SDRAM DIMM Module

5V Tolerant Expansion Headers

IRNNSNENANNE

High Speed Expansion Port

Figura 3.8: Diagrama de bloques de XUP Virtex®)-1I Pro [8].
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Figura 3.9: Fotografia de XUP Virtex®)-1I Pro.
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3.2. Configuracion de Arquitectura

La configuracién de la arquitectura se hizo usando el software Xilinx Plataform Studio (XPS)
version 10.0.03 que cuenta con soporte para XUP Virtex-II Pro en su version para sistema
operativo Windows de 32 bits. Disponible también en versiones de 64 bits para plataforma
Linux y Windows.

3.2.1. Configuracién de Arquitectura para la implementacion del
Algoritmo de Determinacion de Posicion Y Control

Como se ha mencionado, se hizo uso de Microblaze dada la flexibilidad que presenta, se
configuré para brindar el mayor desempeno posible debido a la gran cantidad de operaciones
con aritmética de punto flotante requeridas, ademas se incluyé en la configuracién capacidad
de comunicacion serial via RS232 para poder hacer una comparacion entre los resultados de
la implementacién hecha en XUPV2P y una simulacién en Matlab. Ningtin otro puerto o
entrada de propdsito general fue utilizado.

Se debe conseguir el archivo comprimido de configuracion EDK-XUP-V2ProPack.zip, de la
direccion http://www.digilentinc.com/Data/Products/ XUPV2P /EDK-XUP-V2ProPack.zip,
el cual incluye los archivos de Descripcién de Tarjeta Xilinx (XBD), que define el contenido
de una tarjeta de desarrollo particular y como interactiia con el FPGA de la tarjeta, en este
caso las configuraciones para Microblaze y PowerPC) y su interacciéon con todos los puertos
de la tarjeta XUPV2P. El archivo XBD tiene las siguientes caracteristicas [7]:

% Bloques que definen las interfaces del FPGA soportadas por la tarjeta.
% Cada bloque tiene una lista de atributos, parametros y puertos.
% Informacién de conectividad entre diferentes puertos y moédulos.

% Informacién de archivos UCF para configuracién de cada pin del FPGA.

Los archivos UCF son archivos ASCII que especifican las restricciones en el diseno. Las re-
stricciones afectan como el disenio 16gico es implementado en el dispositivo FPGA. Estos
archivos de configuracién son disenados especificamente por el fabricante de la tarjeta de
desarrollo, en este caso Xilinx. Se pueden disenar tarjetas propias con los puertos que se re-
quieran para disenos especificos, en tal caso se tendrian que generar archivos de configuracién
UCF y XBD propios.

No se hara un paso a paso de la configuracion de Microblaze, sélo se mencionaran los puntos
mas importantes.
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Una vez teniendo los archivos UCF y XBD se crea un nuevo proyecto en XPS. Se selec-
ciona el dispositivo XUPV2P y Microblaze como nicleo. Se seleccionaron 64 KB de memoria
compartida para instrucciones y datos, y habilité la unidad de punto flotante (FPU). Se
seleccionaron 100 MHz de frecuencia de reloj. También se selecciond el periférico XPS UAR-
LITE con un baudaje de 115200 bits por segundo, 8 bits de datos sin paridad. El mapa de
memoria es generado automaticamente por XPS, teniendo los resultados que se muestran en
la Figura 3.10 contenida en la pagina 86.

Se incluy6 una FPU, multiplicador de enteros de 32 bits y habilité un pipeline de 5 etapas
que incrementa el tamano del disefio en el FPGA pero maximiza su rendimiento. Una vez
seleccionados los elementos es necesario incluir las librerias necesarias para que los puertos
interactiien con el Microblaze de manera transparente para el disenador.

La Figura 3.11 de la pagina 87 muestra un diagrama de bloques donde se detallan el tipo
de nucleos, interfaces y buses configurados. Se pueden observar el bus local de memoria de
datos (dlmb, LMB), que es un bus local de conexién rapida para conectar los puertos I y
D de Microblaze a los periféricos y bloques RAM (BRAM). El bus local de memoria de
instrucciones (ilmb, LMB) es un bus local de répida conexién para conectar los periféricos
y BRAM a Microblaze. El bus local de procesador (mb_plb, PLB) que es un bus local que
incluye unidad de control de bus, temporizador watchdog, y unidades separadas de direc-
cionamiento, escritura, y lectura de datos. Bloques RAM incluyendo dimb_cntlr e ilmb_cntlr,
(Im_bram, BRAM) son mddulos de memoria configurable que se conectan a una variedad
de controladores de interfaz BRAM. RS232_Uart_1 es un médulo genérico UART para bus
PLB46. Proc_sys_reset_0 es un médulo de manejo de restablecimiento. Clock_generator_0 es
el modulo generador de reloj para el sistema del procesador. Finalmente se puede observar
el moédulo microblaze_0 que es el procesador de 32 bits Microblaze.
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Processor: microblaze_0
System clock frequency: 100.00 MHz
Cn Chip Memary : 64 KB

The address maps below have been automatically assigned. You can modify them using the

editing features of XFP5.

PLE Bus : PLE V46 Inst. name: mb_plb Altached Components:

Core Mame Instance Mame Base Addr High Addr
xps_uartlite R5232_Uart_1 (e B4000000 (e B400FFFF

LME Bus - LMB_V10 Inst_ name: ilmb Ahttached Components:
Core HName Instance Mame Base Addr High Addr
Imb_bram_if_crtlr iimb_critir LALEEEEEL] (cDDDOFFFF

LME Bus - LMB V10 Inst. name: dimb Abtached Components:
Core Mame Instance Mame Base Addr High Addr
Imb_bram_if_cntlr dimb_cntlr (o DOOD0000 (e DODOFFFF

Figura 3.10: Mapa de memoria de configuracion, velocidad de reloj y cantidad de memoria
de la implementacion.

86



Imb_bram_if cretir Imb_bram_if crtir
ok ' cnfdr

PROCESSOR

mb_plb 5LAVES OF mb_plb IP IP

proc_sys_ rosof clock_goaroralfor

- proc_sys resef O ciock generator
k= B
= warfife
R3ZT Uart 1
A

Figura 3.11: Diagrama de bloques de la Implementacién de Microblaze.
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3.2.2. Resumen de implementacién de arquitectura en XC2VP30
FPGA Virtex-1I Pro

Bajo las configuraciones mencionadas en el punto 3.2.1., los resultados en la implementacién
de Microblaze en el FPGA XC2VP30 son los siguientes:

Tipo de recurso Utilizado # Disponible # Porcentaje %
Slices 2524 13696 18

Slices Flip Flops 2532 27392 9

LUTSs de 4 entradas | 3877 27392 14

10s 11 N/A N/A

Bonded IOs 11 556 1

GCLKs 1 16 6

DCMs 1 8 12
MULT18x18s 8 136 5

BRAMS 32 136 23

Tabla 3.1: Uso de recursos del FPGA XC2VP30 después de implementacién.

Como se puede ver en la Tabla 3.1 el dispositivo utilizé aproximadamente el 11 % del total
de sus recursos disponibles para implementacion de 16gica, sin mencionar que los dos nticleos
PowerPC no fueron empleados. Dada la capacidad que tiene este dispositivo es posible hac-
er un arreglo de varios nicleos de procesamiento que pueden ejecutar tareas de manera
simultdnea, el limite es fijado por la capacidad del dispositivo.

Informacion de los limites de frecuencia de reloj de los diferentes médulos que conforman al
sistema se muestran en la Tabla 3.2. Se observa que el valor critico de frecuencia se presenta
en el moédulo microblaze_0, por lo que esta es la frecuencia maxima a la que el sistema
puede trabajar bajo las condiciones de configuracién seleccionadas. Esta méxima frecuencia
depende de las condiciones fisicas del dispositivo y la configuracién seleccionada para el
modulo. Con las herramientas de software adecuadas se puede hacer una optimizacion de
las trayectorias internas de los circuitos teniendo asi la posibilidad de mejorar la frecuencia
maxima de operacion.

88



Médulo Puerto CLK Frecuencia
Maiéxima [MHz]
microblaze_0 DCACHE_FSL_OUT_CLK 146.278
RS232 Uart_1 SPLB_Clk 219.298
mb_plb PLB_Clk 277.350
proc_sys_reset_0 Slowest_sync_clk 278.746
Ilmb LMB_Clk 341.530
dlmb LMB_Clk 341.530
clock_generator_0 CLKIN 341.530

Tabla 3.2: Limite critico de Frecuencia para los modulos del sistema implementado.

3.3. Implementacién del algoritmo de Determinacién
de Posiciéon Y Control

Una vez configurada la plataforma se debe implementar el algoritmo. El proceso completo
de implementacién del algoritmo consistio en tres etapas: la primera etapa fue la generacién
de una simulacién mediante la implementacién del algoritmo usando un lenguaje numérico
computacional. Se hizo uso de Matlab por la capacidad que tiene de manejar matrices,
generar graficas, por la cantidad de funciones de control que contiene y ademaés porque ya
se tenfa experiencia en su uso lo cual redujo el tiempo de desarrollo de la simulacién. Como
segunda etapa, se hizo una conversion de las funciones en lenguaje Matlab que conformaban la
simulacion a C++ estandar para comparar su resultado. Finalmente, las funciones realizadas
en C++ estandar se ajustaron a C++ empleado para programar Microblaze.

Cabe mencionar que la simulaciéon pudo haber sido hecha usando otro lenguaje de progra-
macién como Python, Octave, Fortran, C+4 o Simulink.

3.3.1. Simulacién numérica del algoritmo de Determinacién de
Posicion Y Control

La simulacién se realizo usando Matlab 2013a en su version para plataforma Linux de 64
bits. La distribuciéon de GNU/Linux utilizada fue Debian.

La simulaciéon tiene como objetivo evaluar el modelo matematico del satélite y llevar su
posicién desde los valores iniciales (¢ = ¢o,0 = 6y,10 = 1b) hasta hasta una posicién
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(¢ = 0,0 = 0,9 = 0) donde se encuentra estabilizado. Se seleccionaron tercias de val-
ores iniciales para comparar datos entre la simulaciéon e implementacién que cubrieran un
rango de valores representativos y tratando de que sean diferentes para evaluar la simulacion
e implementacion.

Los valores de tercias seleccionados son los siguientes:

% ¢ =—45.125, 0 =—45.987, 1) = 48.978
© ¢ =12.825, 6=15987, 1 =—8.197
© ¢=799, H=-5987, ¢ =6.197

& ¢=25 0=25 =25

Como se ha descrito, el algoritmo a implementar se divide en los siguientes bloques o fun-
ciones: dindmica, cinematica, modelo de medio ambiente, calculo de ganancia mediante LQR.
Aunque Matlab es un ambiente para manipulacion de matrices y vectores, que incorpora de
manera transparente para el usuario operaciones de este tipo y dado que el algoritmo re-
quiere el uso de este tipo de operaciones decidi realizar todas las funciones que conforman
cada bloque del algoritmo de manera discreta, esto es, programar funciones para multipli-
cacion de matrices, vectores, inversiéon de matrices, producto punto, producto cruz, etc., con
el fin hacer més parecida la ejecucién de la simulacién en Matlab con la implementacion
hecha en C++.

Las funciones principales son: dynamics, kinematics, environmentmodel y lqrcontrol. Ademas
hay una funcion para convertir angulos de Euler a cuaterniones y cuaterniones a angulos de
Euler. En la Figura 3.12 de la pagina 92 se muestra un diagrama de flujo de la simulacién y
la interaccion de las diferentes funciones.

Dynamics: evaliia los vectores velocidad angular (w_b_ibsy1) y aceleraciéon angular (w_b_ib_dotsy)
del satélite en el marco del satélite respecto al marco inercial. Sus argumentos son el
torque (taugxi), la matriz de Inercia (Imatrizsys), la matriz inversa de la matriz de
inercia y la velocidad angular en el mismo marco de referencia (w_b_ibsx;). Hace uso
de las siguientes funciones: VecCross, MatrizMul, InverseMatriz.

Kinematics: evalia los valores actuales de los vectores de cuaterniones (g4x1) y su derivada
(q-dot_4x1), la matriz de rotacién del marco satelital al orbital (r_b_o3x1), y la velocidad
angular del marco satelital al orbital satelital (w_b_obsy1). Sus argumentos son la ve-
locidad angular del satélite en el marco satelital respecto al marco inercial (w_-b_ibsy 1),
el vector de cuaterniones (g4x1) y la velocidad angular inicial (w_0). Hace uso de las
siguientes funciones: RotationMatrix, skewsymmetric, MatrizMul.

Environmentmodel: evalia los valores de campo magnético en el marco satelital (b_bsy1)
y orbital (b_osy1), asi como el torque gravitacional (fau_gsx1). Sus argumentos son la
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matriz de rotacién en el marco satelital respecto al orbital (r_b_osx1), velocidad angular
inicial (w_0), matriz de inercia (Imatrizsy;) y altitud del satélite. Hace uso de las
siguientes funciones: slat, slon, igrf11magm, VecCross. La funcion igrfl Imagm es parte
del Aerospace Toolbor de Matlab, y calcula el valor de campo magnético de la Tierra
usando un modelo de grado 11 del Campo de Referencia Geomagnético Internacional
(IGRF). Es vélido para una altura de entre 1 km y 600 km.

lgrcontrol: evalia la ganancia 6ptima (kgainsyg) y torque de control (mgy1) mediante el
uso de un controlador LQR. Sus argumentos son el vector de estados (xvectoriyg), €l
campo magnético (r_b_osx1), la velocidad angular inicial (w_0), y el vector de inercia del
satélite. Hace uso de la funcion lgr, incluida en el Control System Toolbox de Matlab,
dicha funcién evalia la ganancia 6ptima de un sistema lineal mediante la minimizacién
de una funcién cuadratica de costo.

Euler2quat: evaltia los cuaterniones unitarios a partir de los angulos de Euler.

Quat2eul: evalia los valores de angulos de Euler a partir de los cuaterniones unitarios.

Después de la Figura 3.12, comenzando en la pagina 93 y hasta la pagina 100, se muestran las
graficas de los resultados obtenidos para los diferentes valores de angulos de Euler iniciales,
donde Muestras [n] representa el nimero de puntos en la simulacién.
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Figura 3.12: Diagrama de flujo de la simulacién en Matlab.
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Figura 3.13: Gréfica de angulos de Euler para valores iniciales ¢ = —45.125, § = —45.987,
1 = 48.978 generada por Matlab.
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Figura 3.14: Gréfica de angulos de Euler para valores iniciales ¢ = —45.125, § = —45.987,
1 = 48.978 generada por Matlab, por separado.
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Figura 3.15: Gréfica de angulos de Euler para valores iniciales de ¢ = —45.125, § = —45.987,
1 = 48.978 generada por Matlab, zoom a los tltimos 500 puntos de simulacion.
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Figura 3.16: Grafica de angulos de Euler para valores iniciales ¢ = 12.825, # = 15.987,
1 = —8.197 generada por Matlab.
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Figura 3.17: Grafica de angulos de Euler para valores iniciales ¢ = 12.825, § = 15.987,
1 = —8.197 generada por Matlab, por separado.
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Figura 3.18: Gréfica de dngulos de Euler para valores iniciales de ¢ = 12.825, § = 15.987,
1 = —8.197 generada por Matlab, zoom a los tltimos 500 puntos de simulacion.
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Figura 3.19: Gréfica de angulos de Euler para valores iniciales ¢ = 7.99, § = —5.987, ¢y =
6.197 generada por Matlab.
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Figura 3.20: Gréfica de angulos de Euler para valores iniciales ¢ = 7.99, § = —5.987, ¢ =
6.197 generada por Matlab, por separado.
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Figura 3.21: Grafica de angulos de Euler para valores iniciales de ¢ = 7.99, § = —5.987,
1 = 6.197 generada por Matlab, zoom a los tltimos 500 puntos de simulacién.
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Figura 3.22: Grafica de angulos de Euler para valores iniciales ¢

generada por Matlab.
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Figura 3.23: Grafica de angulos de Euler para valores iniciales ¢
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Figura 3.24: Grafica de dngulos de Euler para valores iniciales de ¢ = 25, § = 25, ¢ = 25
generada por Matlab, zoom a los tiltimos 500 puntos de simulacion.
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Como se ve en las graficas de las Figuras 3.13 a 3.24 el sistema se encuentra practicamente
estabilizado en n = 5000, dependiendo de los angulos de Euler iniciales. En la primera imagen
de la serie de gréficas presentadas para cada combinacién de angulos de Euler iniciales, se
muestra una superposicion de las graficas correspondientes a cada dngulo de Euler. En la
segunda imagen de la serie presentada, se muestran las graficas para cada dngulo de Euler por
separado. Finalmente, en la iltima imagen de las serie de graficas presentadas se muestra un
zoom a los ultimos 500 puntos de la simulacién donde se aprecia que el valor es practicamente
cero y tiende hacia éste.

El rendimiento en la respuesta del sistema mostrado en las graficas de las Figuras 3.13 a 3.24
se logro gracias a la funcién lgr. Dicha funcién requieren las matrices A, B, y P en la forma
lgr(A,B,Q,P), donde () y P son matrices simétricas positivas que definen el rendimiento del
sistema penalizando la desviacion que el sistema tiene respecto a los valores esperados.

Una primera seleccién de las matrices @) y P se puede hacer mediante la regla de Bryson [65],
en la que se usa una matriz diagonal con valores 1/Q;; v 1/P;, donde Q;; y Py son los
valores maximos aceptables en la funcién de minimizacién. Aunque por lo general el uso de
la regla de Bryson da buenos resultados, normalmente se emplea como un punto de inicio
para posteriormente aplicar un método iterativo hasta lograr el rendimiento esperado en
el sistema. Para la simulaciéon se usaron los siguientes valores de matrices QMatrizexe ¥
PMatrixsys:

Qdes = (180/(14m))?
Pdes = (1/2)?
QMatrizeyg = diagonal[TQdes, Qdes, Qdes, Qdes, Qdes, Qdes|
PMatrizsys = diagonal[Pdes, Pdes, Pdes]
Estos valores fueron ajustados para que la respuesta deseada fuera la méas rapida por lo que
el sistema se logra estabilizar practicamente en n = 5000. Estos valores fueron seleccionados
unicamente con el propdsito de simulacion. Para el diseno de un ADCS final se tendrian

que seleccionar las matrices QMatrizewg y PMatrizsgs en funcién de los requerimientos,
capacidades y objetivos de los diferentes modos de control a utilizar.
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3.3.2. Metodologia de implementacion del algoritmo de
Determinacion de Posiciéon y Control en XUPV2P

Una vez teniendo la simulacion en Matlab se procedié a convertir estas funciones a C++ y
analizé su resultado. Como se mencion6 el controlador LQR hace uso de la funcion lgr del
Control System Toolboz, esta funcién junto con igrflImagm del Aerospace Toolbox son los
puntos fundamental para realizar el controlador, ya que determinan la ganancia de control
optima y el campo magnético requerido para estabilizar el satélite.

La funciéon igrf1 Imagm evalia el valor de campo magnético para cualquier punto de la su-
perficie terrestre, como se menciono en el capitulo 2, el calculo del valor de campo magnético
es computacionalmente exigente y dado que la érbita por la que viaja el satélite es constante
y completamente definida antes del vuelo, se pueden calcular los valores de campo magnético
para la érbita y precargarlos al sistema [1]. Lo mismo ocurre con el cdlculo de la ganancia
optima que es computacionalmente demandante y depende de los valores constantes del sis-
tema, y los valores variantes del vector de campo magnético, por lo que la ganancia depende
del punto de la 6rbita en el que se encuentre el satélite. Una vez calculada la ganancia y el
vector de estados se genera el par de control.

Teniendo en cuenta esto, utilicé la herramienta cftool de Curve Fitting Toolbox para generar
polinomios que representen las curvas correspondientes a los valores de campo magnético y
de ganancia para la érbita definida. Esta herramienta cuenta con diferentes tipos de aproxi-
macién como son exponencial, Fourier, Gauss, Interpolacién, Polinomial, Suma de Potencias,
Suma de Senos entre otras. Cada tipo de polinomio genera una mejor o peor aproximacién
para determinado tipo de grafica. Se puede lograr una muy buena aproximacién usando, por
ejemplo, un polinomio de Gauss de grado 3 que usando uno de tipo Fourier de grado 8 para
cierta grafica, esto genera un nimero menor de coeficientes a almacenar.

La herramienta cftool genera los coeficientes del polinomio correspondiente a una curva pre-
viamente calculada, la informacion de estos modelos precargados se puede combinar con
informacién proveniente de sensores magnéticos y GPS para lograr una determinacién 6pti-
ma, como se menciona en Wertz et al. [1]. Las funciones se pueden separar en secciones y
hacer una combinacién de diferentes polinomios de diferentes grados para generar la mejor
aproximacion posible. Para las curvas que representan el campo magnético y la matriz de
ganancia las mejores aproximaciones son Fourier, Gauss y Suma de senos.

Los siguientes son los polinomios utilizados con el formato de los vectores de coeficientes
generados para la implementacién del modelo de campo magnético y ganancia de control:
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Polinomio Fourier y formato de su vector de coeficientes correspondientes:

Fourier™(x) = ap + Z ay cos(Vxw) + b, sin(dyw)
9=1
Fourier_coe fvec" = {ag, a1, b1, as,ba, ..., apn, by, w}

Polinomio Gauss y formato de su vector de coeficientes correspondientes:

n A= by
Gauss"(x) = Z age
9=1

)2

Gauss_coe fvec” = {ay, by, as,bs, ..., an, by}

Polinomio SineSum y formato de su vector de coeficientes correspondientes:

n

SineSum”(x) = Z ag sin(byx + cp)
9=1

SineSum_coe fvec” = {ay, by, c1,a9,ba,Cay ..y Ap, by, Cn}

Donde n representa el grado de cada polinomio.

(3.1)

(3.2)

(3.3)

(3.4)

En la Figura 3.25 se muestran las graficas de cada componente del campo magnético para
la 6rbita definida. Las curvas generadas por la funcién igrfiImagm representan el campo
magnético para la érbita del satélite y la mejor aproximacién se logré usando combinaciones

de polinomios de tipo Fourier de diferentes grados.

BO X.¥.2) s Fosicion Orbital

Bo (XY, 2)[T]

Posicién orbital [Orbitas]

Figura 3.25: Gréfica de los valores de campo magnético para la érbita seleccionada.
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Para un tiempo igual a ¢ = 10000 en el que el satélite se encuentra completamente estabi-
lizado el campo magnético se puede describir con los siguientes polinomios:

Fourier? para t <7500 con bogpvec

bog = { Fourier? para t > 7501 con bo,svec } (3.7)
bo, = Fourier® con boyvec (3.8)
bo. = Fourier® con bo,vec (3.9)

Donde Fourier™ representa el polinomio de Fourier de grado n, boypvec, bo,svec, boyvec, y
bo.,vec representan los vectores de coeficientes correspondientes a cada polinomio. El com-
ponente de campo magnético se divide en dos polinomios de segundo orden porque asi se
logra una mejor aproximacién a su curva que teniendo un polinomio octavo grado, siendo
éste el méaximo grado que se logra en las aproximaciones usando cftool. Propiamente la infor-
macion que se almacena son vectores de coeficientes, que son los argumentos a una funcién
polinomialF’ que genera el valor del polinomio requerido Gauss, Fourier o SineSum.

Continuando con el modelo de campo magnético, se tienen los siguientes vectores de coefi-
clentes:
bo,pvec = {2.358¢7%,2.9¢7%,3.871e7% 9¢™7,2.055¢ ", 0.004334}

bo,svec = {2.199¢7°%,6.783¢™", —1.671e7%,2.79¢™", —2.481e¢~",0.001143}
boyvec = {5.18977,4.24777 —1.2277° —8.40977, —9.11277, —9.675™",

1.46477,—2.5277,6.03377,2.39177,3.00477,1.829°7, —2.9478,
245478 —7.0377% —1.536"%, —1.1517%,0.0004189}

bo.vec = {—0.000609, 7.714~°,0.001139, 0.0008859, —0.0001319, —0.0001348, —0.0005933,

—0.0003174,0.0001312, .5.8037°,0.0001381, 4.558 >, —2.479 75
—7.2987% —1.0217°,—1.1357% 1.147%,0.0003142}
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Es claro que el nimero de coeficientes de cada vector estd determinado por el grado del
polinomio, para el polinomio de Fourier se tiene [ = 2(n + 1) siendo [ la longitud del vector
y n el orden del polinomio usado para la aproximacién. Algo muy importante que debe ser
considerado cuando se utiliza este método es el correcto manejo de los coeficientes ya que
un signo o valor equivocado generaria una funciéon que no estaria representando el valor
esperado.

Ya se ha mencionado que para controlar el sistema se usé la funcién lgr del Control System
Toolbox de Matlab, dicha funcién evalia la matriz de ganancia 6ptima K con la cual se
calcula el par de control del sistema y tiene la siguiente forma:

ka km12 kmlg km14 km15 km16
Kmatrixgxﬁ = km21 km22 km23 k’m24 km25 ]i]mgﬁ (3 10)
kmgy kmsy kmsz kmss kmgs kmsg

Los valores para cada punto de la 6rbita definida fueron graficados y se siguié el mismo pro-
cedimiento usado para determinar el modelo de campo magnético. Se generaron polinomios
para cada elemento de K'matrixs.g representando los valores a lo largo de la érbita definida.
Todos los elementos km,,estan conformados por una combinacién de polinomios Gauss,
Fourier o SineSum.

Para el elemento kmy; de la matriz Kmatrizs.g, se tiene la siguiente combinacion:

(3.11)

e, — Fourier® para t <7500 con kmqipvec
7Y Fourier® para t > 7501 con kmqisvec

Con los vectores de coeficientes correspondientes:

kmiipvec = {—1.2, —0.5832, 1.005, 0.7213,0.3782, 0.7175, —0.3027, 0.1892,
—0.3353, —0.01137, —0.09207, 0.0006311}
kmypsvec = {11.52,13.36,17.32, —5.268, 15.72, —9.432, 2.433, —3.161,
—2.879,0.2084, —1.284, 0.1958, —0.08506, 0.001198}

El mismo procedimiento se realizé para todos los coeficientes de Kmatrixsyg. Como se
mencioné en el capitulo 2, la senal de control se calcula como:

Mmax1 = —Kmatrizsyg X Xvectorépxl (3.12)

Donde Xwectorgy, es el vector de estados del sistema que depende de la posicion instantanea
del satélite.

La implementacién consta de las siguientes funciones: dynamics, kinematics, statevector, en-

vModel, lqr, VecCross y q2e. A excepcién de las funciones lgr v envModel, todas las deméas
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funciones son iguales a las utilizadas en la simulacién de Matlab. La Figura 3.26 de la pagina
107 se muestra un diagrama de flujo del sistema implementado en XUPV2P. Las funciones
lgr y envModel hacen uso de la funcion polinomialF’ que genera el valor del polinomio de
Fourier, Gauss o SineSum, teniendo como argumentos el vector de coeficientes, el orden del
polinomio y el tiempo. Una vez que el sistema inicia envia sus resultados mediante comu-
nicacion serial UART a una computadora donde se almacenan en un archivo con extension
.dat para posterior generar la graficar de correspondiente.

Una vez que el sistema inicia envia sus resultados mediante comunicacion serial UART a
una computadora donde se almacenan en un archivo con extension .dat para posteriormente
generar la grafica correspondiente.

Después de que los datos son transmitidos a la computadora y almacenados en el archivo
con extension .dat son graficados mediante la funcién plotData.m implementada usando
Matlab. En las Figuras 3.27 a 3.38 se muestran las graficas de los valores de dngulos de Euler
generadas por XUPV2P para diferentes valores iniciales.
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Figura 3.26: Diagrama del algoritmo implementado en XUPV2P.
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Figura 3.27: Gréfica de angulos de Euler para valores iniciales ¢ = —45.125, § = —45.987,
1 = 48.978 generada por XUPV2P.
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Figura 3.28: Gréfica de angulos de Euler para valores iniciales ¢ = —45.125, § = —45.987,
1 = 48.978 generada por XUPV2P, por separado.
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Figura 3.29: Gréfica de angulos de Euler para valores iniciales de ¢ = —45.125, § = —45.987,
1 = 48.978 generada por XUPV2P, zoom a los ultimos 250 segundos.
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Figura 3.31: Grafica de angulos de

Euler para valores iniciales ¢

1 = —8.197 generada por XUPV2P, por separado.
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Figura 3.32: Gréfica de dngulos de Euler para valores iniciales de ¢ = 12.825, § = 15.987,
1 = —8.197 generada por XUPV2P, zoom a los ultimos 250 segundos.
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Figura 3.33: Grafica de angulos de Euler para valores iniciales ¢ = 7.99, § = —5.987, ¢ =
6.197 generada por XUPV2P.
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Figura 3.34: Gréfica de angulos de Euler para valores iniciales ¢ = 7.99, § = —5.987, ¢ =
6.197 generada por XUPV2P, por separado.
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Figura 3.35: Gréfica de angulos de Euler para valores iniciales de ¢ = 7.99, § = —5.987,
1 = 6.197 generada por XUPV2P, zoom a los tltimos 250 segundos.
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Figura 3.36: Grafica de angulos de Euler para valores iniciales ¢ = 25, 6§ = 25, ¢ = 25
generada por XUPV2P.
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Figura 3.37: Grafica de angulos de Euler para valores iniciales ¢ = 25, 6 = 25, ¢p = 25
generada por XUPV2P, por separado.
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Figura 3.38: Grafica de angulos de Euler para valores iniciales de ¢ = 25, 6 = 25, ¢ = 25
generada por XUPV2P, zoom a los ultimos 250 segundos.

La frecuencia en la obtencién de datos por XUPV2P es de 8 Hz, valor mayor a los 5 Hz
recomendados para un ADCS en Wertz et al. [1]. Si se desea implementar este sistema lo que
involucraria el manejo de sensores y actuadores se podria facilmente mantener un valor de
frecuencia de funcionamiento cercado a 8 Hz, teniendo 3 Hz como rango disponible para el
procesamiento de informacién de sensores y activacion de actuadores. En las Figuras 3.27 a
3.38 en las que se muestran las gréficas de Angulos de Euler generadas por la implementacion
en XUPV2P. Para genera estas graficas se usaron 10000 puntos para poder compararlos con
la misma cantidad de puntos en la simulacion. Estos datos muestreados a 8Hz resultaron
en 1250 segundos de datos almacenados de XUPV2P. Considerando Fs = 8Hz como la
frecuencia de muestreo de los datos, se tiene un periodo de muestreo Ts = 125ms, por lo
que en la comparacién entre los datos de Matlab y XUPV2P se hace considerando el tiempo
discreto nTs como punto de comparacion.
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3.4. Comparacion de resultados entre implementacion
en XUPV2P y simulacién numérica

Para evaluar los resultados obtenidos entre la simulacién en Matlab y la implementacion en
XUPV2P, y como medida de evaluacion del desempeno de la implementacién se realizaron
comparaciones de graficas, de valores de error absoluto promedio y de grado de correlacién
entre los datos obtenidos por ambas fuentes (Matlab y XUPV2P). Las variables a comparar
son los valores de dngulos de Euler (¢, 6,1) y de cuaterniones (qo, g1, ¢2, g3) unitarios. Esto
debido a que, por un lado, los cuaterniones unitarios representan internamente la posicién
del satélite y son los valores con los que opera propiamente el algoritmo como se expuso en el
capitulo 2. Por otro lado, aunque los angulos de Euler no son empleados en el célculo interno
de posicion, si son la manera méas sencilla de visualizar la posicion del satélite y con la que
cualquier lector estara mas familiarizado.

A modo de evaluar los resultados se generaron y almacenaron tramas de datos para los
mismos valores iniciales de angulos de Euler generados por la simulacion y por la imple-
mentacién. Se seleccionaron 10000 puntos de simulaciéon e implementacién debido a que
dadas las condiciones del sistema y dependiendo los valores de angulos iniciales, el satélite se
encontraba préacticamente estabilizado en (¢ = 0,60 = 0,1 = 0) para 5000 puntos, por tanto
al tomar 10000 puntos la estabilizacién del sistema esté garantizada.

Para cada simulacion se generaron tres graficas para los valores de angulos de Euler, la
primera mostrando los tres angulos, la segunda mostrando los angulos por separado y la
tercera mostrando nuevamente los tres dngulos con un zoom a los ultimos 500 puntos de la
simulaciéon para mostrar con detalle los valores finales de la misma. Se generaron tres graficas
con las mismas caracteristicas para los datos generados por la implementacion.

El calculo del error absoluto promedio y de grado de correlacién se realizé tanto para los
valores de dngulos de Euler (¢, 0, ), como para los de Cuaterniones Unitarios (q1, g2, 3, q4)-
A continuacién se definen el error absoluto promedio y coeficiente de correlacién para pos-
teriormente mostrar los resultados para los diferentes valores iniciales de dngulos de Euler
empleados. Estos resultados se muestran en las Tablas 3.3 a 3.6.

116



El error absoluto promedio (MAE, por sus siglas en inglés) es una cantidad que indica la
proximidad de valores que existe entre dos series de datos y se define de la siguiente manera:

1 n
MAFE = — i — T 3.13
PR (3.13)
Donde s; es el valor obtenido de la simulacion y r; el valor real obtenido en la implementacién.

El coeficiente de correlacién es una cantidad que indica el grado de dependencia entre dos
tramas de datos. El valor del coeficiente de correlacion oscila entre -1 y 1, siendo el valor de
1 representativo de dos graficas idénticas. El tipo de correlacién que se usé fue el de Pearson
por simplicidad y esta definida de la siguiente manera:

cov(X,Y)

0x0y

Corrxy = (3.14)

Donde cov(X,Y) es la covariancia entre X, Y y oxoy la desviacion estandar de X, Y respec-
tivamente.

En siguientes tablas se muestran los resultados del calculo de Error Absoluto Promedio y
Correlacion entre los datos obtenidos por la simulacion en Matlab y XUPV2P para diferentes
valores de Angulos de Euler iniciales.

Euler Cuaterniones
¢ S v ¢ 0 qs 44
MAEFE 8.4497e72 | 2.8707e~2 | 1.5122e~! | 1.0592e~* | 7.3056e~* | 3.0816e~* | 1.2898¢3
Corr 9.9965¢~1 | 9.9994¢~1 | 9.9918¢! | 9.9992¢~1 | 9.9894¢~! | 9.9993¢! | 9.9879¢~ !

Tabla 3.3: Comparativa entre valores de error absoluto promedio y correlaciéon para valores
iniciales de ¢ = —45.125, § = —45.987, ¢ = 48.978.

Euler Cuaterniones
P S v q1 a2 a3 44
MAFE 3.9084¢2 | 1.9248¢72 | 1.3343¢! | 1.5339¢~* | 3.6052¢~* | 1.1560e~% | 1.2352¢~3
Corr 9.9990e! | 9.9987¢~! | 9.9956e~ ! | 9.9929¢~1 | 9.9890e~! | 9.9992¢! | 9.9849¢~1

Tabla 3.4: Comparativa entre valores de error absoluto promedio y correlacién para valores

iniciales de ¢ = 12.825, § = 15.987, ¢ = —8.197.
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Euler Cuaterniones
P Si v T 0 q3 4
MAE 2.5638¢=2 | 9.3721e~3 | 7.7605¢=2 | 3.6626e° | 2.3646e~* | 8.4053¢~5 | 7.1439¢*
Corr 9.9965¢~! | 9.9994e¢~1 | 9.9918¢71 | 9.9992¢~1 | 9.9894¢1 | 9.9993¢~! | 9.9879¢1

Tabla 3.5: Comparativa entre valores de error absoluto promedio y correlacién para valores

iniciales de ¢ = 7.99, § = —5.987, v = 6.197 .

Euler Cuaterniones
¢ S v ¢ ¢ 4 2
MAE 6.6011e=2 | 4.2563¢2 | 2.1161e"! | 3.1319¢ % | 6.2686e~* | 2.1961e % | 1.9438¢3
Corr 9.9984¢~1 | 9.9978¢~1 | 9.9931e~! | 9.9886e~1 | 9.9982¢~! | 9.9990e~! | 9.9822¢1

Tabla 3.6: Comparativa entre valores de error absoluto promedio y correlaciéon para valores
iniciales de ¢ = 25, 6 = 25, ¢ = 25.

Como se puede ver en los datos de las Tablas 3.3 a 3.6 los valores de MAE entre la simulacién
y la implementacion para los valores de Cuaterniones Unitarios tienen un rango que va desde
3.6626e~° hasta 1.9438¢~3 lo que significa que la variacién es insignificante. Por otro lado
los valores de angulos de Euler no supera 1.6162e~! grados y tiene un valor méas bajo de
9.3721e3 grados. Esto indica que existe menos de un grado de diferencia en promedio entre
los datos obtenidos en la simulacion y la implementacion.

Los resultados obtenidos en la correlacién que se observan en las Tablas 3.3 a 3.6 son su-
periores a 0.99 para todas las comparaciones lo que indica que la utilizaciéon de polinomios
de Fourier y Gauss como el método de obtencion del modelo de campo magnético y de la
ganancia de control son muy precisos. Bajo estos resultados se podrian emplear polinomios
de aproximacion de menor grado con lo que se disminuiria el nimero de coeficientes y op-
eraciones necesarias para el calculo de la ganancia y modelo de campo magnético.

En la Figura 3.39 se muestran las graficas de comparacion entre Angulos de Euler generados
por Matlab y por XUPV2P. En las graficas mostradas del lado izquierdo se superponen los
valores de cada angulo y en las del lado derecho se hace un zoom a los tltimos 500 puntos
de comparacién en el que se aprecia la diferencia minima que existe entre los resultados de
una manera mas detallada.

En la Figura 3.40 se muestran las graficas de comparacion entre Angulos de Euler generados
nuevamente por Matlab y XUPV2P en una escala logaritmica con el afdn de resaltar las
diferencias que existen entre las graficas.

En la Figura 3.42 se muestran el mismo tipo de graficas que en la Figura 3.40 pero para los
valores de Cuaterniones Unitarios, se pueden apreciar las minimas diferencias que existen
entre los valores obtenidos por Matlab y XUPV2P.
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Las Figuras 3.41 y 3.43 muestran bésicamente las magnitudes del error entre los datos
generados por Matlab y XUPV2P para Angulos de Euler y Cuaterniones Unitarios respecti-
vamente. En estas graficas se puede ver que el MAE crece, alcanza un maximo de 1.5 grados
aproximadamente para los Angulos de Euler, y decae a valores menores a 1.0e=2 grados. El
MAE se comporta de manera similar en los Cuaterniones Unitarios, donde se alcanza un
valor méximo de MAE de 1.0e~2.

En las Figuras 3.44 a 3.58 se muestran gréaficas con la misma informacién que en las Figuras
3.39 a 3.43 para diferentes valores de Angulos de Euler iniciales. Los resultados mostrados en
estas graficas 3.39 a 3.58 muestran la viabilidad de la implementacién para lograr la precision
requerida.
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Figura 3.39: Graficas comparativas entre Matlab y XUPV2P de angulos de Euler para valores
iniciales de ¢ = —45.125, 0 = —45.987, ¢ = 48.978. Graficas completas y con un zoom en
los tltimos 500 puntos.
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Figura 3.41: Grafica en escala logaritmica del error absoluto entre Matlab y XUPV2P de
Angulos de Euler para valores iniciales de ¢ = —45.125, § = —45.987, ) = 48.978.
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Figura 3.42: Gréficas comparativas en escala logaritmica entre Matlab y XUPV2P de Cu-
aterniones Unitarios para valores iniciales de ¢ = —45.125, 6 = —45.987, ¢ = 48.978.

Error absoluto Cuaterniones Unitarios

i - AbsErfor@uas‘z
AbsErfor@uas‘s

— o = AbsErrortuat,

— o - AbsErrorQuat Ak

SRR

[Cuatemiones, - Cuateriones, |

Tiempo [nT]

Figura 3.43: Grafica en escala logaritmica del error absoluto entre Matlab y XUPV2P de
Cuaterniones Unitarios para valores iniciales de ¢ = —45.125, § = —45.987, 1) = 48.978.

122



....... e MITISHSI I IS
: Edffe!:t atial ||

2 N Euter, XUPVEP

Tiempo [nT]
Euter | Matlab ;XUPVEP Ve Tiempa

Euiery Matizh

Elilery XUPVEFP

0 1000 2000 3000 4000 5000 600D 7000 8000 9000 10000
Tiempo [nT]

Euler , Matizh F,XUP lzP Ve Tiempa

: | . | . | .
- Ea’fefv Matial

waerw XUPVER

0 1000 2000 3000 4000 5000 BO0O 7000 G000 9000 10000
Tiempo [nT]

Euler, []

Eulerw [*]

zooim Euter | Matiab IXUPVEP Ve Tiempo

M 1 N 1 M
Euer, Mtk
uter, ueyee ||

4

Tiempo [nT]

3500 9350 93600 9BI0 9700 3750 3800 9830 3300

9350 10000

1 zooim Euler | Matlab /XUPL/E‘P ve Tiempa

-1.2

.. Elitery Matiz
Y 5 i A
-8

Tiempo [nT]

zoom Euler , Mailab IXUP EP Ve Tiempo

W ....... — Elu!eer;?‘fafz
L I s O O O Euier, XUPVZP |
u.15\;\‘ :

01z :
P TN 0 O O O N e
3500 9550 600 G650 9700 G750 9900 S6S0 9900 9S50 10000

Tiempo [nT]

Figura 3.44: Graficas comparativas entre Matlab y XUPV2P de angulos de Euler para valores
iniciales de ¢ = 12.825, § = 15.987, ¢ = —8.197. Graficas completas y con un zoom en los

ultimos 500 puntos.



[Euler o Matlab / XUPV2P, " Tiempo

] pre
o 0 AN
g :
o Eiler, Matiah
= ]
w Euter, XUPVEP
0 1000 2000 3000 4000 5000 B000 7000 8000 3000 10000
Tiempo [nT]
/.":'m’.s're Matiab ; XUPVzP & Tiempo
0 ot
= : :
)]
5 Ew’ers Matlab
— Euer, NUPVEP : : : : : : :
| : | | : | : | : :
0 1000 2000 3000 4000 5000 B000 7000 8000 3000 10000
Tiempo [nT]
fEuf‘er‘{, Matlab / XUPV2P 5 Tiempo
! : ! : !
I a . N N ! N N
2o i |
¥ r : 5 _—
o Luler adab :
] L
o Euler, MUPVZP : : : : : : :
| : | : | | : | | :
0 1000 2000 3000 4000 5000 B000 7000 8000 3000 10000

Tiempo [nT]

Figura 3.45: Graficas comparativas en escala logaritmica entre Matlab y XUPV2P de Angulos
de Euler de para valores iniciales de ¢ = 12.825, ¢ = 15.987, ¢ = —8.197.

Error absoluto Angulos de Euler (®,0,%)

e A!J5.E.n.'m.rEz.afas-(1IB
. AbsErrorEiler,

-1 | AbsErorEular,

|Euler{ @, 8, ‘P)Maﬂab - Euler{®, B"P)KUF‘VZF‘l

o 1 2 H +

10
Tiempeo [nT]

Figura 3.46: Grafica en escala logaritmica del error absoluto entre Matlab y XUPV2P de
Angulos de Euler para valores iniciales de ¢ = 12.825, § = 15.987, ¢ = —8.197.

124



Cuafemfén? Matlab / XUPV2P 5 Tiempo

T T T T T
:5 Ca&femfbn, izt
= Cuaternidr, KUPVZP
L - -
©
: .................................................................................... -
Q
i 1 I i 1 I | | i
0 1000 z0oo o 3000 4000 000 6000 FOOO G000 9000 10000
Tiempo [nT]
Cuafemféna Matlab ; XUPVaP 5 Tiempo
T g T T T - T
&zafemfbna, Matiat
&zafemfbna, XPlEP I
fan) g
g :
= TN
= Y (OUR W ._
L] :
=
3 N
Q

0 1000 2000 3000 4000 5000 BOOO 7000 @000

Tiempo [nT]

3000 10000

z

Cuaternién
=

Cuafemiénz Matlab JXUPVZP 5 Tiempo

&;afemrbng Matiat

Custemidin, XUPVEP [

0 1000 2000 3000 4000 5000 @000 FOOD 6000 3000 10000

Tiempo [nT]
Cuaternion . Matlab jXUPVZP 5 Tiempo

4

Cuaternién

Cuslerniti o Matiah

Cuslerniti 4 NUPVER

T~

0 1000 =2000 3000 4000 5000 BOOO FO00 @000 8000 10000

Tiempo [nT]

Figura 3.47: Graficas comparativas en escala logaritmica entre Matlab y XUPV2P de Cu-
aterniones Unitarios para valores iniciales de ¢ = 12.825, # = 15.987, ¢ = —8.197.

|Cuateriones, - Cuatemiones, .|

Error absoluto Cuaterniones Unitarios

L T T T

— Arb.sf:rr'mr(;?z.f‘arF
— o - AbsETorGuat, |

AbsError@uara ;

— o = AbsErroriiuat

T T T ] T T T T

10
Tiempo [nT]

Figura 3.48: Grafica en escala logaritmica del error absoluto entre Matlab y XUPV2P de
Cuaterniones Unitarios para valores iniciales de ¢ = 12.825, § = 15.987, ¢» = —8.197.

125



Eilfer , Matiah EXUP zpP Ve Tiempo

T - - § - " —T ——T—
FANU UUE VO IO  DOE ufe@Ma?faﬂ
3 : . : 3 -

Buler, KUPVEP : 5 : : g 5 ] g
- RS . /

Eufer‘t Matish |

Euler¢ [*]
Euler¢ [*]

E”f% XUPVER

0 1000 2000 3000 4000 5000 OO VOOO  GOOO 8000 10000
Tiempo [nT] Tiempo [nT]
Euler | Madlal ;XUPVE‘P v Tiempe

50010000

zooin Eufer | Madlab ;XUPVE‘P v Tiempe

Eutet, Maa‘faﬁ i

e Eller, XUPVZP
O N Eer, Matiab |

iiet, XUFVER

Euler, []

3500 9550 9600 9650 9700 97H0 9500 9850 5500 8850 10000

0 1000 2000 3000 4000 5000 @OOO 7000 BOOO 9000 10000
Tiempa [nT] Tiempo [nT]

Euler , Matizb EXUP 2P v Tiempa E zort Euter , Matlab EXUP 2P Vs Tiempo

L= 1 - : : : : . : [ -
: /\ : : : : : ey Mattah \%\ 1) FRRECAU IRUCRUON (RUPCEUOY PP SUOS NI Eitter Matlat

i : : ; : : ¥ H : ‘\\ : : : : : ¥
g Mo B, XUPVEF =3 ;\‘5\ : : 5 ‘ Euler, XUPVZP |

Eulerw [*1

|
Eulerw [*1

cof 1 O Y W
0 7000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 000 9000 10000 9500 9550 98O0 9650 9700 9750 9300 9ES0 9900 9950 10000
Tiempa [nT] Tiempo [nT]

Figura 3.49: Gréficas comparativas entre Matlab y XUPV2P de dngulos de Euler para valores

iniciales de ¢ = 7.99, § = —5.987, ¥ = 6.197 . Gréficas completas y con un zoom en los
ultimos 500 puntos.

126



JEuler o Matlab / XUPV2P} " Tiempo

0 _ : 5
T . N Tt RSN W _
2 Eitler, Matish :

5 L]
3 Euer, XUPVEP
i 1000 2000 3000 4000 5000 5000 7000 8000 3000 10000
Tiempo [nT]
/Eufera Mailab / XUPVzP " Tiempo
0 [ : [ : [ : :
o
o :
Q
= Euiery Matiab
— Elor, NUPVEP : : : : : : : : :
: | : | : | : | : | :
i 1000 2000 3000 4000 5000 5000 7000 8000 3000 10000
Tiempo [nT]
,fEuler\F Matiab IX UPVvaP} & Tiempo
. ! : ! : !
— 0 : : : : : :
o 10 SN T T [ —
= r r i 5
£ Liler. Mahat : :
3 L N N
W Euter, XUF V2P : :
: | : : : | : | : :
i 1000 2000 3000 4000 5000 5000 7000 8000 3000 10000

Tiempo [nT]

Figura 3.50: Graficas comparativas en escala logaritmica entre Matlab y XUPV2P de Angulos
de Euler de para valores iniciales de ¢ = 7.99, § = —5.987, ¢ = 6.197 .

Error absoluto Angulos de Euler (©,6,%)

_ AbsEirorEuier,
_ AbsErfarEu.-’era

AbsEirorEuler,,

—

——

|Eu|er((I),El,‘i')Manab - EuIel{(D,El,‘P)XUPVZP|

Tiempo [nT]

Figura 3.51: Grafica en escala logaritmica del error absoluto entre Matlab y XUPV2P de
Angulos de Euler para valores iniciales de ¢ = 7.99, § = —5.987, ¢ = 6.197 .

127



Cuatemia’nI Matlab ; XUPVeP 5 Tiempo Cuafernfénz Matiab ; XUPVeP 5 Tiempo

! ! ‘ ! ! ! ! ! ! ; ——
: : : . Custemion,, Matiat
1 u
10 10 Caafemrénz XUPVEP
c g : :
A e : :
% 0002 : : g _\
"“'_S' o &;afem:én, wtatizh || 'Es' 10'4 r I P
3 3
O Custemion, NUPVER O
-0.004 :
-6
j : : ; ; ; : Y SERTOTS NUVSTOOR NUUTIPUN DOUFIPUP DOVPSUP) DR SPUP IDOULIORY NUOr: 0% SUHIROE SPRPIOON
1] 1000 2000 3000 4000 5000 G000 FOOO0 8000 8000 10000 1] 1000 20000 3000 4000 5000 G000 7000 OO0 5000 10000
Tiempo [nT] Tiempo [nT]
Cuafemr'énS Matlab IX UPV2P 5 Tiempo Cuaternidn ; Matiab IX UPV2P 5 Tiempo
R H - T T T - - N - T T - T
\ : Cuaz‘em:éns atiab Cuzderitn  Malial
r\ Cuaz‘em:éna XUpVzR Cuzdemitn g AUPVEF ||
jun) B N — - oy - -
c . M : - . c
0 : ; Y ' S
£ : : : \ £
P P
5 10k doi b
-+ +
© ©
J 3
Q Q
0 1000 2000 3000 4000 5000 G000 7000 8000 3000 10000 0 1000 2000 3000 4000 5000 G000 7000 &OOO 3000 10000

Tiempo [nT] Tiempo [nT]
Figura 3.52: Graficas comparativas en escala logaritmica entre Matlab y XUPV2P de Cu-
aterniones Unitarios para valores iniciales de ¢ = 7.99, § = —5.987, ¢ = 6.197 .

Error absoluto Cuaterniones Unitarios

T T T T LEOSS! DRSS! SER SERISSISS| T T T T T

— o = AbsErrortugt :

——— AbsEmvr@uarz
AbsErfor@uafa :

—+ —AbsErrorGuat .

[Cuaterniones, - Cuatemiones, . |

1El2
Tiempo [nT]

Figura 3.53: Grafica en escala logaritmica del error absoluto entre Matlab y XUPV2P de
Cuaterniones Unitarios para valores iniciales de ¢ = 7.99, § = —5.987, ¢ = 6.197 .

128



Euter , Matiah EXUPVEP Ve Trempo

| | - 1 .
mfer¢ Matiab
""""" Euf% XUPVER
c WU. ....................... 7
L&
L] "
i
_WD B Y o
0 1000 2000 3000 4000 S000 G0OOO 7000 @000 9000 10000
Tiempo [nT]
Euler | Matiab ;XUPL/E‘P v Tiempo
. : . | | - 1 -
25 \ ulery Matlath ]
20 \ Eufers KUPVEPH

5 AN DU U _ ; : : :
0 1000 2000 3000 4000 5000 6OOD 7000 8000 9000 10000
Tiempo [nT]
Eitter , Malab EXUPVEP Ve Trempo
40 : Eufefw Matiah

Eufefw XUPVEF

Tiempo [nT]

1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8OO0 5000 10000

006 F— -

008

Euler¢ [1

'
=

-zl

Eufer‘t Mfatiah

Euter, XUPVER

#10

Tiempo [nT]

a0

9300 9350 10000

zoom Euler | Matlah IXUPVEP Ve Tiampo

| - | -
Euter, Mallap
Eier, NUPVEP

rwm |

9500 9550 9GO0 9BS0 9700 9750 9500 9GS0 5900 9330 10000

-0.23

Tiempo [nT]

zo0im Eier , Matizb ;XUP VeP Vs Tiempe

K"

——

02—

1]

o Buter, MIPVEP

e, etz

-0.25

Euler

-0.26

RYd .

Tiempo [nT]

Figura 3.54: Gréficas comparativas entre Matlab y XUPV2P de dngulos de Euler para valores
iniciales de ¢ = 25, 6 = 25, ¢ = 25. Graficas completas y con un zoom en los ultimos 500

puntos.

129



[Euler o Matlab f,X UPV2P| " Tiempo

— 1]
210
= :
o Euer, Mzdiah
3 1]
N Eufer¢ MLUFVEFR
0 1000 2000 3000 4000 5000 5000 Faon 5000 3000 10000

Tiempo [nT]
,!Euu’.s'rB Matlab / XUPV2P} 5 Tiempo

I I I
— 0 :
B0 e Y N g
= : : :
Q :
5 Eufers Matlab :
LU :
= Eiter, NUPVEP :
i 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 5000 3000 10000
Tiempo [nT]
fEuIerW Matlab I,X UPV2F " Tiempo
! : ! : !
5 10 : : L ——ee
£ Luter Matish :
3 v :
2 Euter, XUPVEP :
I I : I : | : I : : : :
i 1000 2000 3000 4000 5000 000 7000 8000 a000 10000

Tiempo [nT]

Figura 3.55: Graficas comparativas en escala logaritmica entre Matlab y XUPV2P de Angulos
de Fuler de para valores iniciales de ¢ = 25, § = 25, ¢ = 25.

Error absoluto Angulos de Euler (9,0,%)

SETOIENIEr, |-

——

_ AbsErmrEufers

——

Abskrrorfuler,,

|Euler(®,8,¥), . - Euler(®,6,%¥),, .. |

Tiempo [nT]

Figura 3.56: Graéfica en escala logaritmica del error absoluto entre Matlab y XUPV2P de
Angulos de Euler para valores iniciales de ¢ = 25, 0 = 25, ¢» = 25.

130



Caraterm'a’r?r Matlab / XUPVap " Tieripo

T T T T T T T

— 3}
E Cuztemicn, Matiah | E
L Cugtemion, NUPVER ]
© - ©
3 P 3
Q Q

1 | | I I I ! | i
0 1000 2000 3000 4000 5000 GOOO 7000 @OO0 9000 10000
Tiempo [nT]
Cuatemfo’n3 Matiah ; XUPVeP 5 Tiempo
Cuatemion, Matlal
2 Cuatemic ' AUPVER
o 10 - - - =t

5 1| 5
T NG | T

J1H] : 4 : J1H]
o N &

€ 1 e AN g
Q : Q

-6
jg kb s N ]

0 1000 2000 3000 4000 5000 GOOO ¥OOO 8000 3000 10000

Tiempo [nT]

Cuafem.iénz Matlab fXUPV.?P P Tiempo

&zafemrbng Matiat

&zafemrbng HUPVEP ||

1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 3000 710000

Tiempo [nT]

Cuaternidn . Matiab ; XUPVeP 5 Tiempo

Cunderniti . Matiah

Cunderniti g AUPVER

1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 3000 710000

Tiempo [nT]

Figura 3.57: Graficas comparativas en escala logaritmica entre Matlab y XUPV2P de Cu-
aterniones Unitarios para valores iniciales de ¢ = 25, 6 = 25, ¢ = 25.

. Error absoluto Cuaterniones Unitarios

——— AbsError&uarz

10 Absfrror@uara

— o+ — Absfrrortuat #

|Cua'tern|c:pnesMaﬁab - Cuaternlonesxupvzp|

Tiemp$ [nT]

Figura 3.58: Grafica en escala logaritmica del error absoluto entre Matlab y XUPV2P de

Cuaterniones Unitarios para valores iniciales de ¢ = 25, § = 25, ¢ = 25.

131



Capitulo 4

Conclusiones

Mediante la comparacion entre los resultados numéricos obtenidos por XUPV2P y la sim-
ulacién en Matlab se demostré la viabilidad de uso de un dispositivo FPGA como base de
procesamiento para implementar algoritmos de control para un satélite y para el desarrollo
del Sistema de Determinacién de Posicion y Control. En base a los resultados numéricos se
logré una estimacion de posicién menor a 0.2 grados respecto a la simulacion. De igual forma
se alcanz6 un tiempo de estabilizacion aproximado de 10 minutos. La capacidad de proce-
samiento generada por el sistema permite estimar y controlar la posiciéon con una frecuencia
de 8 Hz, superando el valor sugerido por [3] de 5 Hz, y los requerimientos propuestos para
CASTOR en los que se tiene una frecuencia de estimacién y control de 1 Hz. Los resultados
son concordantes a los requerimientos de precision planteados por la mision CASTOR.

La utilizacién de un procesador embebido en el FPGA permitié la implementacién de una
solucion basada en software, con todas las ventajas que presenta, sin limitar el uso de acel-
eracion por hardware al poder incluir disenos basado exclusivamente en hardware. Teniendo
en cuenta esta dualidad es facil expandir el diseno al incluir médulos de procesamiento de
sensores magnéticos, inerciales y GPS, asi como de actuadores para migrar este trabajo
al siguiente nivel de prototipo enfocado a los requerimientos propios de la misiéon Quetzal
UNAM-MIT, logrando esto sin disminuir el rendimiento del sistema.

Dada la capacidad y flexibilidad del dispositivo XC2VP30 COTS de Xilinx que incluye dos
nicleos PowerPC, y permite tanto la implementacion de varios microprocesadores embe-
bidos como de disenos especificos, se tiene la oportunidad de implementar arquitecturas de
procesamiento en paralelo, asi como la aplicacién de técnicas de tolerancia a fallas y reconfig-
uracion. Estas capacidades hacen al dispositivo XC2VP30 COTS de Xilinx ideal para su uso
en aplicaciones espaciales en misiones micro que requieren alta capacidad de procesamiento
y el uso de componentes de tipo COTS sin comprometer confiabilidad.

El trabajo realizado se puede tomar como base para el diseno e implementaciéon del ADCS
que sera usado en el satélite Quetzal.
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4.1. Trabajo a futuro

Como trabajo futuro se plantea la optimizacion del software dada su naturaleza de sistema
embebido. De igual manera se plantea el uso de aceleracion por hardware para el calculo de
funciones trascendentes mediante la implementacion de un moédulo de calculo de algoritmo
CORDIC.

Se plantea también como parte del trabajo a futuro la implementacion de un sistema oper-
ativo en tiempo real (RTOS) en un microprocesador embebido en el FPGA, teniendo asi la
capacidad de uso de librerias de algebra lineal y sistemas de control como Armadillo C++
Linear Algebra Library, Ch Control System Toolkit, Computer-Aided Control System De-
sign (CACSD) Tools para GNU Octave, y Python Control Systems Library (python-control)
como base de la implementacion de una solucién en tiempo real de la ARE haciendo mas
robusto el controlador LQR.

Adicional a el uso de RTOS, actualmente se trabaja en el aprovechamiento del potencial de
implementacién de arquitecturas en paralelo del dispositivo XC2VP30 para generar varios
nicleos de procesamiento independientes, vy en base a los requerimientos de confiabilidad,
proponer un esquema de implementacién de técnicas de tolerancia a fallas con el objetivo
de generar un prototipo capaz de soportar las condiciones de ambiente espacial brindando
la confiabilidad requerida mediante el uso de un dispositivo COTS.

Generar publicaciones en revistas internacionales.
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Apéndice A

Derivacion de algunas expresiones

A.1. Representacion numérica en punto fijo y punto
flotante

El formato de punto fijo permite representar un, relativamente, reducido rango de valores
numéricos con una precision absoluta constante. Por otro lado, el formato de punto flotante
permite la representacion de un rango mas amplio de valores numéricos, con una precision
relativa constante [4].

Definiciones. Formato numérico de punto fijo.

1. En un sistema de numeracion de punto fijo, el nimero representado en la formato

Tpep1Tp—p—2 ... T1T0.T_1T_g...T_p (A.1)
es /BT, donde x es el entero representado por por la misma secuencia de digitos sin
punto.

2. Siendo Ty,in ¥ Tmaz l0s enteros minimos y maximos que pueden ser representados con
n digitos, esto es, Tmin = 1 — B" ' ¥ Z1nee = B" ! — 1 en representaciéon de magnitud
signada, y Tpmin = —B"/2 ¥V Tmee = —B"™/2 — 1 en complemento a B o represenacién
de exceso B™/2. Entonces, cualquier nimero real x perteneciente al intervalo

B xm <x<B?2hum (A.2)

puede ser representado en la forma (A.1) con algun error igual al valor absoluto de la
diferencia entre x y su representacién.
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3. La distancia d entre nimeros representados exactamente es igual a la unidad en la
posicién menos significativa (ulp), esto es, B?, de tal modo que el error mdzimo es
igual a

ulp/2 = B7?/2 (A.3)

4. El error relativo mdzimo es igual a ulp/(2.|z|) = 1/(2.|z|.BP). Si x # 0 entonces
|z| > B7P, asi que el error relativo méximo es menor o igual a 1/2.

Definiciones. Formato numérico de punto flotante.

1. En un sistema de numeracion de punto flotante, la representacion consiste de dos
nimeros: un nimero de punto fijo (el significante) +s o —s, donde s es un nimero no
negativo, y un entero (el exponente) e. El niimero conrrespondiente es +s.b°, donde b
es la base elegida (no necesariamente igual a B).

2. Siendo Smin, Smazs Emin ¥ €maz 10s valores minimos y maximos de s y e,
respectivamente. El rango de niimeros representados es

—Smax-0" < < Spgw D™ (A.4)
y el valor minimo absoluto de un ntimero representado es
|z| > Spin. b (A.5)
3. Siendo ulp la unidad en la posicién menos significativa del significante. Entonces la
distancia D entre niimeros representados exactamente es D = d.b%, donde d = ulp es

la distancia entre dos valores sucesivos del significante. Asi el valor de D depende del
exponente e. El error mdzimo es igual a

Doz /2 = ulp.bmee /2 (A.6)

4. El error relativo mdzimo es igual a D/(2.|x|) = ulp.b®/(2.sb¢) = ulp/2.s. El error
relativo maximo es menor o igual a 1/2.

A.2. Polinomio Schmidt de Legendre

Los polinomios de Legendre son soluciones a la ecuacion diferencial asociada de Legendre:

% {(1 - mQ)Q} + {Z(H 1) — m ] y=0 (A7)

dx 1— a2
Donde [ es un ntimero entero positivo y m =0, ..., [.
El polinomio Schmidt asociado de Legendre se define de la siguiente forma:

dr 1 { i (2% — 1)”} (A.8)

dx™ 27n! | dx™

P (@) = (~1)"(a — 23"
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Apéndice B

Cddigos main de la Simulacién e
Implementacion

B.1. Funcién mainSoftware.m de Simulacién en
Matlab

Simulacion algoritmo ADCS de un satelite

micro usando Bobinas Magneticas como Actuador.
Simulacion realizada por Angel Mancilla Carrasco
FI UNAM 2014

clear all

o° o o oe

clc

close all

fprintf (' \n")
fprintf ('— ADCS \n');

fprintf ('— AMC 303084206 \n');
fprintf ('— Starting variables...\n');
Ix = 9.097;

Iy = 9.987;

Iz = 3.667;

InertialVector = [Ix Iy Iz];
InertialMatrix = [Ix 0 0; O Iy O; 0 0 Iz]/10;
IM = InertialMatrix;

InverseIM = InvMatrix3x3(IM);

tau.G = [0 0 0]"';

tau.Gv2 = [0 0 0]"';

tauM = [0 O 0]"';

Bb = [0 0 0];

B.o = [0 0 0];

B.bv2 = [0 0 0];

B.ov2 = [0 0 07;
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63
64
65
66
67
68

Heigh = 600e3;

Mass_earth = 5.9742e24;

G = 6.6710"—-11;

Heighfromcenter = 6.378e6 + Heigh;

omega_0 = sqgrt (GxMass_earth/ (Heighfromcenter”™3));
%pohi = —45.125;
%theta = —45.987;

%psi = 48.978;
phi = 12.825;

% theta = 15.987;

% psi = —8.197;

% phi = 7.99;

% theta = —5.987;

% psi = 6.197;

phi = 25;

theta = 25;

psi = 25;

deg_0 = [phi; theta; psil*pi/180;
tau = [0 0 0]"';

quat_-0 = euler2quat (deg.0);
quat = quat_0;
quat_dot = 0;

[R.B_O] = RotationMatrix(quat-0);
cl = R.B.O(:,1)
w_B_.OB = [0 0 O]"'";

w_B_.IB_.0 = w_B_OB+tomega_Oxcl;
w_B_IB = w_.B_IB_O;

tm = 10000;

t = 1l:tm;

euler = deg.0;
for time = 1:tm

fprintf ('euler initial\n');

fprintf (' % %f SE \n', phi, theta, psi);

[w.B_.IB, w_-B_IB_dot] = dynamics(tau ,IM, InverseIM, w_B_IB);

[quat, quat_dot, R_B_.O, w_B_OB] = kinematics(w_B_IB, quat, omega.0);

xvector = [quat (2) quat_dot (2) quat (3) quat_dot (3) quat (4) quat_dot (4) 1;

[tau.G, B_.b, B_o] = environmentmodel (R.B_.O, omega_0, time, InertialMatrix,
Heigh) ;

[m, lgrrr] = lgrcontrol (xvector, B_o, omega.-0, InertialVector,time);

tau-M = cross(m, B_b);

tau = tau.M + tau.G;

euler = quaZeul (quat);

end

}
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B.2. Funciones utilizadas por mainSoftware.m de

Simulacién

function [g] = euler2quat (A)
function [eul] = quaZeul (qua)
function [m, lgrr] = lgrcontrol (xvector, b_o, omega_o, InertialVec, tiempo)
function [g.new, g.dot_new, r_.b_o, w_b_ob] = kinematics(w_b_ib,g.old, w_0)
function [tau.g, b_b, b_o] = environmentmodel (r_b_o,

omega-o,timein, imatrix, heigh)
function [w_B_IB, w_B_IB_dot] = dynamics(tau, IM, InverseIM, w_-B_IB_old)
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B.3. Funcién plotData.m para graficar datos de
XUPV2P

function plotData (archivo, xlabe, xunid, ylabe, yunid, legenda, decimar)
Funcion disenada por Angel Mancilla Carrasco
FI UNAM 2014
Funcion para graficar datos de archivo.dat
function plotData(archivo, xlabe, xunid, ylabe, yunid, legenda, decimar)
dato =
strcat ('/home/eln/Dropbox/MATLAB/CodingTesis/PlotingData/"',archivo, '.dat');
titulo = strcat(ylabe,' ',' V.S ',' ', xlabe);

o° o° o

tituloz = strcat('zoom',' ','titulo');

colorvec = ['—or'; '—xb'; '—"g'; '—.k'];

load (dato)

[mm nn] = size(eval (archivo));

figure

for n = 1l:nn

eval ([archivo, int2str(n), '=', archivo '(:,n);"']);

limitex = length(decimate (eval ([archivo, int2str(n)]),decimar))

plot (decimate (eval ([archivo,
int2str(n)]),decimar),colorvec(n, :), 'MarkerSize',7); hold on; % ...

x1lim ([0 limitex]);
end

title(titulo, '"fontSize',16, 'FontAngle', '"italic');xlabel (strcat (xlabe,xunid), 'fontSize',16),

ylabel (strcat (ylabe, yunid), "fontSize',16); grid minor; grid on;
hleg = legend(legenda);
set (hleg, 'FontAngle', '"italic', 'fontSize', 16, 'TextColor', [.2,.1,.05]);

set (gca, 'XTickLabel',{'0','125"','250"','375"','500"','625','750"','875"','1000",'1125",'1250"'})

figure; title(titulo, 'fontSize',16, 'FontAngle', 'italic'); grid minor; hold on;
for m = 1l:nn
if m ==
subplot (nn,1,m); xlabel (strcat (xlabe, xunid), 'fontSize',16);

ylabel (legenda(m, :), "fontSize',16); grid minor; grid on; hold on;
title(titulo, "fontSize',16, "FontAngle', '"italic'); grid minor; hold on;
end

subplot (nn,1,m); xlabel (strcat (xlabe,' [s]'), 'fontSize',16);
ylabel (strcat (legenda (m, :),yunid), 'fontSize',16); grid minor; grid on;
hold on;

plot (decimate (eval ([archivo, int2str(m)]),decimar),
colorvec(m, :), '"MarkerSize',12); hleg = legend(legenda(m, :));

set (hleg, 'FontAngle', '"italic', "fontSize',16, 'TextColor', [.2,.1,.05]);
$x1im ([0 limitex]);

set (gca, 'XTickLabel',{'0','125"','250"','375"','500"','625','750"','875"','1000",'1125",'1250"'})

end

figure
for n = 1l:nn
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eval ([archivo, int2str(n), '=', archivo '(:,n);"']);

limitex = length(decimate(eval ([archivo, int2str(n)]),decimar))

plot (decimate (eval ([archivo,
int2str(n)]),decimar), colorvec(n, :), '"MarkerSize',14); hold on;
xlim ([ (limitex—limitex/5) limitex]);

end

title(titulo, 'fontSize',16, 'FontAngle', '"italic');xlabel (strcat (xlabe,xunid), 'fontSize',16),

ylabel (strcat (ylabe, yunid), 'fontSize',16); grid minor; grid on;
hleg = legend(legenda);

set (hleg, 'FontAngle', 'italic', 'fontSize', 16, 'TextColor',[.2,.1,.05]1);
set (gca, 'XTickLabel',{'1000','1050",'1100"','1150"','1200",'1250"'});
end
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B.4. Cédigo mainadcs.c implementado en XUPV2P

#include "xparameters.h"

#include "mb_interface.h"

#include "stdio.h"

#include "math.h"

#include "xbasic_types.h"

#include <stdlib.h> /% abs «/

L1777 777 7777777777777 77777777777777/777777777777

//// Algoritmo ADCS con bobinas magneticas como actuador
//// XUPV2P

//// Disenado y programado por Angel Mancilla Carrasco
//// Facultad de Ingenieria

//// Universidad Nacional Autonoma de Mexico

//// 2014

L1777 7077777777777777777777/777/777/777/77/7/7/7/7/7/ functions
void prnt_-flo(float =*a, char b);

void VecCross (float A[3], float B[3], float C[3]);

void Matrix3x3Sum(float A[3][3], float B[3][3], float C[31[3]);

void MatrixMulSc (float A[3][3], float B, float C[3]1[3]);

void MatrixMul3x3 (float A[3][3], float B[3]1[3], float CI[31I[31);
void MatrixMul3xl (float A[3][3], float B[3], float C[3]);

void MatrixMuloéexl (float A[3][6], float B[6], float C[3]);

void MatrixTranspose (float A[3][3], float B[3][3]);

void InvMatrix3x3(float A[3][3], float InverseA[3][3]);

void printMatrix (float A[3][3], char B[15]);

vold printMatrix3x6(float A[3][6]1);

void printVect (float al[], int tamano);

int Massimo (float arr([], int tamano, float *massimo);
int Minnimo (float arr[], int tamano, float *minnimo);
void skewsymmetric (float vec[3], float r[3]1[3]);

void RotMatrix (float g[4], float rob[31[31);

void e2qg(float eul[3], float qulédl);

void g2e(float rbo[3][3], float eul[3]);

void polinomialF (float covect[], int tiempo, float xelement,

char f);

void dynamics (float tau[3], float IM[3][3], float invIM[3][3],

w_B_.IB_.old[3], float w_B_IB[3], float w_B_IB_dot [3]);
void kinematics (float wbib[3], float gold[4], float gl4],
float rbo[3][3]);

void statevector (float x[4], float xd[4], float estados[6]);

void envModel (float rbo[3][3], float omega.o, int tiempo,
imatrix([3][3], float tauel[3], float bb[3]);

void lgr (int tiempo, float xvec[6], float eme[3]);

void fourier (float covect[], int tiempo, float xelement,

L1777 777777 777777777777 7777/777777/77/7/77/7/7/7/77/7/ functions

L1777 777777777777/77777777777/777777/777/77/77/7/7// variables

float pi = 3.14159265358979;

int main (void){
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int ii
float
float
float
float
float
float

{{1.099263,0.0,0.0},{0.0,1.001302,0.0},{0.0,0.0,2.727025}};

float
float
float
float
float
float
float

= 0;
Ix = 0.9097;

Iy = 0.9987;

Iz 0.3667;

InertialVector[3] = {Ix, Iy, Iz};
(31131 = {{1x,0,0},{0,1Iy,0},{0,0,1Iz}};
InverseIM[3] [3] =

tau_E[3];
tau-M[3];
taul3] =
B b[3];
B_o[3];
xvector[6];

omega_.o = 1.08294486924687e—003; //

{0,0,0};

sgrt (GxMassOfEarth/ (Heighfromcenter™3));

float
float
float
float
float
float
float
float
float
float
float
float
float
float

quat [4];
quat_0[4];
quat_dot [4];
R_B_O[3][3];
cl[31;
w_B_OB[3];
w_B_IB[3];
w_B_IB_0[3];
w_B_IB_dot [3];

m[3];
phi = —45.125;
theta = —45.987;

psi = 48.978;
euler([3] = {phi*pi/180, thetaxpi/180, psi»pi/180};

//main software initialization

xil pr
xil pr

ESSEECCCCCECCCCCCCCCCCCCCOCCCCCO S PP S P S P PSPPI PP ISP SIS PP PP g \r\n");

int ti

intf (" \r\n MAIN \r\n");
intf(" \r\n

empo, simtime;

e2qg(euler, quat);

RotMat
float

w_B_IB
w_B_IB
w_B_IB

simtime

for (t

{

dynami

rix (quat, R_B_.O);

cuno[3] = {R.B.O[0][
[0] = omega-oxcunol[0
[1] omega_o*xcuno [l
[2] [2

0],R.B_.O[1][0],R.B_O[2][0]};
1;
] .
]

4

omega-o*xcuno ’

10000;
iempo = 1000; tiempo < simtime; ++tiempo)

cs(tau, IM, InverseIM, w_B_.IB, w_B_IB, w_B_IB_dot);

kinematics (w_B_IB, quat, quat, quat_dot, R_B_O); // ok
statevector (quat, quat._dot,xvector); // ok

envModel (R_.B_O, omega_.o, tiempo, IM, tau.E, B_b); /// input OK // output

lgr(ti
VecCro

OK!!!
empo, xvector, m);
ss(m, B.b, tau.M);
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tau[0] = tauM[0] + tau_E[0];
taul[l] = tauM[1l] + tau.E[1l];
tau[2] = tauM[2] + tau.E[2];
g2e (R_.B_O, euler

printf (" euler "
printVect (euler

xilprintf ("\n"

~ ~

4

xilprintf(" \r\n END MAIN \r\n");
xil printf (" \r\n

L L L LKL LKL DO OSSOSO SO SSSSSSS55>5> \r\n'")
while (1)1
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