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“«“

o importa si has fallado o si quedaste golpeado.
Lo que importa es que aprendas algo, te levantes y vuelvas a intentarlo.

Ganar es una buena sensacion, pero ganar cuando nadie pensaba que podias lograrlo es una
sensacion...increible”.

Andnimo.
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Resumen

n esta investigacion se presenta el desarrollo e integracién de una plataforma de
simulacién (software y hardware), para pruebas de validacion experimental de esquemas

de control de orientacion satelital en tierra, denominada mesa suspendida en aire (MSA).

El desarrollo de la MSA se da en dos vertientes. Por un lado, el analisis tedrico basado en el estudio
de la cinematica y dindmica de la plataforma del simulador, considerandola como un grupo de
cuerpos rigidos, unidos entre si, por medio del cual se obtiene su ecuacion de movimiento para
validarla por medio de modelos y simulaciones numéricas, cuyos resultados son visualizados por
medio de graficas en 2D y 3D. Por otro lado, en términos de implementacion fisica, considera la
integracion y desarrollo de elementos de su esquema de instrumentacion, compuesto por sensores
de navegacion inercial (magnetometros, acelerdmetros y girdscopos), asi como el disefio y
construccion de actuadores activos basados en ruedas inerciales y de una computadora a bordo, la
cual estd integrada en una tarjeta electronica denominada SMIN, basada en un dispositivo
reconfigurable FPGA con capacidad de reconfigurarse de forma remota por medio de un

microcontrolador.

El desarrollo del esquema de instrumentacion tom6 como base la estructura de la técnica de
cosimulacion denominada hardware-in-the-loop, por medio de la cual se aceleran resultados
experimentales de implementacion de un esquema de control de orientacién. Al mismo tiempo que
se evalla el desempefio del hardware a bordo de la plataforma de la MSA, se depura y optimiza el
software de operaciones que contiene a los algoritmos de determinacién y control de orientacion

satelital.

El uso de una plataforma FPGA como base de la computadora a bordo, obedece principalmente al
paradigma de desarrollo del dispositivo, particularmente en lo que se refiere a la flexibilidad para
integrar arquitecturas computacionales polimérficas donde se programaron los algoritmos de

control de orientacion de la MSA.

Adicionalmente, se presentan resultados exitosos de un esquema de validacion de la
instrumentacion de la MSA por medio de experimentos de seguimiento de maniobras manuales en
la plataforma del simulador, visualizados por medio de un modelo en realidad virtual. También se
presentan gréficas resultantes de pruebas experimentales de control de orientacion conduciendo la

MSA hacia objetivos definidos, utilizando un esquema de control integrado por algoritmos de



determinacion de la orientacion (TRIAD), estimacion y filtrado (EKF discreto) y una ley de control

lineal basado en un controlador proporcional-derivativo.



Capitulo 1
Introduccion

1.1. Generalidades

La funcion del subsistema de determinacion y control de la orientacion (en inglés Attitude
Determination and Control System o simplemente SDCO) de un satélite, es estabilizarlo y
orientarlo hacia una posicion deseada durante la mision en Orbita ante la presencia de fuerzas
perturbadoras actuando sobre él. Este procedimiento requiere que el vehiculo espacial determine su
orientacion, expresada por medio de sus ejes de referencia locales, respecto a un marco de
referencia inercial, generalmente fijo en el centro de la Tierra, usando para ello sensores y
controlandolo por medio de actuadores. EI SDCO frecuentemente interactlia con otros subsistemas
de la misma plataforma satelital, especialmente con el subsistema de propulsion y con los sensores

de navegacion inercial [1].

El disefio del SDCO implica el manejo de conceptos fisicos asociados como las propiedades de
masa, torques de perturbacion, torques de control, momento angular y sistemas coordenados de
referencia. Particularmente las propiedades de masa del vehiculo espacial, son un factor clave para
el dimensionamiento del esquema de control y la determinacién de los torques que afectaran su
orientacion. Tipicamente se requiere conocer la localizacion de su centro de masa asi como los

elementos de su tensor de inercia [1].

Un cuerpo en el espacio estd sujeto a una serie de pequefios pero persistentes torques de
perturbacién, agrupados en cuatro principales fuentes: gradiente gravitacional, radiacion solar,
campo magnético terrestre y aerodinamico. Estos desvian el cuerpo del satélite respecto a su
orientacion deseada, a menos que exista algin medio que lo impida. EI SDCO tiene la funcién de
compensar dichas perturbaciones ya sea de forma pasiva, es decir, utilizando los efectos de los
pares de fuerza naturales para mantener la estabilidad requerida del satélite o bien, de forma activa,
por medio de la medicion del movimiento angular satélite y aplicando torques correctores por

medio de computadoras y actuadores que requieren energia eléctrica [1] y [2].

El SDCO es critico para el desarrollo de satélites que puedan ofrecer productos y servicios para

resolver grandes problemas de impacto social y econdmico asociados a desastres naturales (sismos,
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inundaciones, huracanes, sequias, etc.), administracion de recursos naturales (agricultura, agua,

pesca, bosques, etc.), seguridad y comunicaciones (video, voz y datos).

Uno de los principales retos en el desarrollo del SDCO es la validacion y verificacion de maniobras
de control de orientacion satelital en Tierra. En la literatura reportada en el tema [3] se plantean
diferentes vertientes metodoldgicas para el desarrollo de este sistema, siendo dos de ellas las mas
utilizadas. La primera emplea simulaciones numéricas y modelos matematicos, los cuales se
gjecutan en software comercial de analisis matematico; en estos casos, dichos modelos describen la
oOrbita de vuelo, la dinamica y cinemaética del satélite asi como el funcionamiento de sensores de
navegacion inercial (girdscopos, magnetdmetros, sensores finos de sol, etc.), actuadores (bobinas de
torque magnético, ruedas inerciales, propulsores, etc.) y leyes de control. De igual forma usan
modelos para emular numéricamente el campo magnético terrestre y algunas perturbaciones
ambientales. Posteriormente, estos estudios permiten visualizar los resultados ya sea por medio de

gréaficas y/o modelos de realidad virtual, [4] y [5].

Otra de las vertientes utilizadas para el desarrollo del SDCO es mediante el uso de plataformas
fisicas de simulacion, las cuales emulan en Tierra las condiciones del medio espacial,
particularmente la ausencia de friccion y, debidamente instrumentadas, permiten la verificacion

fisica de maniobras de control de orientacion satelital en vuelo orbital [6], [7] y [8].

La presente investigacion doctoral se enfoco en la segunda vertiente de tecnologia espacial (relativa
al desarrollo de plataformas de simulacion) por medio del desarrollo de un sistema de simulacién en

Tierra al cual se denomind Mesa Suspendida en Aire (MSA).

La MSA es una herramienta de instrumentacion para la evaluacion y desarrollo de hardware de
orientacion de vehiculos espaciales, que por sus caracteristicas de flexibilidad y escalabilidad,
permite el disefio de estrategias de control de orientacion satelital. Facilita ademas la integracion e
interaccion operativa de elementos en hardware y software (sensores de navegacion inercial,
plataforma de computo a bordo, sistemas de comunicaciones y actuadores), al mismo tiempo que
permite evaluar su desempefio en conjunto, con el fin de definir el esquema de instrumentacion

definitivo méas adecuado a los requerimientos del SDCO.



1.2. Objetivos y metas de la investigacion doctoral
Los objetivos que persigue esta investigacion son:

1. Desarrollar e integrar un esquema de instrumentacién mecatronica para una plataforma de
simulacién para pruebas de control de orientacion con tres grados de libertad, que permita
implementar en hardware la logica de algoritmos del SDCO de un satélite pequefio y verificar
experimentalmente en laboratorio terrestre la ejecucion de maniobras de control de orientacién

satelital.

2. Desarrollar el modelo matematico que describe la dindmica del simulador MSA.

3. Transferir a hardware polimérfico los algoritmos de control de orientacion satelital del SDCO.

4. Desarrollar y validar el disefio de una computadora a bordo(de tamafio y potencia reducida) que
incorpora tecnologia FPGA (Field Programmable Gate Array) para implementar la l6gica del
SDCO a bordo del simulador satelital.

Respecto de las metas, se plantean las siguientes:

a) Disefiar el esquema de instrumentacién del simulador, integrado a partir de la técnica de
cosimulacion hardware-in-the-loop (HIL), para acelerar la obtencion de resultados, evaluar
hardware de orientacion (sensores, plataforma de cémputo y actuadores) y optimizar el software de

operaciones.

b) Seleccionar sensores de navegacion inercial para la instrumentacion de la plataforma de
simulacién de vuelo orbital, con base en el desempefio, costo, dimensiones, consumo de potencia,

protocolo de comunicaciones y disponibilidad comercial.

c) Emplear una tarjeta comercial de desarrollo FPGA como plataforma para la integracion y
validacion experimental de arquitecturas digitales y sistemas embebidos, orientados a la

implementacion de esquemas de control de orientacion satelital.



d) Disefiar e integrar actuadores activos basados en ruedas inerciales, los cuales permitirdn la

realizacion de maniobras de control de orientacion de la plataforma de simulacion.

e) Realizar un andlisis sobre la implementacion en hardware de los algoritmos de determinacion y
control de orientacion satelital, en términos de diagramas de bloques de sistemas interconectados,

con énfasis en las operaciones aritméticas requeridas en los procesos internos de cada algoritmo.

f) Disefiar y validar con simulaciones y pruebas experimentales nucleos periféricos de propdsito

general y de coprocesamiento, desarrollados en lenguaje descriptor de hardware (HDL).

g) Disefiar y validar una plataforma de cémputo a la medida basada en un FPGA, para integrar
arquitecturas reconfigurables y polimérficas que resuelvan algoritmos de control de orientacion

satelital.

h) Desarrollar en Matlab® un sistema de funciones personalizadas que contengan la logica de los
algoritmos de procesamiento de datos para la determinacion (TRIAD), estimacion (EKF) y control
de la orientacion. Dichas funciones se implementaran en una PC externa, la cual se enlazara
inaldmbricamente con la plataforma mavil del simulador para interactuar con la instrumentacion a

bordo.

i) Realizar pruebas experimentales de control de orientacion definiendo diferentes puntos objetivo

en la periferia de la plataforma mavil del simulador satelital para pruebas con 3 grados de libertad.

j) Desarrollar el modelo matematico de la dindmica de la plataforma de simulacién para entender el
comportamiento fisico del sistema en operacion, a partir de la conceptualizacién de la plataforma de

simulador como un cuerpo rigido.

K) Proponer estrategias de control de orientacion y medios alternativos de validacién experimental
basados en modelos de simulacién numérica y visualizacion por medio de entornos en realidad

virtual.
1.3. Metodologia

La metodologia que se empled en esta tesis doctoral fue la siguiente:
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- Se realizd una revision bibliogréfica de los temas principales asociados: algoritmos de
determinacion y control de orientacion satelital, desarrollo de arquitecturas digitales, sistemas
embebidos en FPGA y medios de simulacion y validacion de control de orientacion en tierra.

- Se realiz6 una busqueda de informacion sobre herramientas de desarrollo tecnoldgico en hardware
y software, lo cual apoyd en la seleccion de la instrumentacion de la plataforma de simulacion
(sensores de navegacion inercial y actuadores). Esta basqueda ayudo a definir el ambiente integrado
de desarrollo (software) para el disefio y simulacién de arquitecturas digitales e integracion de
sistemas embebidos en FPGAs, asi como a seleccionar la plataforma hardware (tarjeta de

desarrollo) para validacion experimental.

- Se desarrollaron arquitecturas digitales utilizando lenguaje descriptor de hardware (HDL) que
llevaron a la integracion de un nacleo periférico en la computadora a bordo para generar sefiales
moduladas en ancho de pulso (PWM), que es fundamental para el control de los actuadores de la

plataforma de simulacion.

- Se propusieron disefios de actuadores basados en ruedas inerciales. Se manufacturaron las ruedas
inerciales, se seleccionaron motores de DC, se acoplaron mecanicamente a las ruedas y se
caracterizO su operacién para conocer su desempefio real durante las pruebas de control de

orientacion.

- Con base en los puntos anteriores, se definié un primer esquema de instrumentacion para el

control de orientacion en un eje de la plataforma de simulacion satelital.

- Basados en las pruebas de control de orientacién en un eje, se ajustd el esquema inicial de
instrumentacion para considerar pruebas en tres ejes (X, Y, Z). Se optd por el uso de la técnica de
cosimulacion hardware-in-the-loop (HIL). Esta permitié la validacion rapida del siguiente esquema
en tres ejes y apoy6 la evaluacion de desempefio de elementos de la instrumentacion,

particularmente sensores de navegacion inercial y actuadores.
- Con el fin de realizar un estudio analitico de las maniobras ejecutadas por el simulador y validar
parcialmente el esquema de instrumentacion integrado (hardware y software), se implement6 un

experimento de seguimiento por medio de un modelo virtual.
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- Con base en los resultados obtenidos de la prueba de seguimiento virtual del simulador satelital, se
realizaron experimentos de control de orientacion. Se definié un esquema de control que considero
la integracion de algoritmos de determinacion de la orientacion, estimacion vy filtrado asi como el

uso de una ley de control lineal.

1.4. Productos académicos generados

1. Memorias en congresos internacionales
2012

E.Vicente-Vivas, M.A.Mendoza-Barcenas, et.al. “Ground Validation of 3-axis
Stabilization and Attitude Control Algorithms for Small Satellites”. European Cubesat
Symposium. Von Karman Institute for Fluid Dynamics. Bruselas, Bélgica.

M.A.Mendoza-Barcenas, E.Vizcaino-Torres, et.al. “Embbeded attitude control system
for the educative satellite SATEDU”. Congreso Internacional de Electronica y
Computacion (CONIELECOMP) IEEE. Puebla, México.

Articulo citado en:

Malik, M.S.1., Asghar, S. “Inverse free steering law for small satellite attitude control
law power tracking with VSCMGs” Advances in Space Research (Elsevier). Volume
53, issue 1, year 2014, pp. 97-109.

2. Memorias en congresos nacionales

2010

M.A.Mendoza-Barcenas, et.al. “Development and preliminary results of one-axis
FPGA based Attitude Control System”. Primer Workshop Mexicano de Cédmputo
Reconfigurable y sus Aplicaciones en Educacién e Ingenieria. Universidad Politécnica
de Victoria e INAOE.

2011

M.A.Mendoza-Béarcenas, R.Alva-Gallegos. “Disefio de ruedas inerciales para una
plataforma satelital”. ler Congreso de Ciencia y Tecnologia Aeroespacial. Sociedad

Mexicana de Ciencia y Tecnologia Aeroespacial, A.C. Cholula, Puebla, México.



3. Publicacién de articulo en revista indizada

M.A.Mendoza-Barcenas, E.Vicente-Vivas, H.Rodriguez-Cortés. “Mechatronic design,
dynamic modeling and results of a satellite flight simulator for experimental validation of
satellite attitude determination and control schemes in 3-axis”. Journal of Applied Research
and Technology. Sometida el 30 de Julio de 2013. Aceptada para publicacion el 5 de
noviembre de 2013.

4. Desarrollo tecnoldgico

* Desarrollo e integracion de la instrumentacion para un simulador de pruebas de
control de orientacion de satélites basado en una plataforma suspendida en aire.

* Disefio y desarrollo de una computadora a bordo basada en un FPGA, que integra un
maodulo de reconfiguracion remota a bordo.

* Integracion de un sistema de seguimiento y simulacién de movimientos durante
maniobras de control de orientacion satelital con la plataforma suspendida en aire, por
medio de modelos desarrollados en realidad virtual.

5. Desarrollo de software

* Desarrollo de un sistema de funciones personalizadas en MATLAB para implementar
el esquema de determinacion y control de orientacién en tres ejes para satélites
pequefios.

* Desarrollo de un ndcleo periférico personalizado para generacion de sefiales PWM e

integracion de sistemas embebidos en FPGA.
1.5. Planteamiento del problema

El desarrollo e implementacion fisica del subsistema satelital SDCO en un ambiente de laboratorio
en tierra es un reto en términos técnicos y econdmicos, considerando que debe emular alguna
caracteristica del medio espacial (microgravedad, friccion cero), para validar operativamente el
desemperio del SDCO.



En el INGEN-UNAM se han alcanzado experiencias previas a esta tesis, en torno a la simulacién
computarizada de esquemas de control de orientacion [5] en tres ejes de satélites pequefios. Dichas
simulaciones incluyen el modelado y la descripcién matematica de sensores de navegacion inercial,
actuadores activos basados en ruedas inerciales y bobinas de par magnético, algoritmos de
determinacion y estimacion de la orientacion, asi como leyes de control y recursos que permiten
también visualizar en tiempo real las maniobras de control satelital por medio de animaciones

digitales de alta resolucién realizadas en entornos de realidad virtual [9].

Por otro lado, el desarrollo e integracion de un simulador satelital experimental que permita validar
esquemas de control de orientacion en Tierra para un satélite, constituye una herramienta
indispensable con alto valor agregado, esencialmente en términos de desarrollo, optimizacion y
depuracion de software de estabilizacién y control de apuntamiento satelital. En el caso de los
satélites, una vez puestos en Orbita, es altamente complejo y costoso realizarles modificaciones o
ajustes, por lo que el uso de sistemas de simulacion experimental como el que plantea esta tesis
doctoral, representa una oportunidad Unica para experimentar en torno a diversas estrategias de
procesamiento de datos y control, asi como con diferentes esquemas de instrumentacion (sensores

de navegacion y actuadores), lo cual resulta prioritario para desarrollar el SDCO de satélites reales.

Por tales razones, esta tesis doctoral persiguié la integracion, instrumentacion y andlisis de un

simulador MSA, que permite desarrollar y validar SDCO para satélites reales.

La tesis comprende la integracion del esquema de instrumentacién de la MSA para pruebas de
validacion experimental de estrategias de control de orientacion satelital en tierra. La MSA esta
basada en un sistema de cojinete de aire y se encuentra instrumentada con sensores, actuadores y

una computadora a bordo basada en un dispositivo reconfigurable FPGA.

Una de las principales aportaciones de este trabajo doctoral, ademas de la que ya representa per se
la implementacion experimental de algoritmos asociados al esquema de control de orientacion de
satélites, esta relacionada directamente con el desarrollo del hardware de la computadora de a
bordo, el cual permite integrar arquitecturas de computo polimérficas que contendran algoritmos de
control de orientacion. Estas arquitecturas se integran en un sistema embebido, evitando con ello la
remanufactura del hardware fisico de cada esquema de control bajo prueba, limitdndose a su

reconfiguracion remota por software.

La computadora FPGA permite implementar arquitecturas digitales paso a paso, asi como la

evaluacion de algoritmos de control de orientacion de forma parcial, utilizando para ello técnicas
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auxiliares de co-simulacién (HIL). Para ello, se analiza previamente la forma (procesos y
operaciones aritméticas necesarias) de cada uno de los algoritmos y se realiza el particionamiento
I6gico para su descripcion en hardware y software embebido y su posterior integracion dentro de un

sistema computacional basado en un microprocesador soft core y nucleos periféricos.

La flexibilidad de la computadora expuesta en esta investigacion, refuerza el caracter de plataforma
de amplio espectro de aplicacion, la cual se puede aplicar ademas como plataforma didactica para:
la ensefianza en el desarrollo de arquitecturas y sistemas digitales en FPGA, validacion
experimental de esquemas de control, desarrollo de sistemas electromecénicos para sistemas de

control, comunicaciones y procesamiento de datos.

Por otro lado, en términos de analisis de SDCOs, en esta tesis se presenta el desarrollo y obtencion
del modelo dindmico de la plataforma de la MSA, la cual es una base tedrica importante para
describir analiticamente su movimiento, asi como para tomar decisiones respecto a la mejor
estrategia para la implementacion del control de orientacion en el simulador. El anélisis teérico es
importante para entender el planteamiento de nuevas técnicas y procedimientos de validacion

experimental de sistemas espaciales en Tierra.

Cabe sefialar que el alcance de esta investigacion doctoral se limita al desarrollo e integracion de un
primer prototipo de simulador, el cual permite implementar y validar experimentalmente algoritmos
y esquemas asociados al control de orientacion de un satélite real con fines de validacion
tecnoldgica y experimentacion académica. Los algoritmos finales del sistema de control de
orientacion de un satélite real estardn basados en especificaciones precisas de una mision, tales
como especificaciones y requerimientos de la carga Util, definicion de las tareas que desarrollara el
satélite en drbita, requisitos de apuntamiento, posicion y altura orbital del satélite, etc. Sin embargo,
al no definir requerimientos iniciales de una mision en particular, la arquitectura del sistema
mecatrénico que se propone en esta tesis doctoral y los resultados esperados, tienen un caracter
abierto y enfocados més a la demostracion de la capacidad de integracion y desarrollo tecnoldgico
propios. Ello permite ademas a esta investigacion, experimentar con diversos maodulos,

componentes y estrategias vinculados al esquema de control de orientacion satelital.

1.5.1. Computadora a bordo basada en FPGA

La MSA incluye como parte de su esquema de instrumentacién, una computadora a bordo basada

en FPGA, la cual automatiza las funciones del SDCO. La primera version se basé en una tarjeta

comercial de desarrollo FPGA Spartan 3E de Xilinx® y la segunda, en una plataforma de disefio
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propio denominada SMIN. En esta computadora se construyen e integran arquitecturas
computacionales polimorficas, las cuales realizan el procesamiento de los datos adquiridos de
sensores de navegacion inercial, asi como la generacion de sefiales de control para manejar las

ruedas inerciales de la MSA.

La inclusion de una plataforma de procesamiento basada en FPGA aprovecha caracteristicas del
dispositivo [10] y [11], tales como flexibilidad, procesamiento en paralelo, escalabilidad y
reduccion de espacio en hardware. Los FPGAs admiten integrar nlcleos de procesamiento y
diversos periféricos en un sistema de computo a la medida de los requerimientos de la aplicacion,
en el cual es posible implementar de manera eficiente y agil la l6gica del esquema de determinacion
y control de orientacion de un satélite.

Respecto a la flexibilidad de los FPGAs, permiten el disefio e integracion de sistemas embebidos de
coémputo con los recursos necesarios de entradas y salidas digitales para el manejo de interfaces con
equipos externos, asi como el procesamiento y manejo de datos; todo en una solucién integral
donde coexisten en una plataforma tecnoldgica elementos de hardware y software embebidos. En
tanto que, el procesamiento paralelo es clave en la busqueda de una funcionalidad eficiente y rapida
en los nacleos de coprocesamiento para resolver operaciones aritméticas, matriciales y vectoriales

asociadas con los algoritmos de determinacion y control de orientacion de la MSA [10].

Adicionalmente, la escalabilidad del sistema embebido en el FPGA, permite que éste pueda ir
creciendo en nivel de complejidad para integrar posteriormente algoritmos asociados con la
determinacion y el control de orientacion de la MSA que actualmente se ejecutan en MATLAB. En
lo que corresponde a la reduccion de espacio en hardware fisico, los FPGAs permiten integrar
sistemas embebidos complejos en un solo dispositivo, lo cual, tanto para efectos de pruebas
experimentales de la MSA en tierra, como para su implementacién futura en un satélite, representa
un factor de conveniencia muy importante, mas adn si se consideran las tendencias actuales de la

miniaturizacién de sistemas en vehiculos espaciales.

1.5.2. Esquema de cosimulacion HIL como base del simulador del Subsistema de

Determinacion y Control de Orientacion

La implementacion de un SDCO constituye un proceso que requiere grandes tiempos de desarrollo
para concluirlo en una arquitectura computacional embebida completamente en FPGA. Esto debido
principalmente a la adecuacion e integracion de algoritmos complejos en el FPGA para que operen

en tiempo real. Adicionalmente, se debe considerar el particionamiento légico de cada uno de los
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algoritmos asociados al esquema de control en hardware y software; ya sea para el desarrollo de
nucleos de coprocesamiento que contendran la Idgica y operaciones aritméticas necesarias para su
operacion (solucion en hardware) o bien, para el desarrollo de funciones en el firmware del
microprocesador (solucion en software). Por tales razones, para el desarrollo del SDCO se usé una
técnica alternativa de cosimulacion en tiempo real llamada hardware-in-the-loop. Con esta técnica
se acelerd el desarrollo y la obtencion de resultados experimentales, ya que una parte del sistema, la
méas compleja, se ejecuta en una computadora personal (PC) y la restante en un sistema embebido
en el FPGA de la MSA.

La técnica HIL constituye un medio practico y eficaz de evaluacion de sistemas embebidos de
control en tiempo real. Para ello se puede usar una planta real o el modelo de la planta a controlar.
Sin embargo, la planta puede llegar a resultar bastante compleja, tanto para su implementacion
directa como para obtener resultados experimentales en el corto plazo [12]. En la MSA, HIL es una
herramienta que distribuye los algoritmos que constituyen el esquema de control de orientacién. Lo
cual facilita la implantacion y validacion de sistemas como el SDCO, aunque posteriormente aun se
tenga que trabajar intensamente para implementar toda la solucién en hardware y software
embebido en el FPGA. Adicionalmente, el uso de la técnica HIL en el esquema del simulador MSA
redunda en beneficios didacticos y de entrenamiento, ya que la arquitectura modular del sistema
permite entender de mejor forma la operacién y la interaccion entre el hardware y el software de

estabilizacién y control de apuntamiento [13].
1.5.3. Operacion del simulador MSA

Durante el inicio de operaciones del simulador MSA el usuario carga el software asociado a una
arquitectura computacional a la tarjeta de desarrollo FPGA por medio de una Laptop, la cual tiene
instalado el software de desarrollo para sistemas embebidos en FPGA. De esta forma se integra la
arquitectura computacional a partir de nuacleos de propiedad intelectual (IP) propietarios vy
personalizados. El sistema embebido se desarrolla, sintetiza y compila utilizando las herramientas
de la suite ISE de Xilinx® (Project Navigator y EDK). La carga del software se realiza conectando
una laptop con la tarjeta Spartan 3E por medio de un puerto USB. Una vez transferido el software al
sistema FPGA Spartan 3E (a bordo de la MSA), queda en espera de que el usuario ejecute el
software desarrollado en MATLAB® en una PC externa para establecer el vinculo de comunicacion
inalambrica e iniciar la transferencia de datos para la ejecucion de los algoritmos que integran el
SDCO (determinacion de la orientacidn, estimacion, filtrado y control) en la PC externa, de acuerdo

con el esquema de validacion HIL adoptado [13].
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Posteriormente, el usuario alimenta un flujo de aire a la base de la MSA por medio de un
compresor, cuya presion se regula manualmente con una valvula de paso, mientras que de forma
simultanea balancea manualmente a la plataforma movil de la MSA por medio de contrapesos. Una
vez que la plataforma del simulador se encuentra flotando y balanceada, se procede a ejecutar el
software desarrollado en MATLAB® en la PC externa. De tal forma que los datos de los sensores
de navegacién inercial (magnetometros, acelerometros y girdscopos) se adquieren cada 10
milisegundos en el FPGA de la MSA. Estos datos se utilizan para alimentar en tiempo real a los
algoritmos del esquema de control de orientacién ejecutados en MATLAB®. En esta computadora
se generan también comandos para los actuadores, los cuales se transmiten a la MSA por medio de
dos médems de radiofrecuencia (RF), posteriormente el sistema embebido en FPGA los transfiere
hacia los registros asociados con terminales fisicas de salida hacia drivers de potencia que controlan

a las ruedas inerciales.

Cabe sefialar que la definicion de maniobras de apuntamiento que ejecuta la MSA se establece en el
software integrado en MATLAB® previo a la ejecucion de la prueba, para lo cual se adquieren 200
lecturas del magnetémetro triaxial en la posicion deseada y cuyos datos en cada eje se guardan en
un archivo de texto. Una vez que finaliza la adquisicion de estos datos, en MATLAB® se obtiene el
promedio aritmético de cada una de las componentes X, Y y Z del magnetémetro, cuyo resultado
por eje, se introduce de forma manual en la funcion que contiene el algoritmo de determinacion de
la orientacién, el cual estd basado en el método deterministico denominado TRIAD (Three-axis

Attitude Determination, por sus siglas en inglés) [5] vy [14].

Adicionalmente, y en funcién del desempefio de las pruebas, se admiten ajustes en los valores de las
covarianzas del error en procesos y mediciones asociados con el Filtro de Kalman Extendido
(EKF), el cual se usa como estimador de la orientacidon [5], [15] y [16]. Esta es otra de las funciones
desarrolladas en MATLAB® en la PC externa, la cual permite la estimacién de parametros tales
como la velocidad angular y la orientacion de la plataforma mediante cuaterniones, que representa

una parte fundamental del esquema de control de orientacion de la MSA.
1.5.4. Desarrollo de herramientas de validacion en hardware y software

Se desarrollaron diversos modulos tanto en hardware como en software, los cuales permitieron
implantar algoritmos y estrategias de control de orientacion satelital en tres ejes utilizando la MSA
bajo el esquema HIL. Dichos médulos se encuentran ubicados en dos segmentos principales que

integran al simulador MSA: la plataforma movil y la computadora externa.
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Respecto a la plataforma movil, los mddulos en hardware que se desarrollaron fueron la

computadora a bordo FPGA vy la tarjeta de potencia para actuadores y suministro de energia.

En lo que corresponde a la computadora a bordo FPGA a la cual denominamos SMIN, cuenta con
todos los recursos necesarios para la adquisicion y procesamiento de datos, utilizando para ello un
FPGA de la familia Spartan 3E de Xilinx®.

Una caracteristica relevante del SMIN, es su mddulo de reconfiguracion remota, basado en un
microcontrolador, el cual permite que el FPGA pueda ser reconfigurado a distancia
(reconfiguracion total) una vez instalado sobre la MSA. EI SMIN permite validar diversas
arquitecturas computacionales, entre ellas las que describen algoritmos de determinacion y

estimacion de la orientacion y esquemas de control satelital.

En lo que corresponde al mddulo de suministro de energia, se disefi6 y fabric6 una tarjeta
electronica que contiene reguladores conmutados de voltaje, los cuales permiten reducir el voltaje
de la bateria (14.8v) y generar el nivel de voltaje adecuado (5v) para la alimentacion de energia
tanto de la plataforma FPGA (Spartan 3E-SK o SMIN) como de los sensores de navegacion
inercial. En dicha tarjeta también estdn montados tres circuitos integrados (drivers), que interpretan
los comandos de control que envia la computadora a bordo del FPGA en forma de sefiales PWM,
ademas de manejar la potencia que se suministra a cada uno de los motores de DC que impulsan a

las ruedas inerciales de la MSA.

Dentro del hardware de orientacién, los actuadores son de gran interés para la realizacion de
maniobras de control de orientacion. El disefio de los actuadores se basé en modelos publicados en
bibliografia internacional (tesis, articulos, reportes técnicos) y en bibliografia especializada en el
tema de control de vehiculos espaciales [17] y [18]. Su forma geométrica, integrada por un disco
central y un anillo externo, permite generar torques del orden de 0.05 a 2 N-m [20], los cuales, al
transferirse a la plataforma mavil, facilitan la realizacion de movimientos de control de orientacion
en los tres ejes de la MSA. El actuador esta integrado por dos componentes basicos, un motor DC y

una rueda de inercia, la cual esta acoplada al eje del motor y sujeta mecanicamente.
1.6. Organizacion de la tesis
La tesis est4 organizada en 7 capitulos:

En el capitulo 1 se presenta una introduccién que incluye las generalidades del tema, asi como los

objetivos y metas planteados en el tema de investigacion doctoral.
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En el capitulo 2 se presenta una revision bibliografica en materia de desarrollo tecnoldgico en

SDCO para satélites pequefios y simuladores satelitales.

En el capitulo 3 se presenta el desarrollo del modelo matematico de la MSA y una vista general del
esquema propuesto para el analisis tedrico de la plataforma de simulacion de vuelo orbital.

En el capitulo 4 se describe la instrumentacion de la MSA en hardware y software. En términos de
hardware, se describe tanto el hardware fisico (sensores de navegacion inercial, computadora a
bordo y actuadores) como el hardware embebido desarrollado en el FPGA de la computadora de a

bordo, en tanto que en el caso del software, se describe el software desarrollado en MATLAB.

En el capitulo 5 se muestra el desarrollo de un experimento de seguimiento de la plataforma de
simulacion satelital utilizando medios de visualizacién basados en modelos de realidad virtual. Este,
representa el primer paso para la implementacion del esquema completo de control de orientacion

satelital.

En el capitulo 6 se presenta la integracion y los resultados experimentales del sistema de simulacién
satelital desarrollado. Como parte de la validacion operativa del sistema, se describe la
implementacion de un algoritmo de control basado en una ley proporcional derivativa, la cual
obedece a una estrategia de control en tres ejes utilizando sensores de navegacién inercial. Ademas
se presentan los resultados obtenidos de las pruebas de control de orientacion y una discusion al

respecto.

En el capitulo 7 se presentan las conclusiones del trabajo de investigacion desarrollado y

recomendaciones para la conclusion de tareas pendientes.

En las secciones complementarias se presentan las referencias utilizadas durante la tesis, asi como
apéndices en los que se presenta el cédigo fuente del software desarrollado para las pruebas de
validacion de la MSA.
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Capitulo 2

Estado del arte en Sistemas de Control
de Orientacion satelital y simuladores

2.1. El subsistema de control de orientacion en satélites

El SDCO de un satélite lo estabiliza y orienta hacia objetivos especificos ante la presencia de
torques de perturbacion externos, actuando sobre su estructura durante un vuelo orbital. EI SDCO
utiliza referencias externas para determinar la orientacion angular del satélite con respecto a un
sistema de referencia inercial fijo, generalmente considerando su origen en el centro de la Tierra.
Algunas de las referencias externas que utilizan los satélites para su orientacién son el Sol, el
horizonte de la tierra, el campo magnético local y las estrellas. Adicionalmente, el satélite utiliza
sensores de navegacién inercial como giréscopos para cuantificar el desplazamiento angular y
estimar la orientacion del satélite entre mediciones de referencia inerciales fijas, o bien, mientras
tales referencias inerciales no estén disponibles durante el vuelo orbital del satélite. Por ejemplo, el
caso de los sensores finos de sol, los cuales no pueden proporcionar mediciones durante la fase de
eclipse del satélite [5] y [7].

Es poco frecuente encontrar propuestas de clasificacion de los sensores de navegacion, lo cual
resulta atil para determinar su aplicacion en una mision espacial. Sin embargo, en [1] se propone, en
funcion de su operacion, una clasificacion en sensores de referencia y sensores inerciales. Los
sensores de referencia proporcionan su informacion considerando la medicion de cuerpos celestes,
tales como el sol o una estrella. En tanto, los sensores inerciales miden continuamente cambios en
los movimientos angulares del cuerpo del satélite. Este tipo de sensores requiere una calibracion a
partir de datos de sensores de referencia, ademas de presentar errores acumulados debido al efecto

de deriva.

La complejidad del esquema de sensores de navegacion inercial a bordo del satélite dependera en
gran medida del procesamiento y algoritmos asociados que se consideren para cumplir los objetivos
de la misidn. Por ejemplo, el caso de los satélites pequefios SNAP-1 y RAX. El satélite SNAP-1, el
primer nanosatélite estabilizado en tres ejes, construido por Surrey Satellite Services Ltd. (SSTL) en

2010, tuvo como principales objetivos demostrar el control de orientacion triaxial y la realizacion
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de maniobras en oOrbita [21]. Para tal efecto, utilizO como sensor de navegacion inercial un
magnetometro triaxial, en tanto que como parte de los algoritmos para el esquema de estimacion de
orientacion, utiliz6 un Filtro de Kalman Extendido. El satélite RAX es un cubesat disefiado y
construido por la Universidad de Michigan, E.U. y SRI International [7] en 2010. La mision del
satélite RAX es el estudio de las formaciones y la distribucidon de irregularidades de plasma

alineadas con el campo magnético localizadas en la iondsfera baja.

La instrumentacion para control de orientacion de RAX integra magnetometros y sensores finos de
sol para cumplir los requisitos de determinacion de la orientacion angular del satélite de una forma
relativamente simple y a bajo costo [50]. Adicionalmente, el satélite RAX utiliza tres gir6scopos,
cuyas mediciones son fusionadas en un Filtro de Kalman Extendido para la estimacion de

parametros de navegacion orbital.

Es claro entonces que, conforme los requerimientos de la misidn son cada vez mas estrictos, el nivel
de disposicion de informacion de navegacion del satélite se vuelve mas exigente, estableciendo
arquitecturas que integran a mas de un sensor de navegacion y, en algunos casos, con redundancia
y operacion conjunta; estableciendo ademéas complejos esquemas de procesamiento que permiten
obtener pardmetros de navegacion del satélite para efectuar un apuntamiento de alta precision hacia
objetivos definidos. Por ejemplo, es comln observar requerimientos de apuntamiento en satélites de
percepcidn remota con una precisién de 1 metro, particularmente para misiones orientadas a la
administracion de recursos, oceanografia y cartografia, areas en las cuales los requerimientos son

exigentes, en el orden de 0.01 a 0.05° de error de apuntamiento [57].

Es el caso del microsatélite japonés INDEX, desarrollado por el Institute of Space and
Astronautical Science (ISAS) en 2002, cuyos objetivos fueron la demostracién en el desarrollo e
integracién de nuevas tecnologias de buses para satélites pequefios, integrando una CPU para
procesamiento de alta velocidad, un banco de baterias tipo Li-ion para el suministro de energia
eléctrica a bordo, asi como la observacién de auroras. El esquema de sensores estuvo integrado por
un sensor de sol tipo spin, dos sensores de sol en dos dimensiones (NSAS), un seguidor de estrellas,
un magnetémetro triaxial y tres giréscopos de fibra dptica [51]. Cuando no opera el seguidor de
estrellas, el sensor de sol y los girdscopos de fibra Optica pueden determinar la orientacion del

satélite con una precision de 0.5° [51].

En cuanto al algoritmo de control de INDEX, éste utiliza una ley de control que ya habia sido
probada en una misién anterior, relacionada con un telescopio astronémico. La ley de control esta

basada en un esquema de determinacion del error de orientacion, de tipo lineal con realimentacion.
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Otro ejemplo respecto a la integracion de un esquema complejo de sensores de navegacion se
encuentra en el satélite FalconSat-5. EI FalconSat-5 de 180 kg, fue el quinto satélite construido por
el Departamento de Ingenieria Astrondutica de la Academia de la Fuerza Aérea de los Estados
Unidos (USAFA) y parte del Space Test Program. La mision principal del FalconSat-5 era utilizar
sus cargas Utiles para colectar datos relativos al clima espacial. Con objeto de operar sus cargas
tiles como era requerido, el satélite tuvo que alcanzar y mantener estabilidad en tres ejes, con
requerimientos nominales de precision de 0.5 a 1° usando un magnetémetro triaxial y de 0.1°

utilizando sensores de sol digitales [22].

La instrumentacion del FalconSat-5 estuvo integrada por 4 sensores de sol, un magnetometro
triaxial y una unidad de medicion inercial (IMU) para la cuantificacion de la tasa de cambios
angulares en los tres ejes del satélite. Con el uso de estos sensores de navegacion, el FalconSat-5

estima su orientacion y realiza las tareas de control de apuntamiento.

Un punto adicional que cabe comentar dentro de la estructura del SDCO de los casos presentados,
es el que corresponde a los actuadores, es decir, los elementos mecénicos que permiten la
realizacion fisica de las maniobras de control de orientacion. En [20] se establece una clasificacion
de actuadores agrupandolos en 4 bloques: 1) aquellos que utilizan el campo magnético terrestre, 2)
aquellos que aprovechan las fuerzas de reaccion a partir de expulsiones de gas o particulas de iones,
3) aquellos métodos que utilizan la presién por radiacion solar sobre la superficie de los vehiculos
espaciales y 4) aquellos que se basan en el uso de dispositivos de intercambio de momento angular

(e.g. ruedas inerciales).

Para el control de orientacién, el SDCO produce torques de control que son trasferidos al cuerpo del
satélite, usando una serie de actuadores que pueden ser de tipo activo o pasivo. Por ejemplo, se
emplean toberas impulsoras de todos los tamafios y tecnologias de combustible para el control de
orientacion del satélite, sin embargo, se requiere de una fuente de combustible a bordo, ademas de
implicar costos elevados. También se utilizan otro tipo de actuadores, como las barras y bobinas de
par magnético para producir torques que interactlan con el campo magnético terrestre local. Las
ruedas inerciales y las bobinas de par magnético son los actuadores méas utilizados en satélites,

debido a que producen torques que no cambian el momento angular del satélite [7].

Aunque en principio se pueda identificar un amplio espectro de posibilidades en cuanto a técnicas
de actuacion de control, cada uno de los métodos mencionados presentan ventajas y desventajas
técnicas que deben ser consideradas. En [20] y [34] se presenta un breve analisis de los métodos de

actuacion mencionados, enfatizando que aquellos que corresponden a técnicas que aprovechan el
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flujo por presion solar, no pueden ser utilizados para efectuar maniobras efectivas de control de
orientacion, debido al bajo torque que presentan, en el orden de 3.28 x 10® [N-m] [18]. Sin
embargo, el método basado en ruedas rotatorias en el interior del cuerpo del satélite, y cuyo
principio de funcionamiento se basa en el intercambio de momento angular, es de las mejores
opciones para sistemas de control de orientacion satelital que demandan alta precision y realizacion

de maniobras moderadamente rapidas con el menor nimero de pares perturbadores parasitos [20].

En [20] y [51] se presenta el analisis dindmico de actuadores basados en ruedas inerciales.
Particularmente en [51] se presentan detalles del principio de funcionamiento fisico de la rueda
inercial, asi mismo se efectlia el modelado dinamico y su representacion en diagrama de bloques, lo

cual resulta dtil para incluirlo dentro de un esquema de simulacién numérico.

En cuanto a la computadora de a bordo, en la mayoria de los casos se utilizan microcontroladores
endurecidos para radiaciones. Estas plataformas de cémputo, ademas de brindar confianza al
desarrollador tradicional, contienen elementos basicos de un sistema embebido para la integracion

de esquemas de procesamiento del SDCO en una arquitectura fija.

No obstante, existen proyectos en los cuales la computadora a bordo esta desarrollada en torno a
novedosos dispositivos reconfigurables tales como FPGAs. En [52] se presenta el microsatélite
Flying Laptop, en desarrollo por el Instituto de Sistemas Espaciales de Stuttgart, Alemania. Este
microsatélite, de 100 kg de peso y estabilizado en tres ejes, tiene integrada su computadora de a
bordo en un FPGA, donde se define una arquitectura de triple redundancia para fines de tolerancia a
fallas y con capacidad de reconfiguracién dinamica al vuelo. En términos de hardware, integra 5
principales tipos de sensores de navegacion: dos magnetometros triaxiales, dos sensores de sol,

cuatro giréscopos de fibra dptica, un seguidor de estrellas y tres receptores GPS.

La conexion entre los sensores de navegacion y el FPGA se lleva a cabo en una conexioén tipo
estrella, incrementando con ello la confiabilidad del sistema [52]. Utiliza los protocolos RS422 e

I°C, asi como lineas de entrada salida digitales y el bus IBIS.

En tanto, en Japon [53], en la Universidad de Soka, esta en desarrollo el cubesat Excelsior, cuyos
objetivos son: la verificacion de la tolerancia a fallas de la electronica de la computadora a bordo
basada en un FPGA en ambientes de alta radiacién, adquisicién y compresion de imagenes de la

Tierra y experimentos de comunicacion para amateurs.

En [54] se establece que los FPGAs son comunmente utilizados en productos que estan inmersos en

ambientes de radiacion, tales como aplicaciones en avionica o espaciales. Asi mismo, los FPGAS
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son dispositivos altamente atractivos ya que contienen alta densidad de compuertas logicas
equivalentes en un solo dispositivo, lo cual permite desarrollar soluciones de tamafio, potencia y

peso reducidos.
2.2. Técnicas de simulacion para validacion de pruebas de control de orientacion satelital

A partir de la discusion anterior, en términos de los elementos que integran al SDCO, es evidente la
gran inversion en tiempo y financiera que se debe realizar para adicionar a un satélite su capacidad
de estabilizacion y control de apuntamiento. Por tal motivo, durante el proceso de disefio se deben
desarrollar los medios de validacion y simulacién necesarios que permitan conferir certeza en
cuanto al desempefio del satélite en orbita. En este sentido, el SDCO no es la excepcion, sin
embargo, su simulacién y validacion en tierra representan per se una serie de retos que se deben

analizar detenidamente.

Si bien, las simulaciones por computadora representan un excelente punto de partida para el andlisis
del desempefio del SDCO, dichas simulaciones s6lo tienen la capacidad de modelar algunas
caracteristicas tanto de la dinamica del propio vehiculo espacial como de su entorno, incluidas las
perturbaciones que afectan la orientacion del satélite. No obstante, dichas consideraciones pueden

impactar fuertemente su operacion en un ambiente orbital real.

Una interesante alternativa que ayuda al proceso de definicion y disefio del SDCO de un satélite en
tierra, es el uso de plataformas de simulacion experimental, las cuales tienen diversas arquitecturas
y emulan particularmente dos condiciones del entorno espacial: microgravedad y ambiente de bajo

torque.

Asi mismo, existen técnicas de cosimulacion en las que se involucran elementos de software y
hardware, que permiten la rapida implementacion de complejos esquemas de control, tal como la
denominada hardware-in-the-loop (HIL). Los experimentos realizados utilizando esta técnica,
ofrecen un procedimiento para abordar el problema de definir pardmetros de operacion no
conocidos, probandolos o determinandolos a partir del analisis experimental, con todas las

incertidumbres y errores que el hardware puede brindar.

En [58], se presenta un simulador de simulacion para pruebas de control de orientacion satelital,
desarrollado en torno a la misién Chasqui-1 de la Universidad Nacional de Ingenieria de Lima,
Peru. En esta propuesta, se describe la integracion de un simulador, denominado “de bajo costo”,
debido a que, basados en la técnica HIL, integran hardware real, principalmente actuadores y

sensores de navegacion. Mientras que, en una computadora personal convencional, se ejecutan en
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un ambiente Simulink® los algoritmos que integran el nicleo de control del sistema, interactuando
por medio del protocolo RS232 con sensores y actuadores.

Respecto a las pruebas con microgravedad, existen diversas técnicas para crear dicho ambiente sin
la necesidad de ir precisamente al espacio exterior, actualmente existen tres principales técnicas: la
primera consiste en el empleo de ambientes de flotacion neutra (neutral buoyancy), las cuales son
utilizadas para entrenamientos de los astronautas de la NASA. Esta técnica consiste en el uso de una
alberca, figura 2.1, en la cual se sumerge el objeto o sistema bajo prueba. No obstante, su
efectividad para pruebas de control de orientacion resulta poco atractiva, ya que se debe cuidar de
las propiedades fisicoquimicas del liquido vertido a la piscina para garantizar la flotabilidad del
sistema bajo prueba, lo cual requeriria que dicho liquido tuviera un bajo indice de viscosidad para
generar un ambiente de bajo torque. Sin embargo, los torques debidos al arrastre con el propio flujo
hidraulico podrian desviar los resultados experimentales esperados, resultando por lo tanto una

metodologia de validacién poco recomendable para pruebas de control de orientacion [55].
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Figura 2.1. Laboratorio de pruebas de flotacion neutral.

En [59] se describe, por ejemplo, un sistema desarrollado en la Universidad de Maryland, el cual,
basado en la arquitectura de un simulador neutral bouyancy, utiliza pequefios submarinos para
monitorear los movimientos de un vehiculo de prueba que se sumerge. Cada uno de los submarinos
envia tramas de datos hacia una computadora principal, en la cual se capturan imagenes de camaras
instaladas en 6 submarinos instalados en el tanque. Dichas imagenes son de utilidad para efectos de
control por realimentacién hacia el vehiculo bajo prueba, asi como la verificacion de la interaccion

de los diversos algoritmos que intervienen en el proceso.

El segundo método utiliza torres de caida (drop towers), figura 2.2. La cual es una estructura
cerrada dentro de la cual se hace caer un objeto o sistema hasta una red inferior. Durante el

descenso del sistema bajo prueba, el experimento tiene unos pocos segundos de microgravedad,
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antes de llegar hasta el fondo sobre una red de proteccion. Durante la fase de microgravedad
utilizando esta técnica, el Unico torque de perturbacion que actla sobre el experimento es el arrastre
del aire al interior de la estructura, el cual puede ser eliminado si al interior de la misma se crea
vacio. Desafortunadamente el tiempo que ofrece esta solucion es tan pequefio que esta técnica se
considera muy limitada para la realizacién de pruebas de control de orientacion en un ambiente

cercano al espacial [55].

Figura 2.2. Prueba en torre de caida.

Un tercer método de prueba es utilizando vuelos en avion en trayectoria de cero gravedad. El avion
vuela en trayectorias parabolicas en intervalos de 24,000 a 34,000 ft de altura. En el pico de cada
maniobra, existen periodos de 25 segundos de microgravedad, donde el avién y todo lo que vaya a
bordo de él se encuentran en caida libre. A diferencia de la torre de caida, la microgravedad actua
sobre el aire dentro de la cabina, reduciendo con ello el efecto del arrastre sobre muchos de los

experimentos que se llevan a cabo [55].

Otra de las técnicas utilizadas para el disefio y validacion de esquemas de control de orientacion de
vehiculos espaciales es aquella que hace uso de simuladores basados en cojinetes de aire. En este
tipo de plataformas de simulacién actla directamente la fuerza gravitacional terrestre y su principio
de operacion se basa en la compensacion de los torques perturbadores que acttian sobre él. Como se
aborda en [24], si bien, este tipo de plataformas de simulacién no pueden proporcionar la
experiencia total de una ambiente de microgravedad, éstas permiten la manipulacion y verificacion

de hardware de control de orientacién en un ambiente de torque minimo.
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Las plataformas de simulacion satelital desarrolladas en torno a cojinetes de aire (PSS) son
ampliamente utilizadas en la industria aeroespacial para la validacién de esquemas de control de
orientacion, asi como en universidades y centros de investigacion. Muchas de ellas tuvieron su
origen en Estados Unidos, donde se construy6 el primer simulador de control de orientacion en el
Space Maneuvering Devices section de la Division of North American Rockwell Group en 1967 por
el Marshall Space Flight Center de la NASA [24].

Estas plataformas experimentales permiten a los investigadores probar en Tierra los algoritmos de

un SDCO, en un medio que simula con gran aproximacion un ambiente de torque reducido.

2.2.1. Tipos de plataformas de simulacion para pruebas de validacion de control de

orientacion basadas en sistemas de cojinete de aire

Se han desarrollado diversos tipos y formas de PSS a lo largo de la historia contemporéanea del
disefio de sistemas de simulacion en tierra, con ciertas caracteristicas que los han convertido en un
referente en el campo de desarrollo de sistemas espaciales. Por ello, a continuacion se describiran
los tipos o formas mas conocidas de las PSS utilizadas en el disefio de sistemas de control de
orientacion para vehiculos espaciales, indicando ademas sus caracteristicas constructivas mas

relevantes.

Los disefios o formas basicas que predominan en el campo de las PSS experimentales, se han

clasificado de la siguiente forma [23] y [24]:

a) Plataformas tipo mesa. En este tipo de plataformas, los componentes estan distribuidos en
la parte superior de su superficie movil para simplificar el analisis de movimiento, figura
2.3. En cuanto al movimiento angular, este tipo de plataformas proporciona completa
libertad de giro en el eje yaw, pero los ejes pitch y roll estan generalmente restringidos a
angulos menores a £90° (tipicamente menores a 30°). En términos de desarrollo, por su
sencillez y facilidad de integracion a bordo, representan la mejor opcion para sistemas cuyo
esquema de instrumentacién no ha sido definido por completo y representa el tipo de

simulador que emula la forma mas bésica de un satélite en vuelo orbital.

roll
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Figura 2.3. Plataforma tipo mesa.
..._22..._



b) Plataformas tipo sombrilla. Este disefio mantiene el centro de masa del sistema muy cerca
del centro de rotacion de la plataforma, figura 2.4. Para ello, se suspenden los
componentes debajo de la plataforma. De igual forma que el tipo mesa, para éste simulador,
existen fuertes restricciones de maniobras en los ejes pitch y roll, en los cuales los

movimientos son menores a £90°.

Figura 2.4. Plataforma tipo Sombrilla.

¢) Plataformas tipo mancuerna. Este disefio reduce la interferencia de la estructura
colocando la carga til del simulador lo mas lejos posible de su centro de rotaciéon. Como se
aprecia en la figura 2.5, el disefio de la estructura para esta plataforma es mas complejo que
el de los casos anteriores, permitiendo movimientos sin restriccion en los ejes de maniobra
roll y yaw, no asi en pitch, donde por la posicion de la base y las placas laterales, su

movimiento esta limitado.

Figura 2.5. Plataforma de Mancuerna.

Con base en las caracteristicas de cada una de las plataformas referidas anteriormente, los
disefiadores del sistema de control eligen cual es aquella que cumple con los requerimientos de los
objetivos planteados de la misién, asi como la complejidad del sistema de estabilizacion y control

de apuntamiento.
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Adicionalmente a los sistemas rotacionales, como los mencionados anteriormente, existen las PSS
de tipo plano. Dichos simuladores, figura 2.6, usan una superficie plana sobre la cual los objetos
colocados en su interior flotan por medio de flujos de gas comprimido.

Simulador satelital

A

. B ‘.
Instrumentacion > '
4

Superficie de desplazamiento del simulador

Figura 2.6. PSS tipo plano.

Los sistemas planos permiten el movimiento traslacional y —no necesariamente- movimiento de giro
vertical [59]. Este tipo de sistemas, llevan a bordo su propio aire comprimido en tanques y crean su
colchén de aire, el cual proporciona un movimiento deslizante con baja friccion sobre una
superficie plana y lisa. EI movimiento de giro vertical se alcanza usando una rueda inercial o
toberas de aire comprimido. Estos simuladores son importantes particularmente para pruebas de

acoplamiento entre vehiculos espaciales o bien para la ejecucion de maniobras [59].

La combinacion de sistemas (rotacionales y planos) resulta en la generacion de simuladores de 5 6 6
grados de libertad, en donde se combinan etapas de movimiento angular y traslacional. Un ejemplo
es el simulador del Marshall Space Flight Center’s Flight Robotics Laboratory [60]. Este simulador
permite la realizacién de movimientos con 6 grados de libertad sobre una superficie plana de 44 x

66 ft. EI movimiento vertical es provisto por un ascensor cilindrico en lugar de toberas.

En [61] se aborda el disefio de un simulador caracteristico, el cual cuenta con 3 grados de libertad,
denominado Floatcube, el cual tiene las dimensiones de un cubesat y tiene el objetivo de demostrar

la aplicacion de conceptos de flux pinning en maniobras de formacion y acoplamiento. La técnica
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flux pinning consiste en la interaccion entre un superconductor de alta temperatura (HTSC) y un
campo magnético. Dicha interaccion crea una rigidez mecéanica y amortiguamiento, lo cual influye
en el movimiento respecto al campo magnético en maltiples grados de libertad, creando un
mecanismo de sustentabilidad para la ejecucion de pruebas de control de orientacion de vehiculos

espaciales en tierra.

En [62] se describe el Eropean Proximity Operations Simulator (EPOS), el cual esta instalado en el
Centro de Operaciones Espaciales de Alemania del Centro Aeroespacial Aleman. Dentro de las
caracteristicas de EPOS es su arquitectura, la cual estd integrada por dos robots industriales, los
cuales son capaces de posicionar cargas Utiles con masas superiores a los 240 kg con precision
submilimétrica. Adicionalmente, tiene la capacidad para que uno de los dos robots se traslade sobre
un riel que contiene un flujo de aire, a velocidades que van de los mm/s hasta los m/s,
convirtiéndolo en un sistema muy eficaz para la ejecucion de pruebas de acoplamiento y maniobras

espaciales de alta complejidad.

Otra de las caracteristicas relevantes de EPOS es que esta desarrollado con base en la técnica HIL.
En la cual, los robots responden a comandos de control que son generados por software desde una
PC. En este esquema, el sistema HIL es, basicamente, un sistema en lazo cerrado, donde el sistema
de seguimiento por medio de los robots introduce un retraso [64].

2.2.2. Torques de perturbacion en las Plataformas de simulacién para pruebas de validacion

de control de orientacién

Es importante también considerar que las PSS descritas anteriormente, permiten probar en tierra
algunas estrategias de control de orientacion para vehiculos espaciales en Orbita. Sin embargo,
existen factores adicionales de perturbacion local que deben ser previstos durante la realizacién de
pruebas de estabilizacion y control de orientacion y en el planteamiento de estrategias de control

con estas plataformas de simulacion.
En [23] se exponen cuatro tipos fundamentales de perturbaciones:

1. Torques derivados de la plataforma. Incluyen desbalances estaticos, desbalances
dinamicos, inestabilidad del material (estrés, temperatura, humedad, evaporaciéon),
gradiente de gravedad, etc.

2. Torques debidos al cojinete de aire. Dichas perturbaciones incluyen el efecto
aerodindmico conocido como “turbina” y los debidos a fugas de aire de los ductos de

alimentacion.
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3. Torques debidos al ambiente. En estas perturbaciones se incluyen: el efecto por corrientes
de aire, campos magnéticos locales, vibracion, presion por radiacion y movimiento de
equipo (soleniodes y relevadores).

4. Torques del sistema de pruebas. En esta categoria se considera el efecto del cableado
eléctrico a la base, desplazamiento de masas sobre el cojinete y ajustes varios realizados a
la instrumentacion instalada sobre la plataforma del simulador, descarga de la bateria,
descarga del suministro de combustible para crear flujos para pruebas con toberas

impulsoras y el remplazo de componentes.

Los torques de los grupos 1 y 4 pueden ser mitigados a través de un buen disefio, tanto de la
plataforma de simulacion como de los elementos mecanicos que se integran a bordo. Al respecto es
importante advertir la necesidad de contar con estructuras y elementos mecénicos bien disefiados y

manufacturados, integrados con componentes bien seleccionados y dimensionados [23].

En cuanto a los torques del grupo 2, sus efectos recibieron mas atencién en los desarrollos iniciales
de simuladores basados en cojinetes de aire que en los actuales. Aunque algunos efectos internos
en el cojinete de aire pueden resultar importantes en el disefio y operacion de sistemas basados en
cojinetes de gas de tipo industrial, se presenta un efecto que puede ser despreciable [23].

La tercera clase de torques de perturbacion corresponden a los presentes en el ambiente de
laboratorio, los cuales representan el reto mas importante atn por resolver para las plataformas de

simulacion de vuelo orbital en tierra [23].

Para efectos de aplicacion en este trabajo de investigacion doctoral, se considerd incluir en la
vertiente del desarrollo de la ecuacién de movimiento de la plataforma experimental, perturbaciones

externas correspondientes al primer grupo, particularmente la que se debe a la gravedad.

En los siguientes parrafos se describirdn los esquemas de instrumentacion de ciertas PSS
representativas, desarrolladas en diferentes instituciones de educacion e investigacién en el mundo,

con particular interés en sensores de navegacion inercial, computadora de vuelo y actuadores.

2.2.3. Casos destacados de Plataformas de simulacion para pruebas de validacion de control

de orientacion en el mundo

En los siguientes apartados se presentan algunos ejemplos de plataformas de simulacion
desarrolladas a nivel internacional. Hay que aclarar que el universo de publicaciones que las

describen es muy amplio, sin embargo, para efectos de esta investigacion, se tomaron casos

~26~



representativos, los cuales por la relativa sencillez en su arquitectura, permiten su descripcion para

establecer un marco de referencia tecnoldgico en relacién con los objetivos de esta tesis doctoral.
2.2.3.1. Plataformas de simulacién de la Universidad Yonsei, Corea del Sur

En [25] se presentan los detalles de una PSS desarrollada en la Universidad Yonsei, Corea del Sur.
Dicha plataforma, cuya masa es de 50 kg, reproduce la orientacion de un vehiculo espacial en 6rbita
usando una plataforma del tipo mesa, permitiendo movimientos de +/- 180° en el eje yaw y +/- 45°

en los ejes roll y pitch.

Una caracteristica importante de la instrumentacion de este simulador, figura 2.7, es que esta basado
en el esquema HIL y en una ley de control PID. Adicionalmente, cuenta con tres ruedas inerciales y

una unidad de sensores de navegacion inercial (IMU) a bordo.

Utiliza un esquema de comunicaciones basado en el protocolo TCP/IP por medio de ruteadores de
red inaldmbricos y una tarjeta inalambrica LAN. El suministro de energia eléctrica a bordo se basa
en un banco de tres baterias selladas de plomo. Utiliza un CPU PC104 (computadora embebida para
aplicaciones especificas en entornos industriales) como computadora a bordo para la ejecucion de

tareas como adquisicion y preprocesamiento de datos y manejo de actuadores.

Adicionalmente, utiliza la herramienta xPCtarget y Real-time para establecer el esquema de

cosimulacion entre la plataforma moévil y el procesamiento en una computadora externa [25].

Y

g

T
0
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ﬁ

Figura 2.7. Plataforma movil del simulador HIL de la Universidad Yonsei, Corea del Sur.
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2.2.3.2. Plataforma de simulacion de la Escuela de Posgraduados Navales, Monterey,
California

La Escuela de Posgraduados Navales en Monterey, California, desarrollé un simulador basado en
una plataforma tipo mesa para realizar pruebas experimentales al Bifocal Relay Mirror Spacectaft
(BRMS), figura 2.8, el cual es un instrumento disefiado para redireccionar un haz laser desde una
fuente determinada hacia un objetivo ya sea en la Tierra o en el espacio [26].

El simulador para pruebas de control de orientacién del BRMS es capaz de sostener sobre su
cojinete de aire una carga de 800 kg de masa con 70 Ib-in® de aire a presién y puede realizar
maniobras de rotacion arriba de los 20° en los ejes pitch y roll [26] de acuerdo con una ley de
control PID.

Para la estimacion de su orientacion, el simulador utiliza un magnetometro triaxial, dos
inclinémetros, dos sensores de sol en dos ejes y una IMU. La plataforma movil se controla usando
tres giréscopos de control de momento (CMGs), los cuales operan por medio de rotaciones de
ruedas inerciales, girando a velocidad constante en torno a un eje perpendicular asociado a cada uno
de los ejes de rotacion [26]. Por medio de la rotacion de las ruedas se crea un torque giroscopico
que puede ser utilizado para el control de orientacion de la plataforma movil.

Figura 2.8. Plataforma del simulador en tres ejes de la mision BRMS.
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2.2.3.3. Plataforma de simulacion del Instituto de Tecnologia de la Fuerza Aérea de los
E.E.U.U.

El Instituto de Tecnologia de la Fuerza Aérea en la base aérea Wright-Patterson en Ohio, E.E.U.U.
desarroll6 y actualmente opera un simulador de control de orientacion denominado SimSat I, figura
2.9, el cual esté& basado en una plataforma tipo mesa [27].

El sistema puede rotar hasta 20° en los ejes pitch y roll y soportar hasta 136 kg. [27]. EI simulador
SimSat Il utiliza una IMU de fibra 6ptica Northrop Grumman LN-200 como su unico dispositivo de

estimacion de orientacion y tres ruedas inerciales montadas de forma ortogonal.

Utiliza una Mini-Box PC como computadora a bordo, la cual, de forma inalambrica, se comunica
con otra computadora externa para realizar tareas de programacion y almacenamiento de datos.
SimSat 1l utiliza masas como contrapesos, las cuales pueden ser desplazadas de forma manual para

ajustar la posicién del centro de masa del sistema.

Figura 2.9. Simulador SimSat 11 del Instituto de Tecnologia de la Fuerza Aérea de E.E.U.U.

Con base en la descripcion presentada de los simuladores HILS (Yonsei), BRMS de la Escuela de
Posgraduados de California 'y el SimSat Il de la Fuerza Aérea de los Estados Unidos, es importante
sefialar caracteristicas relevantes comunes a cada uno de ellos, principalmente en términos de
instrumentacion, destacando el uso de unidades de medicion inercial (IMU), que integran
acelerémetros, magnetometros y giréscopos y que realizan cierto procesamiento a bordo, brindando

el dato del cuaternién de orientacion u otras formas de representacion de la orientacion de cuerpo
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rigido, los cuales resultan fundamentales en el proceso de control de orientacion de vehiculos
espaciales.

Una ventaja muy importante del uso de IMUs, es que algunos modelos comerciales ofrecen
procesamiento interno de datos de cada sensor de navegacién, evitando parte de la carga de
procesamiento que deberia realizar la computadora a bordo de la PSS, optimizando aun mas el
esquema de procesamiento y mejorando el desempefio del sistema en su conjunto, particularmente
en aquellas plataformas que utilizan esquemas de coprocesamiento como HIL para la evaluacion de
hardware y depuracion de software y que requieren interactuar con PCs externas.

2.2.3.4. Plataforma de simulacién BIRD de Astro- und Feinwerktecnnik , Alemania

La plataforma BIRD forma parte del programa FACE (Facility for Attitude Control Experiments)
gue se ha implementado en el Instituto de Sistemas Espaciales de la Agencia Espacial Alemana
(DLR). EI objetivo de esta plataforma es probar y validar el Sistema de Determinacion y Control de
Orientacion de un satélite, emulando para ello algunas de las condiciones presentes en el ambiente

espacial. Para ello, utiliza una estructura descrita en la figura 2.10.

,—\____,‘ I
.::2'3.

Figura 2.10. Laboratorio del programa FACE.
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La plataforma de FACE, BIRD [61], es un simulador para pruebas de control de vehiculos
espaciales, basada en un sistema de cojinete de aire. Adicionalmente, y una caracteristica
sobresaliente de BIRD es que cuenta con los recursos para emular el campo magnético y la luz del
Sol. La simulacién del campo magnético se produce por medio de un sistema de bobinas de
Helmholtz, las cuales generan un méaximo de 210,000 nT con una precision de 1%. Las bobinas
tienen un diametro de 2.40 m y estan soportadas eléctricamente por un sistema de energia basado en
fuentes bipolares, asi como asociadas al software de una PC por medio del bus GPIB. En cuanto a la
simulacién de la luz solar, éste esta basado en un sistema de iluminacion basado en una ldmpara de
luz HMI, la cual puede ser variada en un intervalo de 30 a 100% de potencia, la cual puede ser

manipulada ya sea de forma automatica por medio de la PC o bien de forma manual.

El medio de comunicacion utilizado para interactuar de forma externa con la plataforma de BIRD es
por medio de un enlace basado en un sistema WLAN. El esquema de sensores de navegacion esta

integrado por giréscopos de fibra éptica, unidades de medicidn inercial y otros.

La filosofia de desarrollo de la plataforma BIRD incorpora el uso de dos técnicas de cosimulacion,
por un lado HIL y por otro lado Software-in-the-loop (SIL). La fusion de ambas técnicas de
evaluacion permite integrar diferentes componentes no sélo en hardware sino también en software
para su evaluacién operativa, convirtiendo a BIRD en una plataforma de simulacion ampliamente
versatil para el desarrollo e integracion de esquemas de control de orientacién de vehiculos

espaciales en tierra [61].
2.2.3.5. Plataforma de simulacién del Instituto de Geografia, UNAM

En el laboratorio de Percepcion Remota Alternativa y Tecnologia Avanzada del Instituto de
Geografia de la UNAM, se han desarrollado diferentes versiones de simuladores satelitales. Estos
simuladores permiten llevar a cabo pruebas experimentales de diferentes conceptos asociados al
control de orientacion de vehiculos espaciales, los cuales podran posteriormente ser transferidos a

plataformas satelitales reales [58].

La plataforma de simulacién denominada SIMUSAT, figura 2.10, permite realizar pruebas de
control de orientacion para satélites pequefios, emulando la falta de friccion, una de las condiciones

presentes en el ambiente espacial [58].

~31~



Figura 2.10. SIMUSAT del Instituto de Geografia de la UNAM.

El disefio de este simulador estd basado en una plataforma movil, donde se colocan los
componentes del esquema de control. Durante la operacion del simulador, la plataforma mavil flota
sobre un colchon de aire permitiendo el movimiento con una friccidn despreciable, coadyuvando asi

a la realizacion de pruebas experimentales de estabilizacién y control de apuntamiento.

Como parte de la instrumentacion, la plataforma SIMUSAT integra baterias a bordo, las cuales

permiten la autonomia operativa del sistema.

Adicionalmente, SIMUSAT cuenta con un sistema de balanceo automatico, el cual se encarga de
estabilizar mecanicamente la plataforma, lo cual reduce el tiempo de preparacion para desarrollar
pruebas experimentales de control, ya que de otra forma el usuario deberia hacerlo de forma

manual, no siempre con los resultados esperados, [55] y [56].
La arquitectura de SIMUSAT esta integrada por 7 componentes esenciales:

1) Una plataforma circular suspendida sobre un balero de aire esférico, donde se genera un medio

con friccion despreciable.

2) Tres ruedas inerciales que constituyen un grupo de actuadores para control de orientacion de la

plataforma.
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3) Tres bobinas magnéticas, localizadas en los ejes de un sistema ortonormal asociado a la

plataforma del simulador.

4) Dos inclinébmetros y un magnetémetro.

5) Dos masas deslizantes para balanceo automatico.

6) Una computadora de a bordo y tarjetas electrénicas de potencia.

7) Baterias de plomo-acido para alimentacion de energia eléctrica de los componentes a bordo del

simulador.

Adicionalmente, SIMUSAT cuenta con una herramienta en software que permite el monitoreo
inalambrico, el cual transmite la informacién sobre la orientacion del simulador en tres ejes durante
las pruebas. Los datos obtenidos son desplegados y almacenados, permitiendo asi la evaluacién
posterior de sensores, actuadores y algoritmos.

2.2.3.6. Plataforma de simulacién del IINGEN-UNAM, México

En el caso del IINGEN-UNAM, se ha instrumentado la plataforma MSA, figura 2.11, desarrollada
en la UNAM para el proyecto satelital Satex [46], [56], la cual esta basada en un sistema de cojinete
de aire (ABS, Air Bearing System) tipo mesa rotacional. La MSA opera por medio de un colchén de
aire, creado por un flujo de aire constante proporcionado por una compresora que opera a hiveles de
60 a 70 psi. Dicho flujo se hace pasar previamente a través de un banco de filtros (coalescente y
desecante) utilizados para retirar rastros de combustible y agua, evitando con ello el taponamiento

de los ductos capilares milimétricos ubicados en la base del soporte de la MSA.
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Figura 2.11. Plataforma del simulador de vuelo orbital MSA.

La plataforma movil de la MSA esta constituida por un disco de material denominado Medium-
density fibreboard (MDF) con una densidad relativa de 0.7, con 50 cm de diametro y 1 cm de
grosor. A su vez, la plataforma estd unida mecanicamente a una semiesfera que forma un colchén
de aire contra una base fija. La base fija tiene 30 cm de altura y en su superficie se encuentran 6
ductos milimétricos perforados por los cuales se generan flujos de aire que sostienen a la plataforma

de la MSA, creando el efecto de cero friccion.

Para naciones con un gran avance en materia aeroespacial, el desarrollo de sistemas a partir de
disefios propios antes que preferir soluciones comerciales, pudiera resultar un esfuerzo irrelevante.
No obstante, para naciones que incursionan en el campo de tecnologia espacial, las lecciones
aprendidas en cuanto al uso e implementacion de arquitecturas computacionales propias, resultan
productivas y enriquecedoras en términos del establecimiento de know-how para el disefio y

generacion de soluciones nativas.

La instrumentacion a bordo de la MSA, figura 2.12, esté integrada por cinco segmentos principales:

1) Sensores de navegacion inercial (acelerémetros, giréscopos y magnetdmetros triaxiales).

2) Computadora a bordo basada en FPGA.
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3) Actuadores
4) Comunicaciones inalambricas
5) Dispositivos electronicos de soporte (bateria, manejo de potencia para actuadores).

Algunos de los elementos son comerciales (sensores de navegacion inercial, computadora a bordo,
bateria) y otros son de disefio propio (actuadores, tarjeta para manejo de potencia, computadora a
bordo).

Figura 2.12. Aspectos generales del esquema de instrumentacion a bordo de la MSA.

Una de las caracteristicas mas importantes de la MSA es su computadora a bordo, la cual esta
basada en una plataforma FPGA y un modulo de reconfiguracion remota. El uso de tecnologia
reconfigurable FPGA brinda a todo el sistema la flexibilidad para el disefio e integracion de una
plataforma de computo polimérfica y a la medida de los requerimientos de la aplicacion,
adicionalmente coadyuva en la optimizacion del procesamiento de datos a bordo, mediante el
desarrollo de estructuras computacionales concurrentes (paralelismo), las cuales permiten

implementar experimentalmente algoritmos de control en el FPGA.

Si bien, en el caso de otros simuladores, cuyas plataformas de procesamiento estdn basadas en

potentes computadoras dedicadas, miniaturizadas, de arquitectura fija que facilitan la integracion de

cualquier esquema de adquisicion de datos y de control, independientemente de la complejidad de

su estructura, limitan al disefiador en cuanto al desarrollo de plataformas computacionales a la
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medida de los requerimientos de la aplicacion, sobredimensionando recursos internos, espacio y

potencia consumida.

Finalmente, se enfatiza que el sistema de simulacion que se describe en esta investigacion doctoral,
representa un desarrollo tecnoldgico integral Gnico en México en materia de disefio y validacion
experimental de sistemas de estabilizacion y control de apuntamiento satelital en tres ejes, el cual

fusiona técnicas que lo hacen pionero en el pais, particularmente:

a) La MSA es un sistema de validacion de sistemas espaciales que permite la coexistencia de
elementos de software y hardware, particularmente hardware reconfigurable de
estabilizacion y control de apuntamiento satelital descrito por medio de software empleando
dispositivos FPGA.

b) Su plataforma de computo permite el desarrollo flexible de arquitecturas de procesamiento
polimérfico, asi como la integracion de sistemas embebidos en dispositivos FPGA que
implantan en hardware algoritmos asociados a esquemas de control de orientaciéon de

satélites.

Cabe sefialar que, no obstante las caracteristicas innovadoras que presenta el simulador
instrumentado para esta investigacion doctoral, existe un trabajo de investigacion previo en el area
de simuladores para control de orientacion satelital desarrollado también en México, [56], el cual es

coincidente en los siguientes puntos de desarrollo:

¢) Integra una herramienta de seguimiento en realidad virtual, que permite observar con un
modelo computacional las maniobras fisicas que realiza la plataforma del simulador durante
las pruebas de control de orientacion experimental y que, en fases de desarrollo posteriores,
tendra la capacidad de incorporar algoritmos de control que permitan formar una plataforma
portétil en software para simular y validar en tierra estrategias de control de orientacion de
satélites.

d) Como elemento de analisis dindmico integra un modelo matematico, cuyo planteamiento
surge de la consideracion de la plataforma de simulacion como un grupo de cuerpos rigidos,
y que sera la base para el disefio de controladores basados en modelos de descripcion

matematica y la validacion por medio de simulaciones numéricas en computadora.

En el siguiente capitulo se presenta el desarrollo de la dindmica de la MSA. Este analisis es de suma

importancia, no sélo para entender de forma cuantitativa y analitica el movimiento de la plataforma
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de simulacion, sino también representa el punto de partida para integrar una estrategia de

implementacion de un SDCO.
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Capitulo 3

Modelado dinamico de la plataforma
de simulacion MSA

3.1. Conceptos matematicos

La revision de conceptos basicos de la cinemética y la dinamica en la mecénica clasica para cuerpo
rigido es importante para describir y entender el movimiento de la MSA durante pruebas de control
de orientacion. En los siguientes apartados se presentan algunos conceptos sobre la dinamica de
cuerpo rigido y otros temas asociados, los cuales coadyuvaran a entender el planteamiento y

desarrollo del modelo dinamico de la MSA descrito en este capitulo.
3.1.1. Concepto de cuerpo rigido

El cuerpo rigido es un caso especial de los sistemas que estan constituidos por muchas particulas, es
un cuerpo en el cual las distancias entre todos sus componentes permanecen constantes aun bajo la
aplicacion de una o varias fuerzas o0 momentos, como se muestra en la figura 3.1. Por lo tanto, un

cuerpo rigido conserva su forma durante todo su movimiento [29], [49].

Figura 3.1 Concepto de un cuerpo rigido.
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Para un cuerpo rigido se distinguen dos tipos de movimientos: traslacion y rotacion. El primero,
figura 3.2 a), se produce cuando todas las particulas describen trayectorias paralelas de tal modo
que las lineas que unen dos puntos cualesquiera del cuerpo permanecen siempre paralelas a su
posicion inicial. El segundo, figura 3.2 b), describe trayectorias circulares alrededor de una linea
Ilamada eje de rotacion.

a) b)

Figura 3.2 a) Movimiento de traslacion de un cuerpo rigido b) Movimiento de rotacion de un cuerpo

rigido.
3.1.2. Representacion de la orientacion de un cuerpo rigido

Para conocer la orientacién de un cuerpo rigido es necesario el planteamiento de sistemas de
referencia: inercial y mavil. Los sistemas de referencia son definidos por un grupo de coordenadas
en funcidn del espacio en el que se considere su descripcion, en el espacio de tres dimensiones se

representan por una triada de coordenadas (0, &, n, ) y definen la orientacién del cuerpo.

Las coordenadas pueden algunas veces ser referidas directamente como parametros de orientacion o
actitud, los cuales al estar definidos en un marco o sistema de referencia, permiten describir la
posicion espacial relativa a un sistema desde un punto especifico del cuerpo. Para fines de
descripcion de movimiento de un vehiculo espacial, éste puede considerarse como un conjunto de
cuerpos rigidos unidos entre si. En esta tesis se abordara el analisis descriptivo de la MSA a partir

de este punto de vista.

La seleccion correcta de la representacion del sistema de coordenadas para describir la orientacion
de un cuerpo rigido ayuda a comprender mejor el movimiento, evitando singularidades matematicas
y geomeétricas. En algunos casos, la seleccion del sistema de referencia puede limitar el rango de
operacion de un sistema controlado, requiriéndole operar dentro de un intervalo no singular de los

parametros de descripcion de la orientacion [30].
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3.1.3. Sistema de referencia y matriz de rotacion

Un vector puede expresarse dentro de una variedad de marcos de referencia, cada uno de los cuales

se representa por una triada de vectores unitarios (g;, €z, €3). Cualquier nimero de diferentes

sistemas de referencia coordenados pueden generarse por medio de la rotacion de los ejes

ortogonales en torno al origen O, e, e,, e;. Por otro lado, es necesario usar un sistema coordenado

con un origen diferente, O’, por consiguiente, la transformacion de un sistema coordenado a otro

consiste en la traslacion del origen y la rotacion de los ejes en torno del nuevo origen, como se

muestra en la figura 3.3, [30].

Figura 3.3. Traslacion de un sistema coordenado.

La traslacion de un origen a otro se aborda especificando un vector de desplazamiento R , el cual va

desde O hasta O’. Para definir el vector velocidad ¥ y aceleracién a respectivamente, derivamos con

respecto al tiempo la ecuacion (3.1), obteniendo las siguientes relaciones.

ful
I

La representacion de un vector cualquiera A descrito en dos sistemas de referencia (O, X, Y, Z) y (O,

X', Y’, Z’) rotados uno respecto al otro se muestra graficamente en la figura 3.4.
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Figura 3.4. Sistemas OXYZy OX’Y'Z’.

Considerando el vector A, el cual se expresa en términos de sus componentes en los sistemas

coordenados de inercia y rotado, obtenemos:
A=AT+AJ+A k=4, T+4,] +4,K | (3.4)

El cual puede escribirse en forma de matriz como :

A, o [As
A=(17k) [&] = (TS R)[ay] (3.5)
A; A,

Con objeto de encontrar la relacion entre los dos grupos de componentes, consideramos el producto

escalar Ae T', A o j' y A o K, resultando en:

A, e U Tk [A,
Ayl = {T.l— {T.f {TE_ Ayl (3.6)
A’ KT k-7 k' kS Az

Podemos también tomar los productos escalares de las componentes de Aen (i, j, k) y (i’ j, k) para

conseguir las siguientes expresiones:
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A, - Ty T-k'\[AL
Al=\T-0 J-7 Tk |4 (3.7)
Az EF E'j' EE’ Aiz
Escribimos entonces la ecuacion (3.5) como:
A, A,
A“.‘—"— = C A.‘—’- 3 (38)
AL Az

donde C es la siguiente matriz integrada a partir de los cosenos de los angulos entre los ejes de
ambos sistemas de referencia coordenados, y por lo tanto se le llama matriz de cosenos directores, 0

simplemente matriz de rotacion.

r-r T Tk
C=\rt 77 E'E_ (3.9)
KT K7 k'k

La transformacion de coordenadas, ecuacion (3.6), también puede expresarse de la siguiente forma:

1
il . (3.10)

T
o
]

ki

=C

3.1.4. Utilizacién de angulos de Euler para la orientacion de un cuerpo rigido

La descripcién de la orientacién o actitud de un cuerpo rigido dado un sistema de referencia con
respecto a otro, resulta un concepto Util para la determinacion de la orientacién de vehiculos de
vuelo (o cualquier otro objeto), en los cuales se acostumbra establecer un sistema coordenado mévil

respecto de otro sistema coordenado que generalmente se considera inercial.

El mayor nimero de rotaciones necesarias para especificar una orientacién en un cuerpo rigido
corresponde a tres, que denominamos grados de libertad. Algunas formas de rotar un cuerpo son a

través de angulos de Euler, &ngulos de Krylov, cuaterniones, etc. [29] y [30]

En este apartado se mencionan solamente los angulos de Euler y los ejes en torno a los cuales rotan,
usando una notacion del tipo (v)s, ()2, (@)1, que denotan una rotacion (OXYZ) por el angulo v en
torno al eje Oz, figura 3.5. Cabe sefialar que durante esta rotacion se presentan ademas la

orientacion intermedia (OX’Y’Z’), seguida de una rotacion del angulo 6 en torno al eje OY’,
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resultando en (OX’Y’’Z”’). Finalmente se tiene una rotacion del angulo ¢ respecto al eje OX’, esto

para producir una nueva rotacion (OX"’Y""’Z’").

27
z' Ur
Z" f r
o) JF” Y
0¥ y
X (' 1)
X X’,X'J

Figura 3.5. Orientacion en angulos de Euler en secuencia (y)z, (0)2, (¢);.

Esta descripcion de la orientacién utilizando angulos de Euler representa la actitud de una aeronave
respecto al horizonte local. Se nombran ademas a los angulos yaw (v), pitch (6) y roll (¢), figura
3.5.

La matriz de rotacidn para la orientacion (y)s, ()2, (¢); €s la siguiente:

C=Cup) C2(0) C3(v) = (3.11)
cosf cosw cosd sinw —sin g
(singsinfcosy —cosgsiny ) (singsinfsiny+ cospcosw ) singcosd |. (3.12)

(cospsinfcosw+sing@sinw)  (cosgsinfsinw —sing cosw) cosgcosf

3.1.5. Utilizacidon de cuaterniones para la representacion de la orientacion de cuerpo rigido

Los parametros simétricos de Euler o cuaterniones son una descripcién de la orientacién de un
cuerpo rigido mediante la representacion de un eje y un &ngulo principal, los cuales tienen la
propiedad de estar libres de singularidades, es decir, no contienen funciones indefinidas en algunos

puntos de su dominio [30].

Definicion: Un cuaternion es un conjunto especial de cuatro pardmetros escalares mutuamente
dependientes, Q;, 02, 03, 44, donde los primeros tres elementos forman un vector, en tanto que el

cuarto elemento se denomina la parte escalar.
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g = (q:) ) (3.13)
d3

El cuarto término de (3.13), q, representa la parte escalar. La forma de representacion de
orientacion utilizando cuaterniones puede derivarse a partir de su descripcion por medio del eje de

Euler, e, y el &ngulo de rotacion principal ® como se muestra en las ecuaciones (3.14) y (3.15).
. T
q; = e;sin— (i=1,2,3) , (3.14)
qs = cos> (3.15)
Adicionalmente, las ecuaciones (3.14) y (3.15) deben satisfacer la restriccion siguiente:
g+ qi+qs+gi=1. (3.16)

3.1.6. Energia cinética rotacional

La energia cinética de un cuerpo rigido que rota en torno a un eje con una velocidad angular @,

figura 3.6, se define como se muestra en la ecuacion (3.17) [31].

K=/ (@xP)2pdV . (3.17)

Eje Z

Figura 3.6. Objeto rigido rotando en torno al eje z con velocidad angular .

3.1.7. Momento de inercia

Para evaluar el momento de inercia de un cuerpo rigido, se considera que el objeto puede dividirse
en pequefios elementos de volumen (diferenciales de volumen), cada uno con una masa Am .

Usando la definicion de la ecuacion (3.18) [31], se tiene:
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I=%r’Am; , (3.18)
donde se considera el limite de la suma como Am; = 0
Tenemos:
I = limypse sr-Am;= [r?dm. (3.19)
3.1.8. Torque

Cuando se ejerce una fuerza sobre un cuerpo rigido en torno a un eje, el objeto tiende a rotar en
torno a dicho eje. La tendencia de una fuerza a rotar un objeto en torno a algun eje se cuantifica con

una cantidad vectorial llamada torque T . Por otro lado, se considera la palanca que se presenta en el
eje a través de un punto fijo llamado O, figura 3.7. La fuerza aplicada F actta en un angulo ¢

respecto a la horizontal [31].

Se define entonces la magnitud del torque asociado con la fuerza F por medio de la siguiente

expresion (3.20):

|
Il
]
e
|

(3.20)

Figura 3.7. La fuerza F, tiende a causar la rotacion del cuerpo a la izquierda en tornoa O, y F 5

tiende a rotarlo a la derecha.

3.1.9. Relacién entre torque y velocidad angular

Si consideramos una diferencial de masa dm del cuerpo rigido rotando en un circulo de radio r bajo

la influencia de una fuerza tangencial F, y una fuerza radial F,. , como se muestra en la figura 3.8.

~45~



La fuerza tangencial proporciona una aceleracion tangencial @, y se define en la expresion (3.21)

[31]:

Ft =mea, , (321)

F,

Figura 3.8. Una particula rotando en torno a un circulo bajo la influencia de una fuerza tangencial

F, .Unafuerza F, en ladireccion radial debe estar presente para mantener el movimiento circular.
La magnitud del torque en torno al centro del circulo debido a F, es:

i=FeF, |,
considerando que F, =dme 3, ,donde @, es aceleracion tangencial,

T=tTe(dmea,) . (3.22)

Debido a que la aceleracion tangencial esté relacionada con la aceleracion angular por medio de la

relacion a, =7 = &, entonces el torque puede expresarse como:
I=(dm sFe@)F=(dme73) T . (3.23)

Recordando que mr? es el momento de inercia de la particula dm en torno al eje z pasando a través
del origen, se tiene:

ral

=G, (3.24)

de acuerdo con la ecuacion (3.24), el torque actuando sobre la particula es proporcional a su

aceleracion, y la constante de proporcionalidad es el momento de inercia. La ecuacién @ =1 *a es
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la forma rotacional analoga a la segunda ley de movimiento de Newton (F = m = a) para

desplazamientos [31].

¥y -

Figura 3.9. Un cuerpo rigido rotando en torno a un eje a través de O.

Si se asocia un sistema de referencia coordenado a un cuerpo rigido que rota, entonces se tiene que
cada elemento de masa rota en un circulo en torno al origen, y cada una de ellas tiene una

aceleracion tangencial @, producida por una fuerza externa tangencial dF , . Para un elemento

dado, se sabe de la segunda ley de Newton que:
dF, =(dm)a, , (3.25)
entonces, el torque asociado con la fuerza dF , act(ia en torno al origen y esta dado por
di=FedF,=a, «¥dm , (3.26)

yaquea, =T e &, la expresion paradz se convierte en:

ral

di=a rPdm , (3.27)

integrando la expresion (3.27) para obtener el torque neto Xt en torno a O debido a las fuerzas

externas, resulta en (3.28):
st=far’dmn=a [r?dm . (3.28)

3.2. Descripcion general de la plataforma de simulacion MSA

La MSA es un sistema de simulacién de vuelo orbital basado en una plataforma rotacional tipo
mesa, la cual flota sobre un colchén de aire creado con flujos generados por una compresora,

emulando con ello el efecto de ausencia de friccion, una de las caracteristicas del medio espacial.
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Sobre la plataforma de simulacion se instala el mismo esquema de instrumentacion que corresponde
al SDCO de un satélite real, por lo cual integra sensores de navegacion inercial, computadora de a
bordo, actuadores activos basados en ruedas inerciales, medios de comunicacion, potencia y
diversos elementos electronicos de soporte. En la figura 3.10 se muestra un esquema de la
plataforma MSA.

IMU—p

Modem RF
Computadora de
vuelo FPGA

Rueda inercial
gje X Potencia y drivers
para motores de

actuadores

Bateria recargable = %

Rueda inercial eje Z

Figura 3.10. Esquema de la plataforma de simulacién MSA.

La arquitectura de la MSA es abierta y flexible en términos de integracion de sistemas (en software
y hardware), la cual tiene capacidad para realizar maniobras rotacionales de 360° en yaw, asi como

de 20° en pitch y roll.

Uno de sus objetivos es servir como plataforma de 1&D para experimentar estrategias de control a
nivel de software y hardware. Sobre esta plataforma de desarrollo se pueden montar diversos
esquemas de instrumentacion del SDCO (sensores, actuadores), validar diversas plataformas de
computo (MCU, FPGA, DSP) asi como esquemas de procesamiento de datos tanto a bordo como

utilizando medios externos [6].
3.3. Modelo dindmico de la MSA

El andlisis de la MSA visto desde la perspectiva de un sistema fisico, el cual puede ser modelado
matematicamente, implica que la descripcién de dicho sistema sera una representacion manipulable
en términos de las variables fisicas asociadas, Gtil para una mejor planificacion de estrategias de

control.
El proceso de modelado o construccion del modelo dinamico de la MSA implica:

- La identificacion de las entidades principales del sistema y de sus atributos caracteristicos.
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- Identificacién y representacion de las leyes fisicas que gobiernan al sistema fisico, lo cual servira
como base para el planteamiento de simulaciones numéricas y esquemas de visualizacion por medio

de modelos en realidad virtual.
- Captacidn de la naturaleza de las interacciones logicas del sistema.

- Verificacion de que las reglas incorporadas al modelo son una representacion valida del sistema

gue se modela.
3.3.1. Anélisis de la cinematica y dinamica de la MSA

Se considera a la MSA como un conjunto compuesto por cuatro cuerpos rigidos: una plataforma
movil y tres ruedas inerciales. Dichos elementos se encuentran rigidamente unidos entre si y tienen

tres grados de libertad rotacionales.

Se definen para cada uno de ellos los siguientes sistemas de referencia, que ademas se muestran

graficamente en la figura 3.11:

1. EI sistema ortonormal L],K corresponde al sistema de referencia inercial, cuyo origen
coincide con el centro geométrico de la plataforma movil de la MSA y con sus ejes
principales 0X,Y, Z,.

2. El sistema ortonormal ig,js, ks corresponde al sistema de referencia mévil que se encuentra

fijo a la plataforma mdvil del simulador MSA.

3. El sistema ortonormal (i, jw1.Kw1) COrresponde al sistema mévil que se encuentra fijo a

cada una de las 3 ruedas inerciales (w).

Ywi

Vs Xwi

Figura 3.11. Sistemas de referencia definidos sobre la plataforma de la MSA.
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Adicionalmente, en la figura 3.11, se muestran los siguientes detalles:

OX, Y, Z, es el sistema de referencia inercial.

1], K son vectores ortogonales del sistema de referencia inercial.

OxXsYszZs es el sistema movil.

1,7,k son vectores ortogonales del sistema movil.

En la figura 3.12 se describen relaciones vectoriales de la plataforma y las ruedas inerciales respecto

al sistema de referencia inercial. Se presenta el andlisis para una sola rueda inercial, mientras que

para el caso de las otras dos ruedas inerciales el analisis es anlogo.

Figura 3.12. Definicidn de los elementos de la plataforma y la rueda inercial de la MSA.

De la figura 3.12, se establecen las siguientes definiciones:
O; centro geométrico de la plataforma.

S centro de masa de la plataforma.

dm diferencial de masa de la plataforma movil de la MSA.
dm,, diferencial de masa de la rueda inercial.

I,.; es el vector de posicion que va desde el centro geométrico O, de la plataforma mavil hasta la

4

diferencial de masa dm,, de la rueda inercial.

“
T,

wi”  es el centro de masa de la rueda inercial.
I.;  es el vector centro de masa resultante que va del centro geométrico O, de la plataforma movil

hasta el centro de masa de la rueda inercial.

p es el vector de posicidn definido desde el centro de masa de la rueda inercial hasta una

diferencial de masa dm de la propia rueda.
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F  esun vector de posicion definido desde el centro geométrico de la plataforma maévil hasta la
diferencial de masa dmde la plataforma.
3.3.2. Cinematica de la MSA

Para describir el momento angular H de la MSA, se considera a la plataforma S y las tres ruedas

inerciales como un conjunto de cuatro cuerpos que tienen un punto en comin Oy, donde k=1,2,3,4,

O, corresponde al punto fijo del sistema. Se define la velocidad angular w,. y la velocidad absoluta
¥ con respecto a los puntos Oy. El planteamiento parte de la ecuacion (3.29) [29], por lo que se

tiene:

H= fmfx rdm , (3.29)

donde:

r  es lavelocidad absoluta del centro de masa de la plataforma.

Ademas, se definen las siguientes relaciones:

wg.,1 €S lavelocidad angular de la rueda respecto a la plataforma

S; es la plataforma mavil del simulador MSA
S es una de las 3 ruedas inerciales

1=1,23 corresponde al subindice del nimero de ruedas inerciales instaladas sobre la plataforma
movil de la MSA.

Si se obtiene la primera derivada de T, se tiene que
? = El']s, XT ) (330)
donde wys es la velocidad angular de la plataforma respecto al sistema de referencia inercial.

A partir de (3.29), se considera que el momento angular de la MSA (H) se determinara a partir del

analisis de la plataforma S y las S, ruedas inerciales.

Se define entonces Hy como la suma del momento angular de la plataforma (Hs) y de las ruedas

inerciales (H,,;) como:
ﬁr = ﬁ_r_' + H“-: . (331)

Se analizara por partes el momento angular, por lo que sustituyendo (3.30) en (3.29), se tiene:
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Hy= [ Tx(®ixT)dm (3.32)
integrando, se tiene que:

Hg = Mgfx (@ xt,) (3.33)
donde r., es el vector centro de masa de la plataforma S.

Por propiedades del triple producto vectorial [49], la ecuacion (3.33) se puede representar de la

siguiente forma:
H_': = Msfﬂ_-}]s":iss' Te.) = Fe(Teo " ©rs)) (3.34)
agrupando:
ﬁ_': = MS-Fszi-cE]E — Mg 1. (T, - ©015) , (3.35)
donde Js - g5 = MTZ, ;5 — Mg .. T.. - @y5), entonces:
H_': = Jsws (3-36)

donde Ms corresponde a la masa total de la plataforma y Js corresponde al tensor de inercia de la

plataforma.

Para el momento angular de las ruedas inerciales H,,,; se tiene:
ﬁwl = er(le}X (i'_wl.] dmw! . (337)

Sustituyendo T, Yy T, en términos de sus correspondientes vectores de posicion, de acuerdo a la

figura 3.12, se tiene que:
ﬁwl = er(F:.-l + 5}}‘: (-F:.-l + 1:E"sew'l X 5} ]dmw! ) (338)

donde T, corresponde al vector de posicion que va desde el centro geométrico O, de la MSA al

wy~ de masa de la rueda inercial (figura 3.12).
Se define el vector r,,; como:
Tl =To1 TP (3.39)
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obteniendo la primera derivada de (3.39):
Tyl = Tog ¥ P =T + @1 X0)
donde T, = (s xF2,), entonces
o1 = (D15 XTo) + (@1 XP) . (3.40)

Sustituyendo (3.39) y (3.40) se define el segundo miembro de la ecuacion (3.31) y desarrollando, se

tiene
ot = Sl o x (B + @ewt X)) + 5% (F + @aw xpDIAM,,; . (341)
Resolviendo la integral de la ecuacion (3.41), se obtiene:
Huy1= ity Ml x (.F:-l + (B x F_J]') +px (T + (@aw1 xP))],  (342)

donde 1 =1,2,3 corresponde al nimero de ruedas inerciales instaladas sobre la plataforma y M,,;

corresponde a la masa de las ruedas inerciales. Desarrollando (3.42), se obtiene:
le = E:lazimwl [F:..-l X {(E"]EK Fi:.--ljl + (E"swl X 5}} + 5}‘: ((E‘]E X F?vl} + 1:E"sewl X 53'] ) (343)

agrupando:
Hyi = By MualFo x (@15 X750 + Fonx (@1 P) +5x (@5 xTy1) + P x @ewr xP)] . (3.44)
simplificando
Hor= Zitallin@is + Ml X (@ x5) + Mypx (@15 xF) +Jun Ba] . (3.45)

El momento angular total de la MSA sera entonces:

Hr = Js@is+ Timlan®Bis + Mually % (@51 2P) + My px (s xT3p) + Jua®eal o (3.46)
reagrupando términos de la ecuacion (3.46), se tiene:
Hy = Jg g +2q2q Jon@is+ 22, [MyiTo % (@a x p)] + EiL My px (@ 275001 + X, Jug @an , (3.47)
finalmente, (3.31) la reescribimos como:

H".|." = US + J:.-l} a""]5 + E[E:j_[Mu;: F:-:‘,-[ X (EB“.-[ X 5} + Mv;: F_:X (E]E X f:.-[}-l_]“-'l EBi".-'l.] . (348)
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En la ecuacion (3.48), Js corresponde al tensor de inercia de la plataforma movil, mientras que |

wl

y Jw1 corresponden al tensor de inercia de las ruedas inerciales.

Cabe sefialar que la plataforma movil esté referida al sistema inercial (1) y las ruedas inerciales
estan referidas al sistema mavil de la plataforma suspendida en aire.

3.3.3. Dindmica de la MSA

Utilizando el teorema i H =M, donde M es el momento de fuerzas [49], se considera que el

movimiento rotacional de la plataforma de la MSA es Unicamente en sus tres ejes principales
referidos al marco de referencia inercial y cuyo origen coincide con el centro geométrico de la

plataforma, figura 3.11.

Se define entonces la derivada con respecto al tiempo del momento angular en un punto fijo Oy, que

sera igual al momento de fuerza del sistema, como sigue [29], [49]:
H= [ fxfdm . (3.49)
Para el caso de la plataforma MSA se asume que el torque total I:l_T serd el resultado de la

contribucion del torque de la plataforma 13]_5 y de las ruedas inerciales ﬁwl. Por lo que, aplicando el

principio de conservacion, se plantea la expresion (3.50) [26]
Hp= Ho+Hy, (3.50)
obteniendo para la plataforma 13]_5 las siguientes expresiones:
Pz Xt (3.51)
F= g XT + W XT = Wyg XT+ s X (W XD, (3.52)
sustituyendo las ecuaciones (3.51) y (3.52) en la ecuacion (3.49) [49], se tiene:
Hs = [ T x(@s xT + @ysx( @ xD)dm (3.53)
agrupando

Hs = [ 7 x (s x7) dm+ |7 x s x( @ysx T dm. (3.54)
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De la segunda integral de la expresion (3.54), aplicando una permutacion sobre el término s se

tiene

F X @g X (g X T) = W5 X T x (&g X T) :

(3.55)

sustituyendo la permutacion de la expresion (3.55) en las integrales (3.54) y resolviéndolas, se

tiene:
ﬁs = Mgrx (oogs x7) + Mz [@ys x (Tx (s xT))]
resolviendo los triples productos vectoriales indicados, se obtiene
Tx(ig xF) =F% @g-T(ddyg - 7) =F%- Wiy
donde el producto indicado @5 - ¥ = 0. Por otro lado, se tiene que
Fx(@gxT) =77 - s - Flhyg - T) =72 005,
donde el producto indicado w5 * = 0.
Sustituyendo (3.57) y (3.58) en (3.56), se tiene
He = MoF - e + Mg(@ye x7 - rs) ,
ﬁ.s = Js tys + Msiigs X sy
Resolviendo para las ruedas inerciales ﬁwl, se tiene
Ty =Ty+p
realizando la primera y segunda derivada de (3.61), resulta
1= Ton+ p =T+ @1 xp)
Twl = To+ P = T+ 0awl X P + Bl X (@ew1 X P)
Sustituyendo (3.61), (3.62) y (3.63) en la ecuacion (3.49), se obtiene

H5.-‘.-’[ = J"m{F:,.[ + E}X {?:.-l + aswl X 5+ E:"sewl X (E"swl X 5}}(1111 )
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H"ﬂ.-‘l = _|-mF1,-.,r]T'I ﬁ\-ﬂ + Eswl P+ Bgy ¥ (B x P)Jdm+ .I-ml:_:'x F:l.ﬂ + Ez'.l.l'l X P+ Bgy X (D xF)dm (365)

Elg=1 M;[Fon X (Tog + Wy X P+ By X (@gg XPN]+M[F x(Fog + Wiy X P + Ty X (@gg X P01 (3-66)

Hyp

Considerando que p = T., donde ..y, €5 el centro de masa, permite simplificar algunos términos

de (3.66), entonces:
Hyq = Diwy M[Fog x f I+ By NP+ By x (@, gx ﬁ}_} + Fxil+ Prd,_.x ft frd,x (@, gx] (3.67)
Aplicando una permutacion del producto vectorial, tenemos:
DX gyl X (o] XP) = Wy XP X (g1 X ) , (3.68)
sustituyendo (3.68) en la ecuacion (3.67), se obtiene:
Hit = iy My [T X (Bt X @t X)) + Tt Bt + Bt % JuaBewt ], (3.69)
sustituyendo (3.69) y (3.60) en (3.50), se tiene:

Hr =1Is 5[5 + Mgiogg xJs s + E:1!=1. }"Il ﬁ;ﬂ X {E!wl X {ng] xﬁ:]} + Jw] 5s".'ﬂ + Ezw] x lwlgzw] ]: ﬁT '

(3.70)

Donde ™ son los momentos totales que perturban la estabilidad de la plataforma movil de la MSA.
Es importante destacar que M- resulta de la contribucion de los momentos de fuerza externos (Mggy)

y los momentos de fuerza internos (Mp;), como se plantea en la ecuacion (3.71)
Mpgx+ My = My , (3.71)
considerando que el sistema es rigido, entonces M;; = 0y la Unica fuerza externa esta dada por
Mpgy =T XF . (3.72)
Sustituyendo (3.72) en (3.70), se tiene

Is 5[5 + Mg x[sio + E1!:1. M[r % {Emﬂ = I:Lizw] xﬁ:l} t+ I ag'.'.rl + @ X fyglgn ] =T XF ,

(3.73)

Se considerara que la Unica perturbacién externa (Mgx) que afecta al sistema es la fuerza

gravitacional terrestre, por lo tanto
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F =mgy , (3.74)
donde ¥ es el vector unitario vertical al centro de la tierra (gravitacional).

Sustituyendo (3.74) en (3.73), se obtiene

IS 5[S + }"IS E[S J':ISE[S + E]2=1_ MEE\-;] X {ng] X {Ewﬂ X ﬁ:]} + Jw] 5:\#’1 + LGx'.l.rl x lw‘laswl] =rXx m-gf .

(3.75)

La ecuacion (3.75) representa el modelo de la dinamica de la MSA, donde Mg es la masa total de

la plataforma movil y M; es la masa total de las ruedas inerciales.

Es importante sefialar que para estudios posteriores de controlabilidad y estabilidad del sistema, asi
como para el planteamiento del controlador ad hoc a la arquitectura del simulador MSA, la
ecuacion (3.75) es fundamental. Para tal efecto, esta expresion debera ser proyectada a los tres ejes
principales de la MSA, representada en términos de angulos de Euler o en cuaterniones,
computacionalmente como mejor convenga, y linealizarla, para después obtener sus ecuaciones de

estado y realizar los estudios y planteamientos correspondientes.

3.3.4. Tensores de inercia de la MSA

Para el caso de la plataforma movil, el tensor de inercia J; es de la forma:
'irII fx}' 'irIE'

3= |y Lyy Iys
o

Iz fz_'; fzz

Particularmente el tensor de inercia de la MSA instrumentada, calculado por medio de software
CAD (Solid Works), considerado a partir del centro de masa, figura 3.12, es:
0.96246 0.27118 0.011757

Iusa=| —0.27131  0.96216  0.02456 | [kg*m’] (3.76)
—0.046519 —0.026829 0.99963

Algunas vistas del modelo CAD desarrollado para la MSA, a partir del cual se obtuvieron los datos

anteriores, se muestran en la figura 3.13.
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Figura 3.13. Vistas del modelo CAD para el célculo de pardmetros fisicos de la MSA.

Para el caso de las ruedas inerciales los tensores de inercia J,, , calculados mediante Solid Edge, son

de la forma

.. 0 0

Jrueda_xz 0 0 0
L0 0 0l
0 0 07

Jrueda_y =10 f}'}' 0
g 0 0l
o o0 0

\]rueda_z: 0 0 0 (377)
0 0 I,

Cada componente de la matriz corresponde a los momentos de inercia respecto a cada uno de los

ejes principales de la MSA, cuyos valores numéricos obtenidos de un modelo CAD, son:
L = lyy = I, = 0.0038 kg *m?

El desarrollo del modelo de la dinamica de la MSA y todos los conceptos asociados descritos en
este capitulo, representan la base tedrica fundamental para entender el funcionamiento del
simulador durante las maniobras de control de orientacion. Pero ademas, representa la oportunidad
para detectar otras formas de validacion, como por ejemplo a través de la simulacion y validacion
por medio de modelos en realidad virtual, que seran abordados en capitulos mas adelante, pero que

a priori representan una forma viable y rapida de implementar esquemas de validacion en tierra.
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En el siguiente capitulo se presentaran los detalles de la instrumentacion de la MSA en sus dos
vertientes principales de desarrollo: hardware y software. Dicho esquema se basa en la
instrumentacion de un satélite y esta integrado de acuerdo al esquema previsto en la técnica de
cosimulacion harwdare-in-the-loop, la cual permite la interaccion entre elementos reales de la
instrumentacion y elementos externos que complementan al sistema, operando ambos en tiempo

real.
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Capitulo 4
Instrumentacion de la MSA

4.1. Introduccion

La instrumentacién de la MSA se integr6é tomando como base el esquema del SDCO de un satélite
real, el cual esta integrado por los mddulos que se muestran en la figura 4.1. En dicha figura, se
describen las funciones y/o componentes que integran a cada uno de los médulos (sensores de
navegacion inercial, computadora a bordo y actuadores), y se muestra el flujo 16gico de operaciones

entre los bloques y equipos [1].

Sensores de navegacién Actuadores
inercial
*Ruedas inerciales
*Bobinas de par
magnético

*Toberas propulsoras

*Magnetémetros
*Girdscopos
*Sensores finos de sol

A

Computadora de vuelo

*Determinacién de la

v I 7

| orientacion

*Estimacion y filtrado
*Control y generacién dd
comandos

Figura 4.1. Componentes basicos y flujo de operaciones de un SDCO.

La seleccidn de la instrumentacién del SDCO es funcién de muchos factores, incluyendo objetivos
de la misidn, orbita y recursos disponibles del sistema. Los sistemas de estabilizacion satelital
generalmente utilizan ruedas inerciales como fuentes de torques de control y se adaptan muy bien
en aplicaciones de satélites pequefios debido a su probado desempefio, relativa simplicidad,
versatilidad y capacidad de proporcionar control de apuntamiento de alta precision, aungue es claro

gue un factor muy importante son los algoritmos asociados.

El proceso de definicion del esquema de instrumentacion del SDCO para un satélite, en términos de
dimensionamiento y seleccion de componentes, es una labor complicada, la cual depende de varios
parametros. En la figura 4.2 se muestran los factores que se deben considerar en la seleccion de

elementos de la instrumentacion del SDCO [19].
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Figura 4.2. Factores que influyen en la seleccion de la implementacién de un SDCO.

Englobando los parametros de la figura 4.2, es posible detectar el nicho de oportunidad para el
desarrollo de herramientas que permitan la validacion previa de un esquema de SDCO. Las cuales,
ademéas de brindar la flexibilidad al disefiador en términos de la seleccion de hardware y la
depuracion del software, deben ofrecer un mayor nivel de confianza a la misién. Dichas

herramientas actualmente existen en forma de simuladores en hardware y software.

Particularmente en el caso de los simuladores en hardware, el principal reto esta asociado a los
algoritmos, sensores de navegacion inercial y a la respuesta de los actuadores. Por tal motivo, se
han instrumentado simuladores, como el que se describe en este capitulo, los cuales ademas de
contar con los blogues fundamentales del SDCO: sensores, computadora a bordo y actuadores,
utilizan un colchon de aire para reproducir el efecto de friccidn cero, con el cual es posible validar
operativamente en tierra el desempefio de diversas estrategias de control de orientacion antes de ser

incluidas dentro del SDCO de la plataforma satelital.

En este capitulo se aborda la descripcion de la instrumentacion integrada y desarrollada como parte
del trabajo experimental de esta investigacion, y que se encuentra instalada a bordo de la plataforma
movil del simulador MSA del INGEN-UNAM. Es importante subrayar que en el planteamiento
inicial de este simulador se persigui6 al menos alcanzar una precision de apuntamiento de 5° [48].
Sin embargo, debido a restricciones técnicas, el sistema desarrollado conserva un caracter de

plataforma abierta.
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4.2. Esquema de instrumentacion de la MSA

La figura 4.3 muestra la estructura y describe las tareas de cada bloque del simulador implementado
en esta investigacion, el cual esta basado en el esquema de cosimulacién HIL [3] y que esta
particionado en dos segmentos principales, una PC externa y una tarjeta de desarrollo FPGA como

computadora a bordo.

Computadora a bordo FPGA SP3E
Sistema embebido

Adguisicién de datos de
Sensores, mangia de

actuadores y ~—
comunicaciones
Algoritmos de
Actuadores determinacion y control Sensores
reales de orientacion reales

Computadora externa

Matlab

Figura 4.3. Esquema de la MSA desarrollada de acuerdo a la técnica HIL.

En la PC externa (computadora de simulacion), que se utiliza como plataforma de coprocesamiento
externo, se implementaron bloques con funciones en Matlab® que integran un sistema de
simulacién en software y que representan la parte mas complicada de la ldgica del SDCO. Esto
permitira la evaluacion operativa de software del sistema y su interaccion con hardware externo,

vinculando ademas la evaluacién con elementos de la dindmica del sistema fisico bajo prueba.

En el caso de la computadora a bordo basada en FPGA, se implementd en una tarjeta de desarrollo
SP3E un sistema embebido basado en ndcleos de procesadores y periféricos que ejecutaran las
tareas (a bordo de la MSA) de adquisicion de datos, comunicaciones y control de actuadores
mediante sefiales moduladas en ancho de pulso (PWM). Este sistema embebido tendrd la capacidad

de integrar (en posteriores etapas de desarrollo del simulador) en un solo dispositivo, soluciones

~62~



particionadas en hardware y software embebido, tanto de la l6gica de todo el SDCO como de algin

otro subsistema de la plataforma de un satélite.

La técnica HIL considerada en el desarrollo de la MSA, desde el punto de vista de integracion, es
una combinacion sinérgica entre un prototipo de simulacion y un prototipo fisico. En [25] se define
un simulador HIL como un conjunto de dispositivos y equipos que emulan a un sistema completo
mediante la inmersion de réplicas fisicas de algunos de sus subsistemas dentro de una simulacién
virtual en lazo cerrado. En esta definicion resalta la interaccion en lazo cerrado o bidireccional entre
sus componentes virtuales y fisicas, caracteristica clave del esquema de desarrollo de sistemas
basado en HIL [30].

El esquema de instrumentacion de la MSA basado en la estructura HIL, més alla de las ventajas
técnicas que ofrece en términos de aceleracion en la implementacion del SDCO y en la obtencién de
resultados experimentales, ha permitido la interaccion en tiempo real de médulos desarrollados en

hardware y software.

En cuanto al hardware, facilita la evaluacion de elementos de la instrumentacion (sensores,
plataforma de cOmputo y actuadores). En cuanto al software, contribuye en el proceso de
depuracion y optimizacion de programas y codigos de firmware. Esto redunda en la integracion de
un sistema de control mucho mas confiable, clave en el desarrollo de sistemas espaciales, en los
cuales la ejecucion de rutinas de depuracion o mantenimiento una vez en Orbita, es practicamente

imposible o bien, en caso de ser factible, implica altos costos econémicos y riesgos.

En la figura 4.4 se muestra un diagrama general del esquema de instrumentacion integrado en la
MSA.
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Figura 4.4. Instrumentacion de la MSA.

Para la integracion de la MSA se consideraron dos bloques principales:

Segmento de datos y manejo de
actuadores. Esté integrado por la plataforma moévil de la MSA y toda la instrumentacién
asociada (tarjeta FPGA, sensores, actuadores, comunicaciones y potencia). En este bloque
se integro una plataforma FPGA, dentro de la cual se desarrollé un sistema embebido que
realiza tareas de adquisiciéon de datos temporizada (de intervalo ajustable) de los sensores
de navegacidn inercial por medio del protocolo 12C y la generacién de comandos de control
para los actuadores por medio de sefiales PWM.

Segmento de procesamiento.
Esta integrado en una PC externa, en la cual se programan en MATLAB® funciones
personalizadas que resuelven los algoritmos de determinacion y control de la orientacion
(TRIAD, EKF y CONTROL). También se generan las tramas que contienen comandos de
control para los actuadores, los cuales se transmiten al FPGA a bordo de la MSA para su
decodificacion y generacién de sefiales de control para los drivers de potencia de cada uno

de los motores de los actuadores.
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Ambos segmentos estan enlazados por medio de radio médems, figura 4.5.
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Figura 4.5. Diagrama del simulador MSA utilizando el esquema HIL.

4.3. Hardware de la MSA

El hardware que integra la instrumentacion de la MSA de acuerdo con el esquema HIL, figura 4.5,
estd agrupado a su vez en cinco blogques principales: sensores, actuadores, plataforma de cdmputo,

potencia y comunicaciones. En los siguientes apartados se hace una descripcion de cada uno de

ellos.

4.3.1. Sensores de navegacion inercial

Uno de los componentes mas importantes dentro de la instrumentacion de la MSA son los sensores
de navegacién inercial. Los datos que proporcionan son importantes para determinar la orientacion

de la plataforma movil respecto a un marco de referencia inercial, asi como para el céalculo de la
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estimacion de variables de estado del sistema. Las cuales son necesarias para la operacion de

algoritmos que forman parte del esquema de control de orientacion.

La basqueda, identificacion y seleccion de los sensores de navegacion inercial que fueron
integrados dentro del esquema de instrumentacion de la MSA, estuvo basada, en primer lugar, en
esquemas presentados en fuentes como [1], [2] y [47], donde se identifican particularmente sensores
tales como: magnetémetros, acelerémetros, giréscopos, sensores finos de sol, seguidores de
estrellas, etc. Adicionalmente, la identificacion del tipo de sensor se basé en los requerimientos de
los propios algoritmos que se implementaron, particularmente determinacion de la orientacién
(TRIAD) asi como estimacion y filtrado (EKF).

Como complemento a los requerimientos de los algoritmos, se consider6 también para la seleccion
de los sensores caracteristicas importantes para su integracion en la instrumentacion de la MSA,
como por ejemplo: protocolo de comunicacion (preferentemente estandar), potencia de consumo

reducido y dimensiones fisicas minimas.

Para ello una de las mejores opciones resulté una Unidad de Mediciones Inerciales, IMU por sus
siglas en inglés. La IMU es un dispositivo electrénico que mide parametros como velocidad,
orientacion y fuerza gravitacional, usando para ello una combinacién de acelerémetros, giréscopos

y algunas veces magnetometros contenidos en una sola tarjeta electrénica.

En el caso de la MSA se utilizan justamente estos tres tipos de sensores de navegacién inercial:
magnetémetro, acelerometro y girdscopo, cuya descripcion general en el contexto de control de

orientacion se presenta a continuacion.
- Magnetoémetro

El magnetdmetro es un instrumento robusto pero con una precision que esta limitada alrededor de
0.5°. Este sensor mide la direccion y la intensidad del campo magnético local. Sin embargo, debido
a anomalias en el campo magnético terrestre, hacen del magnetometro un instrumento de uso

limitado para efectos de determinacién y control de orientacion satelital [32] y [2].
- Giréscopo

Son sensores inerciales los cuales miden la velocidad o angulo de rotacién a partir de una referencia
inicial, aun sin conocer una referencia externa absoluta. Por su construccién se pueden clasificar en

tres tipos: mecanicos, dpticos y MEMs [2] y [32].
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- Acelerémetro

Es un instrumento para medir la aceleracion de un objeto al que va unido, para tal efecto cuantifica
respecto de una masa inercial interna. Los acelerometros son sensores que miden la segunda
derivada de la posicion. Un acelerometro mide la fuerza de inercia generada cuando una masa es

afectada por un cambio de velocidad [2].

Para efectos de esta tesis doctoral, se realiz6 un estudio de evaluacion para la seleccion de los
sensores de navegacion inercial que se instalarian en la MSA. Dicho estudio tomé en consideracion,

en primer término, la relacién costo-beneficio del sensor seleccionado.

En la MSA los tres sensores de navegacion inercial antes mencionados, estan integrados en un
sistema comercial denominado IMU (Unidad de Mediciones Inerciales). La IMU Sensor Stick ®,
figura 4.6, es una pequefia tarjeta electrénica que entrega nueve mediciones. Incluye tres sensores
de navegacion inercial de tecnologia MEM: un magnetémetro HMC5883L, un acelerémetro
ADXL345 y un giréscopo ITG3200, con sistemas de referencia como se indica en la figura 4.6. El

protocolo de comunicaciones com(n a todos los sensores es I°C.

Figura 4.6. IMU 9DOF Sensor Stick ®.
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No obstante, cada uno de los sensores de la IMU tiene asociado su propio sistema de referencia, por
lo que para su uso eficiente dentro de una aplicacion es necesario considerar cada uno de ellos,

como se muestra en la figura 4.7.

* ©GYRO MAGNETO AcCEL SCL i}

e S e DA @
Nk ﬁ 6ND @

9DOF Stick . ucc'®

Figura 4.7. Sistemas de referencia definidos para cada sensor de la IMU.

Algunas de las caracteristicas mas importantes de los sensores de la IMU se describen en la tabla
4.1, destacando su resolucion en bits, aspecto necesario para considerarse en el esquema de

adquisicion de datos digitales en la computadora de a bordo FPGA.

Tabla 4.1. Caracteristicas de los sensores de navegacion inercial en la IMU.

., Intervalo de Nivel de desviacién
Sensor VCC Resolucion medicion (BIAS)
Magnetémetro 25V 102 7b3:ti Z‘gg 8 2 +8 Gauss N
HMC5883L (tipico) o
mili-Gauss
10° roll
Girdscopo 16 bits ADC o ni
21a36V +/- 2000 °/s 11 ° pitch
ITG3200 14.375 LSB (°/s) http://www.fact4ward.com/blog/ic-
iffitg3200/
Acelerémetro 25V -i/o ggsf;ag +/- 29, +/-49, Og
ipi P +/- +/- +/- ipi
ADXL345 (tipico) +/-8g, +/-16g /- 8g, +/-16g /- 40 mg (tipico)

Un aspecto importante que se considerd, antes de integrar la IMU al esquema de instrumentacion de
la MSA, fue verificar analiticamente el comportamiento y nivel de ruido de cada uno de los

sensores de navegacion en operacion. Para ello, se tomaron 100 muestras por medio de la
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computadora FPGA y, posteriormente se enviaron a una PC, para calcular pardmetros estadisticos
con MATLAB (covarianza y desviacion estandar). De esta manera se pudo describir su desempefio
y considerar la implementacién de técnicas de ajuste y compensacion, tal como la habilitacion de
filtros digitales incluidos en algunos de los sensores de la IMU como en el giréscopo.

En las figuras 4.8, 4.9 y 4.10 se muestran las gréaficas obtenidas y algunos datos estadisticos
calculados a partir de los datos adquiridos de cada sensor de navegacién de la IMU.

Observando los valores estadisticos asociados a cada una de las graficas, es posible identificar que
en el caso del giréscopo, figura 4.8, su grafica de comportamiento a lo largo del namero de
muestras establecidas para las pruebas, tendié a ser ruidosa y poco definida, aun considerando que
las pruebas se realizaron tomando una posicion fija del sensor con respecto al marco de referencia

inercial fijo al piso.

Resulta interesante lo que ocurre particularmente con este girdscopo, ya que como se menciona en
diferentes foros sobre manejo de sensores para aplicaciones en mecatrdnica, como en
www.factdward.com/blog/ic-if/itg3200/, acerca del marcado efecto de deriva que presenta éste
dentro de un lapso grande de tiempo y que es generalizado para todo giréscopo, lo que ocasiona
movimientos en las lecturas por cada eje del sensor. Por tal motivo, para especificar un
desplazamiento angular (angulo) por medio del girdéscopo es necesario fusionar el dato del
giréscopo con otros sensores, como por ejemplo el acelerometro, para obtener datos ain mas

certeros.
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Figura 4.8. Caracterizacion del giréscopo ITG3200.
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Figura 4.9. Caracterizacion del magnetémetro HMC5883L.
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Figura 4.10. Caracterizacion del acelerometro ADXL345.
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4.3.2. Actuadores

La MSA tiene una distribucion de masas integrada por toda la instrumentacion a bordo (sensores de
navegacion, computadora a bordo, actuadores y equipos electrénicos y mecanicos de soporte), la
cual se considerd para el disefio y dimensionamiento de las ruedas inerciales integradas como

actuadores activos del simulador.

La mejor opcidn para el disefio de las ruedas inerciales result en una geometria tipo disco interno,
anillo externo, figura 4.11, por lo que la mayor cantidad de material se ubica en el anillo de la rueda
para maximizar el momento de inercia que pudieran proveer y con esto garantizar maniobras de
control de orientacion de la plataforma de la MSA [18], [20] y [34].

‘ Ri =radio interno
Rd=radio del disco
Re=radio externo

(anillo)

Figura 4.11. Disefio de las ruedas inerciales de la MSA.

Los momentos de inercia tanto del anillo externo, como del disco interno de la rueda inercial, con

base en la geometria propuesta, son:
e Paraun anillo de espesor considerable, el momento de inercia es:

I, =-m(R2+R3) . (4.1)

e Para un disco, su momento de inercia es:
1 a

Para obtener el momento de inercia total del actuador se suman algebraicamente las ecuaciones

(4.1) y (4.2) quedando las ecuaciones (4.3) y (4.4) de la siguiente forma:

lactuador = Ia + 13 ) (43)
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1 1
lactuador = Ema(Rg'i' Rf}"‘Ede% . (44)

En la ecuacién (4.4) el momento de inercia del actuador esta en funcién de los radios geométricos
definidos por el anillo y disco, asi como por la masa total del actuador, Macpagor = My + Mg (Mg =

masa del anillo, my = masa del disco).

Los actuadores, figuras 4.12 y 4.13, estdn compuestos por un motor de corriente directa de 12 V con
escobillas y una rueda inercial. Las ruedas inerciales tienen un didmetro de 10.8 cm, una masa
cercana a los 250 g y estan instaladas ortogonalmente de acuerdo a un sistema de referencia inercial

con origen en el centro geométrico de la MSA.

Figura 4.13. Pruebas de montaje de los actuadores integrados en el INGEN-UNAM.

Para la caracterizacion de cada uno de los actuadores, se realizaron pruebas experimentales para
evaluar su respuesta en velocidad angular, partiendo del reposo. Dichas pruebas se realizaron
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utilizando una fuente de luz estroboscdpica, como se muestra en la figura 4.14, para determinar la
velocidad angular de cada una de las ruedas inerciales.

Estroboscopio para
determinar la velocidad
angular de la rueda inercial
del actuador

Figura 4.14. Pruebas de caracterizacion de los actuadores de la MSA.

Con base en la aplicacion de un comando variable desde la computadora FPGA, expresado en
porcentaje de ciclo de trabajo de una sefial de control PWM, se obtuvieron los resultados que se
muestran en las figuras 4.15, 4.16 y 4.17.

Caracterizacion del actuador en el gje X
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Figura 4.15. Caracterizacion, PWM versus velocidad angular actuador en el eje X.
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Caracterizacion actuador en el eje Y
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Figura 4.16. Caracterizacion, PWM versus velocidad angular actuador en el eje Y.

Caracterizacion actuador en el eje Z
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Figura 4.17. Caracterizacion, PWM versus velocidad angular actuador en el eje Z.
4.3.3. Computadora de a bordo

La computadora de a bordo se integré en una tarjeta de desarrollo comercial Spartan 3E-Starter Kit
de Xilinx® (SP3E), figura 4.18. En dicha plataforma se implantan arquitecturas embebidas para
formar médulos de adquisicion de datos y generacion de comandos de control para los actuadores,
basados en sefiales PWM.

La SP3E cuenta con un FPGA XC3S500E de gama media de la familia Spartan 3E, con 500,000
compuertas l6gicas disponibles. Otros recursos del FPGA para la construccion de arquitecturas
digitales se indican en la tabla 4.2. La configuracion de la SP3E se realiza por medio del protocolo
JTAG, mediante una interfaz USB hacia una PC. Adicionalmente, cuenta con terminales de entrada
y salida de propésito general (1/O digitales) e interfaces de comunicacion RS232 (DTE y DCE),
Ethernet, conector PS2, memoria FLASH, entre otras caracteristicas que se muestran en la figura
4.18.
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Tabla 4.2. Descripcion de recursos para FPGAs de la familia Spartan 3E de Xilinx® [47].

Resumen de recursos de FPGAs de la Familia Spartan 3E

; cLB CLB CcLB LUTs/ Celdas logicas RAM16/ Distributed
Dispositivo Rows Columns Total() Slices Flip-Flops equivalentes SRL16 RAM Bits
XC3S100E 22 16 240 960 1,920 2,160 960 15,360
XC3S250E 34 26 612 2,448 4,896 5,508 2,448 39,168
XC3S500E 46 34 1,164 4,656 9,312 10,476 4,656 74,496
XC3S1200E 60 46 2,168 8,672 17,344 19,512 8,672 138,752
XC3S1600E 76 58 3,688 14,752 29,504 33,192 14,752 236,032
CLB Array
Equivalent (One CLB = Four Slices) Block Maximum
System| Logic Total | Total | Distributed | RAM | Dedicated Maximum | Differential
Device | Gates | Cells |Rows|Columns| CLBs | Slices | RAM bits("} | bits(") |Multipliers| DCMs | User /O | L/O Pairs
XC3SS500E | 500K 10,476 46 34 1,164 | 4,656 73K 360K 20 4 232 92
P
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AT EXPSLOT
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Figura 4.18. Tarjeta de desarrollo Spartan 3E-Starter Kit.

El criterio de seleccion de la tarjeta de desarrollo FPGA se bas6 principalmente en los recursos
disponibles en hardware para la interconexion de equipos externos y su compatibilidad con el

software de desarrollo disponible en el laboratorio del INGEN-UNAM.

En cuanto a las interfaces, se prioriz6 la que contara con suficientes terminales de entrada y salida
digitales tanto de proposito general como de protocolos estandar para vincularse con dispositivos

periféricos como sensores de navegacion inercial, actuadores y equipo de comunicaciones.
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En lo que respecta a la integracion de la SP3E en la instrumentacion de la MSA, en el esquema de
la figura 4.19 se identifica al FPGA como nucleo central que lleva el control de toda la I6gica del

simulador.
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|
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! |
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! I
: I
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Figura 4.19. Esquema de instrumentacién de la MSA con la SP3E como elemento central.
4.3.3.1 Sistema minimo (SMIN)

En vista de que uno de los objetivos iniciales de éste trabajo de investigacion doctoral fue
desarrollar un simulador satelital de vuelo orbital instrumentado con tecnologia mayoritariamente
nacional y de disefio propio, también se disefid, fabric y ensamblé una computadora a bordo
basada en un FPGA.

La tarjeta electronica denominada SMIN, se implement6 en un circuito impreso de doble cara de 10
x 10 cmen el INGEN-UNAM, [35], [36] y [37]. La arquitectura en hardware de esta tarjeta se basd
en requisitos de interfaces, asi como en entradas y salidas digitales. El sistema SMIN se usard como
plataforma Gnica de desarrollo de sistemas embebidos para implementar todos aquellos médulos

periféricos y de coprocesamiento aritmético que requiera el SDCO.

El SMIN integra el mismo FPGA con el que cuenta la tarjeta Spartan 3E Starter Kit. Esto se definio
asi para aprovechar la experiencia en términos del desarrollo de arquitecturas digitales y la
integracién de sistemas embebidos. Cuenta con una serie de médulos adicionales compuestos por
transceptores para comunicaciones seriales, alimentacion de energia, memoria, interfaces de entrada
y salida digitales y otros dispositivos electrénicos de soporte.

~78~



Adicionalmente, el disefio de la tarjeta considerd la integracion de un modulo que permite la
reconfiguracion del FPGA asi como la recarga remota de nuevas arquitecturas de computo
utilizando para ello un microcontrolador de propésito general y una memoria EEPROM.

El disefio de sistemas basados en circuitos integrados, tales como los FPGAs, que cuentan con un
gran numero de terminales fisicas y encapsulados de montaje superficial de dimensiones minimas,
representan retos de disefio de la tarjeta de circuito impreso (layout, ruteo), asi como de ensamble y

validacion.

Uno de los principales retos que afronté el desarrollo de SMIN fue lograr el correcto acoplamiento
de las lineas de entre el FPGA y los mddulos de comunicaciones, reconfiguracion remota y
memoria, especialmente por las restricciones establecidas en los niveles de impedancia, entrada de
corriente y niveles de voltaje de acoplamiento.

El sistema SMIN esta integrado por dos segmentos principales: estacion terrenay tarjeta SMIN.
- Estacion terrena

Este bloque se ejecuta en una PC y contiene el software de control de cada uno de los procesos que
permiten la transmision del bitstream de reconfiguracion, utilizando una interfaz grafica de usuario

(GUI) como mddulo principal, figura 4.20.
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Figura 4.20. Interfaz de usuario del SMIN.
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Estos procesos se dividen en distintos bloques, que se ejecutan en plataformas diferentes de

software [35]. Dichos procesos son:
Disefio y sintesis de la arquitectura de computo o sistema embebido

Este proceso utiliza las herramientas de disefio de la suite ISE de Xilinx ® para el disefio,
sintesis y compilacion del hardware y software que integra al sistema embebido y las
arquitecturas de computo que lo integran. Luego de realizar la sintesis, se genera un archivo

en formato *.bit, el cual es el formato natural de configuracion para FPGA:s.
Creacion de un archivo en formato XSVF

Proceso que genera un archivo XSVF a partir del archivo *.bit, el cual se crea al sintetizar
la arquitectura digital, para ello se hace uso de iMPACT (software de ISE). Este formato de
archivo es indispensable para usar las herramientas de software que proporciona el

fabricante (Xilinx® en nuestro caso) para la reconfiguracion de sus FPGAs.
Creacidn de un archivo en formato IntelHex

En este proceso se crea un archivo en formato Intel Hex a partir del archivo XSVF creado
previamente, este proceso puede efectuarse utilizando cualquier compilador C. Con este
formato de archivo se mantiene control sobre la transferencia de datos de forma serial,

garantizando con ello la transmisién y recepcion exitosa de éstos.
Interfaz gréafica de usuario

Este proceso permite tomar el control del puerto serie (USB) de la PC para transmitir el
archivo de reconfiguracién, asi como recibir datos para verificar el estado operativo de
algunos dispositivos a bordo de la tarjeta, como la memoria. También indica cada una de
las tareas que debera ser ejecutada por el microcontrolador para llevar a cabo el proceso de

reconfiguracion remota del FPGA.

- Tarjeta SMIN
La tarjeta SMIN esta integrada por los siguientes bloques [35]:

-- Bloque de transmisién, recepcion, almacenamiento en memoria y reconfiguracion del
FPGA (BTRAR).
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-- Bloque de acondicionamiento y potencia (BAP).

-- Bloque de entradas y salidas digitales (BESD).

En la figura 4.21 se muestra el disefio conceptual de la tarjeta SMIN, en donde se muestran los
segmentos y blogues mencionados.

Computadora externa (PC) 9

s o = g —j

Arquitectura o XSVEF Intel HEX Gul RF

sistema MicroBlaze :: 0

/?.urx AN
C:r-r_

Tarjeta electrénica Sistema Minimo (SMIN)

_____ ——
7 18 T
Memoria |7 I : Fotendla | I | SOMHz | |
== |
12c —
(7 | RN |
I l g2 I I I
mad | 2 8
VT TRR MEba 40 FPGA |
RF | 38| |1 |
[18%] 11
| | 2 |
| p——p1 |
Blagque de recepcidn, — —l [
il [:‘ U, imm— I
almace "”’"f‘ 1O Cit_ge 10MHz / Dispositives de prueba l Entradas/Salidas
menioria ) L _____ y depuracion Digitales |
reconfiguraciin del I _l
FPGA — ———
(BTRAR) Bloque de acondicionamiento y Potencia Blogue de entradas v salidas digitales
(BAP) (BESD)

Figura 4.21. Descripcion de los segmentos principales del sistema SMIN.

Como se observa en la figura 4.21, se integra un modulo de componentes de apoyo a la depuracion
de software, integrado fundamentalmente por LEDs e interruptores deslizables (dip switch). Este
maédulo no es parte de algin bloque especifico de la tarjeta y es comun al resto de los bloques

operativos del sistema SMIN.
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Los componentes del modulo de prueba y depuracion para el BAP, indican la operacion de los
reguladores de voltaje a bordo de la tarjeta, responsables de suministrar los diferentes niveles de
voltaje para cada uno de los componentes a bordo de la tarjeta.

Para el caso del BTRAR, indica la ejecucion de los procesos de almacenamiento y lectura de
memoria, asi como la reconfiguracion del FPGA. Mientras que la funcion principal del blogue
BESD, es validar la carga del bistream de reconfiguracién del FPGA, que ayuda a verificar

visualmente si el FPGA ha sido configurado de forma exitosa.

Finalmente, la tarjeta desarrollada se muestra en la figuras 4.22 y 4.23, en la figura 4.23 se muestran

ambos lados de la tarjeta electronica (superior e inferior).

En [35], se pueden encontrar mayores detalles acerca del disefio del sistema SMIN.
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Figura 4.22. Tarjeta electronica del sistema SMIN.
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Figura 4.23. SMIN y descripcion de cada uno de sus médulos ubicados en ambas caras de

la tarjeta.

4.3.4. Drivers y potencia

El mddulo de drivers y potencia para manejo de ruedas inerciales reside en una tarjeta de circuito
impreso, disefiada y desarrollada en esta tesis, figura 4.24, en la que se encuentran instalados tres
circuitos integrados L6202 para el manejo de potencia hacia los actuadores y un convertidor DC/DC
para suministro de energia a la tarjeta SP3E.
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Figura 4.24. Tarjeta de drivers de potencia a bordo de la MSA.

Los drivers L6202 aplican sefiales de potencia hacia los tres motores DC de cada uno de los
actuadores en tres ejes de la MSA (X, Y, Z), en funcién de comandos de control generados por la

computadora de a bordo.

El L6202 es un puente H completo, que combina la tecnologia de transistores de potencia DMOS
con CMOS vy circuitos bipolares en el mismo encapsulado. Admite una alimentacion de voltaje de
hasta 48V, soportando picos maximos de corriente de 5 A. La logica de control del L6202 es
compatible con niveles TTL, operando a una frecuencia maxima de 100 kHz con proteccion térmica

y una alta eficiencia en operaciones [38].

El mddulo de potencia de la MSA estd compuesto por una bateria recargable y un convertidor
DC/DC. La bateria recargable es de tecnologia LiPo (Polimero de Litio) de 7700 mAh, Thunder
Power RC, 4 celdas y 14.8 V, utilizada principalmente en modelos de radio control que requieren
gran tiempo de autonomia, por lo que representa una buena opcion en términos de eficiencia y

duracion de carga.

El convertidor DC/DC LM2575, es un regulador de voltaje tipo step-down con voltaje de salida de
5V a 1A, considerando una entrada maxima de 45V. Por su operacion conmutada ofrece una
eficiencia del 75% en el proceso de regulacion de voltaje, con una frecuencia fija interna de 52 kHz
[39]. En la figura 4.25 se muestra un esquema del sistema de potencia abordo de la MSA.
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Figura 4.25. Sistema de potencia abordo de la MSA.
4.3.5. Comunicaciones

La comunicacion de datos entre la plataforma de la MSA y la PC se llevéd a cabo con un par de
mddems de radio frecuencia (RF) comerciales XStream- PKG-R, que operan en la banda de 900 MHz,

con una alimentacion de 9 a 18 V, 450 metros de alcance y 100 mW de potencia.

Su interfaz de comunicaciones mediante el protocolo estandar RS232 permitio la adecuada conexién con la
SP3E y con la PC externa.

4.4, Software de la MSA

El software del simulador MSA esta asociado con los dos segmentos principales que integran el
esquema HIL: plataforma suspendida en aire y PC.

Respecto a la plataforma suspendida en aire, el software a bordo esta integrado en el FPGA,
desarrollado en torno al microprocesador MicroBlaze y nicleos periféricos. La estructura del
sistema embebido (SE) a su vez se segmenta en: hardware del sistema embebido y firmware del
MicroBlaze.
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En el caso de la PC, el software estd enfocado en un sistema de funciones desarrollado en Matlab®.
En los siguientes apartados se describe el contenido de cada una de las plataformas antes

mencionadas.
4.4.1. Software de la Plataforma Suspendida en Aire

El software asociado al FPGA de la computadora a bordo de la MSA, estéa desarrollado como un SE
0 Sistema empotrable. En este caso, el SE utiliza nucleos de coprocesamiento tipo soft core
(microprocesadores, unidades dedicadas de procesamiento aritmético y ldgico) y de aplicacion

especifica (periféricos), es decir, hardware descrito por medio de lenguaje descriptor de hardware.

En los siguientes apartados se abordan las generalidades necesarias para entender de forma general

la construccidn y el concepto de SEs en el FPGA.
4.4.1.1. Sistemas Embebidos en FPGA

El disefio de un SE que permita resolver la l6gica de una determinada aplicacién, puede realizarse
mediante dos aproximaciones diferentes: método software y método hardware [40].

Método software
* Se utilizan circuitos procesadores estandar, ya sean de proposito general
(microprocesadores) o de proposito especifico (DSPs).
* Estos circuitos presentan una serie de funciones predefinidas, asociadas a un
juego de instrucciones fijo.
* El disefiador realiza el programa (secuencia de instrucciones) que ejecutara el
procesador para realizar las funciones requeridas.

Método hardware
* El disefiador define el sistema digital necesario para realizar las funciones
requeridas.
* El sistema digital resultante se implementa mediante los dispositivos elegidos
(PLD, FPGA, ASIC).

En cuanto a las limitaciones inherentes a cada uno los métodos descritos, se tiene:

Método software
* El procesamiento secuencial de las instrucciones.
* La arquitectura concreta del procesador utilizado.

Método hardware
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* La dificultad de disefiar sistemas digitales complejos.

* El tiempo de disefio necesario para desarrollar sistemas con una secuencia de
operaciones larga y compleja (con muchas bifurcaciones).

* El costo del hardware de desarrollo necesario.

Por tal motivo, el desarrollo de sistemas digitales complejos exige la utilizacion de un SE, también
conocido como SOC (“System On Chip”) [40].

Un SE incluye un circuito electronico Unico que integra los siguientes componentes:

- Uno o varios microprocesadores

- Una o varias unidades de memoria (SRAM, FLASH-EEPROM, etc.).

- Circuitos de interfaz estandar.

- Circuitos especificos para la aplicacion, realizados mediante hardware reconfigurable.

- Lineas de interconexion entre los bloques.
Las dos opciones gue existen actualmente para realizar un SOC son las siguientes:

- Mediante un ASIC que incluya un microprocesador y una parte de hardware configurable.
- Mediante un FPGA de gran capacidad l6gica. En este caso, los SOCs se denominan
“System On a Programmable Chip” (SOPC).

En caso de utilizar un FPGA, como en el caso de esta tesis, para implementar un SE existen dos

posibilidades:

- A partir de un bloque microprocesador hardware, ya integrado en la pastilla de Silicio,
junto con el hardware configurable en el FPGA.
- A partir de un bloque microprocesador software, predisefiado para su implementacion

como un circuito mas, en un FPGA genérico.

Junto con el desarrollo de nuevos conceptos y metodologias de disefio, los fabricantes de FPGAs
también han desarrollado herramientas en software, las cuales permiten de la forma mas amigable
posible el desarrollo e integracion de SEs. Esto ha permitido la mejora en el software de disefio de
SEs, incluyendo el desarrollo de herramientas de disefio légico integradas en un solo ambiente de
desarrollo que ofrece una solucién combinada de hardware y software, como se muestra en la figura
4.26, [40] y [41].
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Figura 4.26. Nivel de integracion de las herramientas para desarrollo de SE.

4.4.1.2. Desarrollo de Sistemas Embebidos basados en herramientas Xilinx®

En esta seccion y en las subsecuentes se aborda el desarrollo de un SE a partir de herramientas en
hardware y software de Xilinx®. Es necesario resaltar que el flujo l6gico de algunos procesos que

se describen son extrapolables a herramientas de desarrollo de otros fabricantes de FPGAs.
Al respecto, Xilinx® dispone de dos opciones para el desarrollo de SE:
- Bloque Microprocesador en hardware

Cuenta con el nucleo Power-PC (PPC), el cual es un soft core de la gama alta de nucleos
embebidos. Tiene una arquitectura tipo Harvard RISC de 32 bits y se encuentra presente en
las siguientes familias de FPGAs:

Virtex 2 Pro
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Virtex 4 FX
Virtex 5 FX

- Blogue Microprocesador en software

Cuenta

con dos nucleos: Picoblaze y MicroBlaze.
PicoBlaze. Es un nucleo de 8 bits, gratuito, el cual puede sintetizarse en cualquier
FPGA, aun con recursos l6gicos minimos.
MicroBlaze. Es un nucleo de 32 bits, el cual puede sintetizarse en cualquier FPGA

de las familias Spartan y Virtex que cuenten con suficiente capacidad l6gica.

En la grafica de la figura 4.27 se muestran los tres nlcleos de microprocesadores de Xilinx® que

integran las gamas baja, media y alta, junto con algunas de sus caracteristicas mas importantes.

CARACTERISTICAS

Pico3laze 240 DMIPS

.Opcién de
Arguitectura de 8-bits
Soft core

100 MIPS

Alto desempeifio en procesamiento

Arquitectura de 32-bits de
- propésito general
M’m’aze Arquitectura con aceleracién
@ Niicleos duales PowerPC

Arquitectura de 32-bits de
propésito general
Saoft core con aceleracién

1400 DMIPS

bajo costo

DESEMPENO

Figura 4.27. Gama de microprocesadores soft core de Xilinx®.

Los términos soft core y hard core son una clasificacion que se hace para los nucleos de

procesamiento en FPGAs. Los soft cores son nucleos que implementa el usuario en funcion de los

requerimientos especificos de su aplicacién, utilizando recursos légicos del FPGA. Son una
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abstraccion de piezas de hardware desarrolladas en lenguaje descriptor de hardware (HDL) que se

pueden integrar a un SE u operar de forma aislada [40].

Los hard cores son componentes dedicados dentro de la pastilla de Silicio de un circuito integrado,
que integran la arquitectura de un microcontrolador y a los cuales el usuario sélo tiene acceso para
su configuracion, lectura y escritura de registros de datos asociados por medio de la IDE de
desarrollo (software) del fabricante [40].

Para esta tesis se utilizo el soft core del microprocesador MicroBlaze (MB), por su desempefio,
disponibilidad y compatibilidad tanto con la IDE de desarrollo como con el sistema SP3E-SK,
ambos disponibles en el INGEN-UNAM.

La integracion de un SE con MB se muestra en la figura 4.28. En dicha figura se observa el
desarrollo de una arquitectura computacional a partir de un nicleo central MB y varios nucleos
periféricos, ya sea con funciones asociadas a interfaces de comunicaciones o de coprocesamiento

aritmético o légico.

Los nucleos o cores, también llamados IP (Intelectual Property), son programas desarrollados por
el usuario en HDL, con funciones bien definidas y enfocadas a resolver algin aspecto especifico de
la aplicacion (comunicaciones, generacion de sefiales, temporizadores, procesamiento), los cuales
posteriormente pueden ser integrados al SE para integrarse como nlcleo de coprocesamiento o

como periférico del MB.

~90~



Custom I
Local Memory Coprocessors ‘

-

2 ® #——— | depuracion de
MicroBlaze or PowerPC oenugl T8 | 4cetios digitales

Programacion y

PLBv48
Interrupt

& N Multi Port Controller -
+—————>| Memory
Recursos externos Contralier:| " DA Timer/PWM — Recursos externos
* interfaces de DR FFC/SPI [~ * interfaces de
comunicacion por comunicacion por
protocolos estandar ,__,l PCle ] = protocolos estandar
o personalizados | | . o personalizados
Generic Peripheral |
. o Controller ¢ B : 33
* otros dispositivos Ll * otros dispositivos
légiCOS H —— : 169’(:05
ﬁ- Custom /O ‘l B
Peripherals
pS ~ Virtex™ or Spartan™ FPGA N\

Figura 4.28. Sistema embebido para MicroBlaze y PowerPC.
4.4.1.3. Codisefio hardware/software para la integracion de SE en FPGA

Una vez analizadas las bases conceptuales y presentados parte de los recursos necesarios para el
desarrollo e integracion de un SE en FPGA, se abordan las bases del codisefio hardware/software, el
cual es un procedimiento mediante el cual la aplicacion descrita en términos de un algoritmo

matematico o l6gico se transfiere a un sistema computacional en un FPGA.
El disefio del SE presenta una complejidad elevada, ya que ademas de disefiar es necesario verificar:

- El programa que va a ejecutar el microprocesador (MB, PPC).
- El hardware necesario, tanto del propio microprocesador como de sus periféricos
asociados.

- El resto de los circuitos adicionales que se precisen para la aplicacion.

A este proceso de disefio de un SE para una aplicacion especifica se denomina codisefio
hardware/software, [40].
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El codisefio se define como el disefio concurrente establecido por el equipo de desarrollo del SE,
tanto de componentes en hardware como en software, usando para ello metodologias y herramientas

que consideren la interaccion hardware/software [40].

En términos ldgicos, el proceso de codisefio se describe conforme el flujo de la figura 4.29.

Figura 4.29. Flujo de codisefio para desarrollo de SEs en FPGAs.

Respecto a la descripcion de cada uno de los procesos del codisefio de la figura 4.29, se tiene:

* Especificacion. Es definir la funcionalidad del sistema a desarrollar.

* Particionado hardware-software. Incluye los siguientes subprocesos:
-- Decidir qué funciones se realizardn mediante rutinas en el firmware del
microprocesador embebido y qué funciones se realizardn mediante circuitos en
hardware (definicion de ndcleos IP periféricos y de coprocesamiento).
Implementar mediante nucleos IP las funciones u operaciones cuyas rutinas en
software resulten lentas o poco eficientes.
-- Implementar mediante firmware en el microprocesador embebido las funciones u
operaciones cuyos nucleos IP resulten muy complejos y/o que no requieran de una
velocidad de procesamiento elevada.

* Descripcion de hardware. Incluye los siguientes subprocesos:
-- Eleccion del microprocesador y del FPGA adecuados para la aplicacion.
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-- Seleccion de las herramientas de disefio, ya sean especificas del fabricante del
FPGA o genéricas.
-- Disefio de periféricos y otros circuitos adicionales mediante HDL u otras
herramientas de disefio de alto y bajo nivel.
* Desarrollo software. Incluye los siguientes subprocesos:
-- Desarrollo de aplicaciones en entornos integrados de desarrollo para cada
microprocesador.
-- Desarrollo de la aplicacidn en lenguaje ensamblador o en lenguajes de alto nivel
(C, C++, etc.).
* Simulacion hardware. Se realiza mediante el uso de simuladores adecuados al software
de disefio utilizado. Por ejemplo, para arquitecturas en VHDL, se puede hacer uso del
simulador propio del navegador de proyectos de ISE®, o bien del simulador Modelsim®.
Para el caso de sistemas desarrollados con System Generator® se utiliza Simulink®.
* Simulacion software. Se realiza mediante el uso de programas de simulacién asociados
al lenguaje de programacion y del microprocesador utilizado en la aplicacion.
* Sintesis e implementacion. Se utilizan herramientas especificas del fabricante del FPGA.
* Compilacién y enlazado. Se utilizan herramientas especificas para el lenguaje de
programacion y el microprocesador que ha sido utilizado para la integracion del SE.
* Depuraciéon hardware. Se realiza con instrumentacion convencional (osciloscopios,
analizadores de espectros, analizadores logicos, etc.) o mediante instrumentacion virtual
(Chipscope® de Xilinx®).
* Depuracion software. Se realiza con entornos de depuracion software, previo volcado
del programa ejecutable al microprocesador embebido.
* Cosimulacion hardware-software. Se realiza mediante entornos de simulacién, que
combinan diversas herramientas de simulacion en software para validar tanto hardware
como software (firmware) del SE.
* Codepuracion hardware-software. Se lleva a cabo mediante el uso de entornos de
depuraciéon que combinan la depuracion de ambas vertientes de desarrollo, hardware y

software.
4.4.2. Sistema Embebido desarrollado para la MSA

Para el caso de la MSA, se integré un SE en el sistema SP3E-SK basado en nucleos con funciones

para el manejo de interfaces de comunicaciones serie utilizando protocolos estandar (RS232, 12C),
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temporizadores, interrupciones y se desarroll6 ademéas un nucleo IP para la generacion de sefiales de
control PWM para los actuadores de la plataforma MSA.

La logica de todo el sistema se controla con un procesador MB el cual, a través del bus PLB
administra todos los recursos del sistema a bordo. En la figura 4.30 se muestra el SE para la MSA.

DISPOSITIVOS SISTEMA — DISPOSITIVOS
D g0 EMBEBIDO EN z S g
EXTERNO EL FPGA EXTERNO
MicroBlaze®
v Processor
GPIO
RS232 3
RF MODEM ACTUADOREIJE X |
3
GPIO ACTUADOREIJEY
IMU

FIT [CONTROLADOR NUCLEOS IP
TIMER DE INTERRUPC. DESARROLLADOS

PLB

Figura 4.30. Sistema Embebido en el FPGA desarrollado para la MSA

El SE de la figura 4.30 cumple las siguientes tareas dentro de la estructura de la MSA: adquisicion
temporizada de datos de los sensores de navegacion inercial, manejo de actuadores y comunicacién
de datos con la PC.

La adquisicion de datos se realiza mediante un esquema de interrogacion, el cual permite al MB
enviar por medio de la interfaz I°C un comando que solicite los datos de cada uno de los tres

sensores de navegacion.

El intervalo de tiempo de adquisicién puede ajustarse por medio de la IDE de desarrollo, dentro de
las propiedades del nucleo FIT TIMER, figura 4.31. Actualmente dicho periodo esta definido en 5

ms, después del cual se envian datos a la PC de cada uno de los tres ejes sensores de la IMU.
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MICROBLAZE
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SDA
ACELEROMETRO | 5o

il oo | 12C |

GND

MAGNETOMETRO

GIROSCOPIO

FLUJO DE DATOS

PLB

Figura 4.31. Adquisicion de datos de sensores de navegacion en el SE del FPGA.

Con respecto al manejo de actuadores, la logica esta basada en la recepcién de los comandos de
control generados en la PC mediante el nicleo UART, y en su posterior decodificacion (ciclo de
trabajo y sentido de giro de las ruedas inerciales). Esto se resuelve con ldgica programada en el
firmware del MB, donde ademas se especifica el orden de recepcion de los bytes de datos,
integrados en 8 bits para el ciclo de trabajo y un bit para el sentido de giro. Posteriormente cada uno
de esos datos se envia a los registros de software asociados al niicleo PWM.

4.4 3. Disefio del nucleo IP PWM

Existen muchas aplicaciones de sefiales PWM en sistemas electrénicos. Una muy comun es el
control de velocidad de un motor DC. Las sefiales PWM pueden usarse para excitar la terminal gate
de un transistor HEXFET que encienda un motor cuando la sefal esté en alto “1” o lo apague

cuando esté en “0”.

Si el periodo de la sefial PWM es de suficiente corta duracion, la velocidad del motor serd
proporcional al ciclo de trabajo de la sefial. Si el periodo de la sefial PWM es muy largo, la

velocidad del motor ya no se controla con el valor promedio de la sefial PWM. En lugar de ello, el
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motor girard a velocidad méxima cuando la sefial PWM esté en “1” y se detendra cuando la sefal

esté en “0”.

En la figura 4.32 se muestra un diagrama de bloques de la I6gica del nacleo IP para generacién de
sefiales PWM (GPWM) que fue desarrollado a partir del planteamiento descrito en [42] para
controlar a los actuadores de la MSA.

clk
clk E—
ps Contador de period_cnt
Preescalador > :
reset periodo
reset
L, 8
A
Comparador >
clk pwm_out
reset g A ’
clk
data

—*| Ciclo de trabajo

we_bar duty_cycle

cs_bar

Figura 4.32. Esquema del nucleo IP PWM.

Se utiliza la sefial de reloj (clk) del MB para controlar la entrada de reloj del GPWM.
Adicionalmente, un prescalador divide la sefial del reloj de entrada para crear una sefial de
frecuencia mas baja (ps). Esta sefial ps se utiliza para habilitar el bloque contador de periodo, que al

ser habilitado, cuenta con el borde de activacion del pulso de reloj de entrada.

El contador de periodo de 8 bits cuantifica el periodo de la sefial PWM para que sea 256 veces el
periodo de la sefial preescalada ps. La salida del contador de periodo (period_cnt) es un valor de 8
bits que continuamente realiza ciclos de cuenta de 0 a 255 en binario. El tiempo que requiere la
sefial period_cnt para contar desde 0 hasta 255 y para volver a cero determina el periodo de la sefial
de salida PWM (pwm_out).

En el esquema del IP PWM se incluye un bloque que contiene un registro de 8 bits (duty_cycle),
este registro es escrito por el MB para controlar el ciclo de trabajo de la sefial PWM. El bus de datos
de periféricos del MB (PLB) provee los datos que se escriben al registro de datos de entrada por
medio de la sefial “data” del bloque duty cycle y controla la operacion de escritura por medio de las

sefiales de entrada cs_bar y we_bar.
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El ciclo de trabajo de pwm_output es igual al valor escrito al bloque duty_cycle por el MB dividido
entre 256. Por ejemplo, para obtener un ciclo de trabajo del 25% el MB debe escribir el valor 64 al
registro duty_cycle.

Finalmente, el bloque comparador efectlia la comparacion entre el valor en 8 bits de period_cnt del
blogue contador de periodo con el contenido del registro duty_cycle, que también es de 8 bits. Si el

valor de period cnt es menor que duty cycle, entonces pwm_out es “1”’; en otro caso es “0”.

Una vez desarrollado el codigo asociado con cada uno de los bloques descritos en la figura 4.32 se
validoé el disefio por medio de un test bench, a partir del cual se obtuvieron graficas como la que se
muestra en la figura 4.33. En ella se observa en un periodo de 20 ms, datos de excitacion tanto de la
sefial de reloj (clk) como de datos (data) de entrada, de los cuales se enmascararon 3 de los 8 bits
para realizar cambios con el simulador y observar los cambios generados en la sefial de salida
pwm_out.

0.0ns

4ms 6 ms 8 ms 10 ms 2ms 14 ms 16 ms 18 ms 20 ms
\||||||||||||\||||\||||||||||||\|||||||||||||||||||||||||\||||\|||||||\||||\|||

Figura 4.33. Grafica de test bench para el nicleo IP PWM.

4.5, Software de la PC

Otro segmento importante dentro de la instrumentacion de la MSA, es el que corresponde a la PC,
en la cual se ejecutan en tiempo real en Matlab® los algoritmos de determinacion, estimacion y
control de la orientacién. La aplicacion esta integrada por un sistema de funciones personalizadas

interconectadas entre si, tal como se muestra en la figura 4.34.

Cada una de las funciones del sistema (descritas en codigo script) contiene un algoritmo ya sea de
determinacion (TRIAD), estimacion (EKF) o control de la orientacion de la MSA (CONTROL).
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PCEXTERNA

Funcion
Matlab principal
TXD (matr) [
Ciclo de trabajo & Sentido giro = 2 e 35 o —
2 Se5s COMUNICACION Definicion
RS232 [DC1 $1DC2 $2 DC3 S3] | > g valores |
PUERTORS232 »| iniciales
RXD =
ATLMACENAM. >
Datos de los sensores enla MSA [ " [Datos de
[ARCHIVOS TEXTQO >
[start acel mag gyro stop] I:l - | CHSOTES:
] GRAFICAS l Pinavegacion
r v A r A4 r l
Funcion Funcion Funcion
TRIAD EKF CONTROL
v $ 1L 3ddd
Cuatemion de v [Velocidad angular ‘Comandos de control
orientacion stamds para ruedas inerciales
J Cuaternion estimado ide MSA I
— |Onientacion de la MSA | ;

Figura 4.34. Sistema de funciones en MATLAB® para la implementacién de los algoritmos de
determinacion y control de orientacion de la MSA.

La modularidad de la estructura definida para el sistema de la figura 4.34, permite modificar los
bloques de cualquiera de los algoritmos del esquema de control, por lo cual, se pueden evaluar

diferentes estrategias de determinacion y control de orientacién.

La légica implementada en cada uno de los bloques que integran el sistema de funciones se describe

en los siguientes apartados.
4.5.1. Funcién Principal

Todas las funciones del esquema de la figura 4.34 se administran por medio de una funcion
principal (main), en la cual se realizan tareas como: la definicién de pardmetros iniciales del
algoritmo EKF, el control del puerto serie (USB) de la computadora (nimero de puerto, baudaje,
numero de bits de datos y de paro, etc.) y llamadas a las funciones correspondientes a los algoritmos

del esquema de control.

Adicionalmente, los datos de cada prueba realizada se almacenan en archivos de texto plano, para

posteriormente graficarlos, principalmente los que corresponden al cuaternion de orientacion (de
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medicién y estimado), los datos de cada una de las componentes del sensor de navegacion inercial
(magnetémetro, acelerometro y giréscopo) y las variables dindmicas estimadas del sistema

(velocidad angular y posicion).
4.5.2. Funcion TRIAD

El método TRIAD permite determinar la orientacion de un satélite o vehiculo espacial mediante la
determinacion de la matriz de rotacion del marco de referencia fijo al propio vehiculo con respecto
a un marco de referencia conocido [5], [14], [15] y [43]. En términos practicos TRIAD emplea la
fusién de dos sensores de navegacién inercial, para obtener la orientacion del vehiculo espacial

respecto a un sistema de referencia inercial.

El primer paso del algoritmo considera el céalculo de tres vectores 71, 13, 3. que son ortogonales

entre si, en el sistema coordenado donde se llevaron a cabo las mediciones, de tal forma que se

definen las siguientes definiciones:

—_ Oy

1= [l ' (4.5)

— T xXWM

27 e, xomll (4.6)
g =13 X2 . 4.7

De las expresiones (4.5), (4.6) y (4.7), Uy y Vi corresponden a vectores de medicion adquiridos

por medio de dos sensores de navegacion inercial distintos, los cuales en el caso de la MSA seran

magnetometro ¥y y acelerometro yy. El siguiente paso del algoritmo TRIAD considera el célculo
de otros tres vectores Sy, S,, 53 los cuales son ortogonales entre si en el sistema coordenado de

referencia [9] y [43], y que se definen como:

7 el (4.8)
T B, x TR
52 = T, xvmll (4.9)
§3 = §1X§2 . 410)
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De las definiciones (4.8), (4.9) y (4.10), ug y Vg corresponden a vectores de referencia adquiridos

por medio de dos sensores de navegacion inercial distintos. Para el caso de la MSA seran también

el magnetometro (vg) y el acelerometro (ug).

Finalmente, la matriz de transformacidn que relaciona ambos sistemas de referencia, el medido y el

de referencia, se calcula mediante la ecuacién (4.12):
A =1 ST+ r, ST+ 1357 . (4.12)

Para efectos de optimizacion del procesamiento de datos, a partir de la matriz de rotacion (47,)

obtenida de la ecuacién (4.12), se realiza la transformacion hacia la representacién en cuaterniones

unitarios.

El uso de cuaterniones evita la aparicion de singularidades, las cuales resultan en indeterminaciones
numeéricas en los calculos, como ocurre con los angulos simples de Euler. Una de las técnicas mas
utilizadas para obtenerlos es la transformacion que usa la representacion intermedia del eje de Euler
y angulo principal [29] por medio de las ecuaciones (4.13), (4.14) y (4.15).

cosg = % (tr A, —1) (4.13)
q; = e;sen % , 1=1,2,3, (4.14)

gue corresponden a la parte vectorial del cuaternion, mientras que:

ge= cosT | (4.15)

corresponde a la parte escalar del cuaternion.

Se considera que Qi, 02, 0s Y 04 Son los elementos que integran el cuaternion de orientacion, el cual
tiene la forma de (4.16):

q=[n e e; &3] (4.16)
donde:

n es la parte escalar del cuaternion

» g e; g3 es la parte vectorial del cuaternion
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Para el simulador de control de orientacion, se utilizaron las mismas ecuaciones, pero integradas en
una funcién personalizada en script. En la figura 4.35 se describe la légica programada en la
funcion TRIAD [9] y [44].

Configuracion de
parametros de la funcion

v
Numero de entradas
Numero de salidas
Defmicion de operaciones
Procesos
Resultados

4

e Entradas: Vectoresde Mediciony vectores
dereferencia
o Salidas:Matnz de rotacion

¥

AR N VR N

Cilculo de
vectores
uM uR
rllluM' j]n—-—lunl
rixvM e stxvR
2= i oMl I X vRI
rI=rixr2 53 =51 x352
Ecuaciones del algoritmo TRIAD

v

Matriz de sotacién
AL =r1est? +r2.52

Figura 4.35. Logica implementada en la funcion TRIAD.
4.5.3. Funcién Filtro de Kalman Extendido discreto (EKF)

El filtro de Kalman discreto estima el estado x € E™ de un proceso de tiempo discreto que esta

gobernado por una ecuacion diferencial lineal estocastica. De acuerdo a la ecuacion de movimiento
de la MSA (ecuacion 3.75), se trata de un modelo de sistema no lineal. Por tal razén, el filtro de
Kalman no se implementé directamente para estimar el valor de los estados del sistema, para ello se

recurrié a una variante del filtro de Kalman, denominada Filtro de Kalman Extendido (EKF) [32].
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El filtro de Kalman Extendido linealiza las estimaciones respecto a la media y a la covariaza del

estado actual.

Dado un sistema de ecuaciones diferenciales estocasticas no lineales de un proceso, donde el vector

de estados es x,, € R™ ,yendonde fyh son funciones no lineales, se tiene:

X = flag—p, U, Wi—y)
{ zy = h(xe,v) (4.17)

Aproximando el vector de estado y la medicién sin tener en cuenta los ruidos de proceso ni el de

medicion, se tiene

{fk = f(¥3—1,1,0)

- ,, 418
2= h(Zvy) ( )

El EKF es simplemente un estimador de estados ad hoc que se aproxima a la optimizacion de las
reglas de Bayes por medio de la linealizacion. Por lo que se plantea el sistema de ecuaciones con la

linealizacion respectiva:

{x:{ N F+ Aoy — Bpmg) + W, (4.19)

Zp M 5+ Hx — £ )+ 1,

Donde xy, & Xy son: el valor actual, la aproximacion y la estimacién del vector de estado,

respectivamente.
Las ecuaciones del algoritmo de filtro de Kalman son las siguientes:
Considerando condiciones inciales: X, P

Ecuaciones de actualizacion de tiempo (prediccion):

Proyeccion del estado hacia adelante: %, = f(¥x—1,us, 0)

Proyeccion de la covarianza hacia adelante: P, = Ay Pk_l.»i{ + Wy Qk_lL-Lr"kT
Ecuaciones de actualizacion de mediciones (correccion)

Célculo de la ganancia de Kalman : K, = B HI (H P HI + VR W)™t

Actualizacion de la estimacion con la medicion zy : %, + Ky (z, — h(%,,0))

Actualizacion de la covarianza del error : P, = (I — K Hy) P
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Una de las caracteristicas importantes del EKF es que el Jacobiano Hy en la ecuacion de la ganancia

de Kalman Ky sirve para corregir la propagacion o destacar solamente las componentes de datos de

medicion [34].

En [5] y [32] se encuentra la descripcion matematica completa del algoritmo y demas

procedimientos asociados. En particular, con base en los resultados obtenidos en [5], se desarroll6

en Matlab®-Simulink un modelo con una version simplificada del algoritmo EKF, cuya l6gica se

resume en la figura 4.36.

Vectores de Acelerémetro [ ] Qono
medicidén
Acelerémetro unitarios Magnetometro l
Magnets E 2
retoémetro .
s TRIAD ¢
Cuaternién estimadof
e |—+
Girdscopo Vectores de Acelerémetro
referencia
unitarios Magnetémetro [
Transfonmacién de
matriz de rotacién a
cuatemién
Qn
Filtro d¢ Kalman
Proceso de estimacién, ¢
innovacion y
actualizacién de los
estados
Al bloque de
funcion | O
CONTROL
Célculo de la matriz de P
5|  error de covanianzas y
etapa de error de
propagacion
Procesos intemos
del algoritmo
Covarianzas s } —®
girdscopo
K
> Célculo dela
ganancia de Kalman

Figura 4.36. Diagrama de bloques de los algoritmos de determinacion (TRIAD), estimacion y
filtrado (EKF) implementado en la MSA.

En la figura 4.36 qgno €s el cuaternion de condiciones iniciales, K es la ganancia de Kalmany P es la

matriz del error de covarianzas.
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4.5.4. Funcion Control

La funcion CONTROL dentro del esquema desarrollado en la PC externa, estd programada con una
ley de control que corresponde a un control de orientacion en tres ejes [5] y [20]. Este algoritmo
permite llevar al satélite (representado por la MSA) a una orientacion deseada cuando se tienen
datos completos que permiten determinar la orientacion del satélite (TRIAD), en nuestro caso
mediante cuaterniones unitarios obtenidos a partir de un algoritmo de estimacion de la orientacion
del satélite (EKF) con apoyo de sensores de referencia inercial como magnetometros y

acelerémetros triaxiales.

La forma del controlador corresponde a un tipo proporcional derivativo, cuya expresion se muestra

en la ecuacion (4.20).

Teomerol = —kpl[3X3]* [3x1] — k4[3x3] = 1[3x1] (4.20)

En donde:

- el término T.oneror representa los torques de control que se aplicardn a cada uno de los tres

actuadores asociados a cada uno de los ejes del sistema de referencia movil asociado a la MSA (X,
Y, Z). El resultado final es un vector de tamafo 3x1.

- los términos Kk, y kq corresponden a las ganancias de los controladores proporcional y derivativo
respectivamente, descritos en forma de arreglos matriciales de tamafio 3x3 aplicados para cada uno

de los tres ejes principales del satélite (X, Y, Z), al que se consideré de una geometria cubica.

- El componente £ corresponde a la parte vectorial del cuaternién estimado, obtenido a partir de la

utilizacién de los resultados del método de determinacion de la orientacion TRIAD y la aplicacion

del algoritmo EKF, resultando un vector de tamafio 3x1.

;) representa la velocidad angular estimada, obtenida también a partir del EKF, el cual también se

expresa en términos de un vector de tamafio 3x1, es decir, la velocidad angular estimada en cada
uno de los ejes (X, Y, 2).

La conversion del torque de control resultante de la ecuacion (4.20) debe ser conviertida a
porcentaje de ciclo de trabajo PWM codificado de 0 a 256 en 8 bits mas 1 bit de signo, para ser

escrita a los registros PWM correspondientes a cada uno de los actuadores [44].
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Tal conversion considera una relacion entre el torque de control calculado de la ley de control

Teoneral, €N Magnitud y signo, el torque maximo del motor DC del actuador con respecto al ciclo de

trabajo maximo (en el caso de la MSA, para reducir los efectos de saturacion, se consideré un valor

maximo del 65%) y la direccion en el sentido de giro del actuador, como se describe en la figura
4.37.

Magnitud del Torque Méximo % de ciclo de trabajo
1 delmotor de DC de los =T~ codificado en 8 bits
TORQUES DE CONTROL actuadores (256)
OBTENIDOS CON LA ido de si
LEY DE CONTROL PD TORQUE (+) Senfido de iro
positivo
> — e e ———— — — — — — — — — — 0
TORQUE () Sentido de giro
Torqus (X) negativo
Torque (Y)
Torque (Z)
Magnitud del Torque Méximo ; :
— delaiitor de DC %c 16 —t— % de ciclo de trabajo
actuadores codificado en & bits
(256)

Figura 4.37. Conversidn de torque de control a ciclo de trabajo y signo para cada una de las ruedas
inerciales de la MSA en la funcion CONTROL.

En términos matematicos, la conversién de torque de control a ciclo de trabajo y sentido de giro se
muestra en la expresion (4.21).

DC (%PWM) = ZcontrolbVIe IR PWM 460 (4.21)

TmexDCmotor

donde:

® T..merol €S UN arreglo que contiene el torque de control calculado de la ley de control (4.20)
en cada una de las tres componentes del simulador (X, Y, Z).
®  TyaxDomotor €5 €l torque maximo del motor DC usado en el actuador en su respectivo eje.

Para la MSA el valor de dicho torque es de 0.07 Nm, segln las especificaciones del

fabricante (http://www.compucanjes.com/manuales/rs-555sh20.pdf).
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Una vez realizada la conversion de torque de control a porcentaje de ciclo de trabajo (y sentido de
giro) dicho dato se formatea para suministrarlo al nicleo PWM de cada actuador para ejecutar las

tareas de control de orientacion.

Considerando que el tamafo del registro de datos del nucleo PWM es de 1 byte, el byte de control

se calcula conforme a la ecuacion (4.22):
byte_IP_PWM = (== )« 256 . (4.22)

En la figura 4.38 se muestra la l6gica implementada en Matlab® para la funcion CONTROL. Es
importante destacar que el resultado de salida del blogue son 27 bits, que contienen cada uno, 8 bits
de datos (ciclo de trabajo) y 1 bit de sentido de giro. Dichos datos se reciben por medio de la UART
en el SE del FPGA en la plataforma moévil de la MSA.
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A 4 A
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Fin

Figura 4.38. Implementacion de la funcion CONTROL.

Es necesario sefialar que para las siguientes etapas de desarrollo, particularmente en lo que
corresponde a la implementacién del esquema en el FPGA, sera necesario tomar en consideracion la
carga computacional que cada uno de los algoritmos requiere. Un estudio presentado en [63] aborda
de forma cuantitativa el desempefio temporal de algunos algoritmos mas comunes para la
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determinacion y estimacion de parametros de orientacion de vehiculos espaciales. De dicho anélisis

se muestra la tabla 4.2, se observa la duracién en la aplicacion de cada uno de los algoritmos,
particularmente TRIAD y EKF.

Tabla 4.2. Comparacion entre la precision y la ejecucién de algoritmos de determinacién y

estimacion [63]

Desviacion Desviacion Desviacion

estandar del estandar del estandar del Tiempo
_ angulo yaw angulo pitch angulo roll promedio de
Algoritmo ejecucion
(error) (error) (error)
(s)
(°) (°) (°)

TRIAD 1.2517523 0.8943686 5.7003591 0.0009
EKF 0.9241491 0.8725242 1.5811642 0.5303
Método Q (otro) 1.251716 0.8943650 5.7703597 0.0010

Los resultados de la tabla 4.2 deberan ser tomados en cuenta para la seleccion del siguiente
esquema de instrumentacion para determinacion y estimacion de parametros de navegacion, lo cual
sin duda dependera también de la calidad de los propios sensores y los recursos que posea la
plataforma de procesamiento, estableciendo con esto un compromiso entre el desempefio del
algoritmo y el costo, tanto en términos econdémicos como computacionales, que implique la

seleccion e integracion de uno u otro algoritmo al esquema final.

Una vez abordados los detalles de instrumentacion de la MSA, en el capitulo 6 se abordara lo
referente a los experimentos de validacion experimental realizados con la MSA totalmente

integrada de acuerdo con la técnica HIL.

También se presentan los resultados experimentales y se realiza una discusion en torno a ellos.
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Capitulo 5

Experimentos de seguimiento de
maniobras de la MSA

5.1. Introduccion

Como paso previo a la realizacion de pruebas automatizadas de control de orientacion con la MSA,
se efectuaron experimentos utilizando medios de simulacion numéricos y virtuales para el
seguimiento de maniobras de la plataforma movil. Con esto se validé y ajustd operativamente el
esquema de instrumentacion HIL tanto en hardware como en software. Ademas, se verifico la
implementacion del algoritmo de determinacion de la orientacién TRIAD, que integra el esquema
completo de control de orientacion por medio de un esquema de simulacion en Simulink®,

particularmente la determinacién de la orientacion de la plataforma utilizando el algoritmo TRIAD.
5.2. Determinacion de la orientacion de un vehiculo espacial

Esencialmente todos los sistemas de control requieren tres tipos de componentes en hardware:
sensores, actuadores y computadora de a bordo. Los sensores se usan para medir el estado del
sistema, los actuadores se utilizan para ajustar el estado del sistema y la computadora de a bordo
para realizar el procesamiento l6gico y matematico de los procesos asociados a los algoritmos
[43].

El SDCO de un vehiculo espacial utiliza una variedad de sensores y actuadores de diferente
tecnologia y principio fisico de operacion. Adicionalmente, el control de un vehiculo espacial

comienza por determinar su orientacion respecto a un marco de referencia inercial.

La determinacién de la orientacion de un satélite utiliza una combinacién de sensores y modelos
matematicos para adquirir y procesar datos para integrar arreglos vectoriales que definen sistemas
de referencia moviles e inerciales. Un sistema de referencia movil generalmente se define fijo al
cuerpo del vehiculo espacial o respecto a cualquier otro componente de él, mientras que un sistema

de referencia inercial se define habitualmente tomando el centro de la tierra como su origen.

~109~



Las componentes de los sistemas de referencia tanto inercial como mdvil se usan en diferentes
algoritmos para la determinacion de la orientacion del satélite, tipicamente usando cuaterniones,

angulos de Euler o matrices de rotacién como formas de representacion de orientacion.

Para la implementacion del esquema de seguimiento de la MSA en tiempo real, se empled el
algoritmo de determinacion de la orientacion TRIAD cuyos detalles se abordan en los siguientes
apartados.

5.3. Seguimiento de maniobras del modelo en realidad virtual de la MSA

Con la disponibilidad actual de herramientas en software de modelado y simulacion, como las que
integran algunas cajas de herramientas (toolboxes) de Matlab®-Simulink, se facilita ampliamente la
tarea de implementar esquemas de modelado y simulacion de sistemas fisicos. En la figura 5.1 se
muestra como ejemplo el diagrama de flujo que describe un proceso de modelado y simulacién del
movimiento de un vehiculo espacial [29], en él se pueden apreciar algunos procesos que en la

practica son transparentes para el usuario.

vehiculo espacial
(grados de libertad)

|

Definicion de sistemas de
referencias inerciales y
moviles

1!
Ecuacion ds movimiento
(Cinemilica y dindmica)

!

Idzalizacion de la dindmica dsl ]

Solucion numérica de las
ecuaciones ds
movimiento (esquemas de
integracion, dimension del
paso, tolerancia)

atervalo da
incartidumbre dafinido?

¢Dinimica simulada?

Figura 5.1. Modelado de un vehiculo espacial y procedimiento de simulacion.
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La simulacion de sistemas consiste en resolver las ecuaciones que los gobiernan, de tal manera que
se logra una buena aproximacion en la dindmica real del vehiculo. Generalmente las ecuaciones que
describen el movimiento de vehiculos espaciales pueden ser del tipo no lineal o expresadas
mediante ecuaciones diferenciales ordinarias, por lo cual, su solucién completa eventualmente es

posible, pero es necesario utilizar aproximaciones numéricas como Unica alternativa de solucion.

Para esta primera validacion de la integracion de la instrumentacion de la MSA, se implementd un
sistema de seguimiento del modelo virtual de la MSA desarrollado a partir de un modelo en
Matlab®-Simulink y visualizado por medio de un modelo en realidad virtual realizado en CAD
(Solid Works). EI modelo en realidad virtual contemplé caracteristicas fisicas de la MSA como su
tensor de inercia, el cual se calculdé por medio de software CAD. Este modelo permiti6 validar
funcionalmente un primer esquema de software interactuando en tiempo real con hardware de

orientacion.
5.3.1. Descripcion de elementos del seguimiento de la MSA

La estructura operativa del seguimiento de la MSA (SMSA), figura 5.2, esta particionada en dos
plataformas computacionales diferentes: una tarjeta de desarrollo FPGA operando como
computadora a bordo de la MSA y una computadora personal externa, ambos segmentos estan
enlazados por medio de dos radio médems (mdédems RF) para la transferencia inalambrica de datos

[9].

La computadora a bordo FPGA interactla con la instrumentacién de la plataforma de la MSA,
principalmente con sensores de navegacién inercial y un radio médem. Por otro lado, en la
computadora personal (PC), se recibe por medio de otro radio médem datos de navegacion de la
MSA vy se ejecuta el software de andlisis y simulacion matematica en Matlab ®, donde esta

desarrollado el esquema de simulacion del SMSA en Simulink® [9] por medio de bloques.
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deternunacién de la -&: de la plataforma de vuelo |
actitud (TRIAD) ! satelital !

PC - MATLAB (SIMULINK)

Figura 5.2. Esquema de implementacion del SMSA.

La complejidad del modelo del sistema se describe en el software asociado al esquema HIL,
mediante la representacion matematica de los segmentos de la dindmica del sistema fisico. El
proposito principal de la técnica HIL es validar el hardware y software de la instrumentacion por
medio de un simulador antes de integrarlo al proceso real. Por lo cual, el procedimiento constituye
en si una plataforma de desarrollo y validacién efectiva para pruebas de sistemas embebidos en

tiempo real [9].

La asignacion de tareas de los segmentos principales del simulador desarrollado con base en el
modelo HIL (FPGA y PC), obedece a la necesidad de resolver de forma agil la adquisicion de datos

de los sensores de navegacion y el procesamiento de los mismos.

En el caso de la MSA, la adquisicion de datos de la IMU (magnetometros, acelerémetros y

giréscopos) a bordo de la plataforma movil, se realiza con un protocolo serial de alta velocidad 1°C,
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del cual carece una PC convencional. Mientras que la solucion al procesamiento de datos para la
determinacion de la orientacion de la plataforma por medio del algoritmo TRIAD, se realiza en una
computadora personal (PC), en la cual se ejecutan los modelos de simulacion completos en
Matlab®-Simulink y se visualizan los movimientos por medio de un modelo en realidad virtual.

En una tarjeta de desarrollo FPGA se integra un sistema embebido basado en ndcleos de
procesamiento y periféricos, los cuales permiten realizar las tareas de adquisicion, procesamiento y
comunicacién de datos, vinculando la informacion de los sensores de navegacion y el esquema de

simulacion programado en la PC.
5.4. Detalles del SMSA desarrollado en Simulink

El modelo que integra los blogues del SMSA estd compuesto por funciones personalizadas
desarrolladas en Simulink®. Dichos bloques tratan los datos procedentes de la plataforma FPGA,
desde su recepcion por medio de un protocolo serie hasta su visualizacién en un modelo en realidad

virtual como se muestra en la figura 5.3.

Sistema de bloques en Simulink

Acelerémetro [x y z]

Magnetémetro [x y z] Acondicionamiento

Acondicionamiento

Figura 5.3. Sistema de bloques desarrollado en Simulink para el SMSA.

El procesamiento de datos que se realiza en la PC considera la recepcion de datos de los sensores a
través de un bloque que resuelve las comunicaciones del puerto USB de la PC. Después, pasa por
otro bloque de conversion de datos (acondicionamiento) donde los datos originales (en formato
ASCII) se convierten a enteros antes de ser decodificados a formatos compatibles con Simulink®

para su tratamiento posterior.

Los datos acondicionados se transfieren a un blogue posterior que contiene la Idgica del algoritmo

TRIAD, en donde se determinara la orientacion de la MSA, a partir de las mediciones de los
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sensores de navegacion inercial a bordo, para finalmente visualizar los movimientos por medio del

modelo en realidad virtual.

En la figura 5.4 se muestra el diagrama de bloques del sistema desarrollado. Adicionalmente se
tienen modulos para visualizar cada una de las componentes (X, Y, Z) tanto del acelerémetro como
del magnetdémetro para verificar la magnitud de los datos adquiridos y procesados.

Visualizacion de las —@ mis2

componentes del acelerémetro =
Gain By
Acondicionamiento —@ 2
—
S =
| Acalerdmetro
ascu 3F 1] P foel
| m——] Pl ltag
i -i?;“"‘:;é:;ib Decodif ; plury 1 | Simulazén virtual uel sarélite
Decodificador Magnetomeira Bloque de procesamiento
Bloque ASCII
personalizado para _@ mGsuss
comunicaciones =
seriales con la
Gaini my
Visualizacion de las @ fviaias
componentes del magnetometro =

Figura 5.4. Esquema del SMSA en Simulink.

Partiendo de una clasificacidn de sensores de navegacion, como la que se presenta en [65], donde se
establecen dos tipos de sensores de orientacion. Los primeros, aquellos que determinan un vector ¢
en los ejes cuerpo, esto es, #E. Ademas, dicho vector se supone conocido en los ejes de referencia
(inerciales u orbitales), es decir, #¥ es conocido. En cuanto al segundo tipo de sensor, es aquél que
mide directamente la velocidad angular @Z con respecto al sistema de referencia inercial. La
orientacion de cuerpo rigido a partir de los datos de estos sensores se determina integrando las
ecuaciones diferenciales cinematicas, sin embargo, los errores de medicion se acumulan generando
una cierta deriva la cual es necesario compensar con mediciones de algin sensor cuyas medidas se

den en los ejes de referencia [63].

Con base en esta definicion, se establece que tanto el magnetémetro como el acelerémetro son
sensores de navegacion cuyo vector de medicion esta relacionado con una medicién conocida en los
ejes del sistema de referencia inercial, base fundamental del planteamiento del algoritmo TRIAD

para la determinacion de la orientacion del cuerpo rigido.
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La interfaz entre la MSA y el sistema de bloques en Simulink fue el puerto USB de la PC en modo
de recepcion de datos. En Simulink® existen bloques dedicados para realizar la recepcion y
transmision de datos por medio del puerto serie de la PC, lo cual es necesario para crear

simulaciones en tiempo real.

Sin embargo, los blogues predefinidos pueden limitar fuertemente a las simulaciones durante la
realizacion de las pruebas experimentales, tal como sucedié con el bloque de comunicaciones
seriales del esquema presentado, el cual no contaba con un buffer de recepcion de datos de longitud
variable. Esto representd un problema para el SMSA debido a la variacion constante de la longitud
de las tramas de los sensores enviadas por el sistema embebido en el FPGA. Esto se resolvid con la
creacion de un bloque personalizado, el cual se describe en el siguiente apartado.

5.5. Bloque personalizado de comunicaciones seriales con buffer de recepcion de longitud

variable

Uno de los primeros retos en la implementacion del esquema de SMSA estuvo enfocado en el
desarrollo de un buffer de datos de longitud variable, en funcién del tamafio de las tramas de datos
de medicién de los sensores de navegacion inercial instalados a bordo de la plataforma de
simulacion [9]. Aunque en Simulink® existen bloques que realizan esta tarea, sus restricciones en
configuracion no permitieron adaptarlos a las condiciones operativas del sistema. Por tal motivo, se
desarroll6 un blogue personalizado de comunicacion serie a partir del bloque Matlab S-function del

toolbox User-defined functions. La logica del bloque personalizado se resume en la figura 5.5.
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USB de laPC
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Baudaje (9600)
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buffer Recepcion senal

v

v Establecerlongitud del buffer> 29 ASCII

Acelerometro = 12 ASCil
Magnetémetro =

Formato de la trama de datos de los sensores de navegacion inercial

Bloque utilizado:

MarLad S-Function

LNV

24 ASCII datos + 5 ASCII
espacios

SIGNO DATO DATO DATO == | :ﬂ:
1 Ascl 1AsCII | 1asc 1 AsCII i, | L
SIGNO DATO DATO DATO TG | :ﬂ:
LASCH | 1ASCH | 1aASCH 1 ASCII - L
Espacio TRAMA:
5 AsCH lE] 29 ASCH
Limpiar el buffer

Figura 5.5. Logica del blogue personalizado de comunicaciones serie.

Como se muestra en la figura 5.5, la I6gica del bloque inicia con la definicién de los parametros de
comunicaciones del puerto de la PC (nimero de puerto, nimero de bits de datos, nimero de bits de

paro, definicion del terminador).

En torno al disefio del bloque, es importante destacar la definicion de la longitud del buffer de
recepcion, la cual se considerd de 29 caracteres ASCII, de los cuales 24 corresponden a los datos en
tres ejes (X, Y, Z) tanto del magnetometro como del acelerometro y 5 caracteres extra. En estos se
colocan ceros, pero sus posiciones podran ser ocupadas por datos de navegacion conservando un
buffer de dimension fija.

Esta estrategia resulté efectiva ante la constante variacion en la longitud de los datos de cada eje de

los sensores de navegacion y la imposibilidad técnica de definir un buffer de longitud variable.
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5.6. Blogque personalizado para el algoritmo de determinacion de la orientacion

Otro de los blogues que se requirié encapsular en un blogue de funcién personalizada correspondio
a la logica del algoritmo de determinacion de la orientacion TRIAD, que fue presentado en el
capitulo 4.

5.6.1. Transferencia de la l6gica del TRIAD a un bloque personalizado de Simulink®

Con base en la descripcion del algoritmo TRIAD (realizada en el capitulo 4), particularmente en
términos de sus ecuaciones, se implement6 su ldgica en un bloque personalizado de Simulink®

cuya descripcion se muestra en la figura 5.6.

En el diagrama de flujo de la figura 5.6, el proceso inicia con la adquisicion de datos por medio del
puerto serie (USB) de la PC, en donde se recibe la trama de datos provenientes de la MSA. Dichos
datos estan agrupados inicialmente en un blogque de 29 bits en formato ASCII, y posteriormente se
separan en dos arreglos que contienen datos en tres ejes (X, Y, Z) tanto del acelerémetro como del

magnetémetro.

Adicionalmente, se deben definir previamente dos vectores de referencia tanto para el
magnetometro (medicién del campo magnético local) como para el acelerémetro (valor de la
aceleracion gravitacional). Una vez establecidos dichos arreglos de referencia, puede ejecutarse la

simulacion de este bloque.

Una vez que se encapsula el algoritmo dentro del bloque de funcion personalizada en forma de un
script, la solucion a las operaciones aritméticas asociadas a TRIAD se resolvieron con las

operaciones matriciales propias del ambiente Matlab®.
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Figura 5.6. Flujo de disefio del blogue personalizado TRIAD.

En la figura 5.7 se muestra el modelo en Simulink que corresponde al célculo de la determinacion

de la orientacion de la MSA utilizando el método TRIAD.
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Figura 5.7. Implementacidn del bloque TRIAD en el SMSA.
5.6.2. Blogque de acondicionamiento: matriz de rotaciéon a VRML

Dentro de los blogues mas importantes que realizan tareas de acondicionamiento de sefiales de
datos dentro del esquema de SMSA, se encuentra el que cambia el cuaternién unitario a
representacion en angulos de Euler. Esta forma de representacion de la orientacion es necesaria para

vincular los resultados del algoritmo TRIAD con el modelo en realidad virtual.

La transformacion entre una y otra forma de representacién no es directa, por lo que primero se
convierte la matriz de rotacidn a cuaternion unitario y a partir de dicho cuaternion unitario se hace

la transformacién a eje principal y angulo de Euler, como se describe en [29].

Los resultados del calculo de la matriz de rotacién son acondicionados para obtener los elementos

del cuaternién unitario de orientacion.
5.7. Descripcion de la prueba de seguimiento virtual de la MSA

Con base en el modelo de bloques descrito en la figura 5.7, se realizaron experimentos para mover
de forma manual la plataforma movil de la MSA. Se consideraron desplazamientos angulares de
45° en torno a cada uno de los ejes X,Y,Z del sistema de referencia movil de la plataforma,
visualizandolos en la pantalla de la PC por medio del modelo en realidad virtual, como se muestra

en la figura 5.8.
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Figura 5.8. Pruebas de seguimiento del modelo en realidad virtual de la MSA.
a) Gréfica correspondiente a cada uno de los elementos del cuaternion de orientacion de la MSA.
b) Modelo en realidad virtual de la MSA.
c) Plataforma mavil de la MSA.
5.7.1. Posicion inicial para el inicio de pruebas de seguimiento de la MSA

Todas las pruebas partieron de la posicion cero, en la que el cuaterniéon g teniaunvalor g=[100

0], el cual se valid6 por medio de la grafica de elementos del cuaternion mostrada en la figura 5.9.
En esta figura se puede verificar, de acuerdo a la definicion previa de cada uno de los cuatro
elementos del cuaternién, que la parte vectorial se encuentra en cero, mientras que la parte escalar
tiene un valor de 1.

5.7.2. Maniobra en torno al gje X

Se realizé un primer movimiento manual, con un valor de aproximadamente 45° en torno al eje X,
relativo al sistema de referencia maévil definido sobre la plataforma de la MSA, como se muestra en
la figura 5.10.
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Figura 5.9. Posicion cero de la MSA al inicio de cada prueba.
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Figura 5.10. Posicion de la MSA a 45° respecto al eje X.

5.7.3. Maniobra en torno al eje Y

El segundo movimiento manual con un valor de aproximadamente 45° se realizé en torno al eje Y,
relativo al sistema de referencia mévil definido sobre la plataforma de la MSA, como se muestra en

la figura 5.11.
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Figura 5.11. Posicion de la MSA a 45° respecto al eje Y.
5.7.4. Maniobra en torno al eje Z

El tercer movimiento manual también con un valor de aproximadamente 45° se realiz6 en torno al
eje Z, relativo al sistema de referencia mévil definido sobre la plataforma de la MSA, como se

muestra en la figura 5.12.
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Figura 5.12. Posicion de la MSA en movimiento 45° en torno al eje Z.
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5.8. Discusion de resultados

A partir de los resultados de la implementacién del SMSA mostrados en las secciones anteriores de
este capitulo, se identifica un tema muy importante de desarrollo; la fusion del modelado y la
simulacion de sistemas fisicos, figura 5.13.

Figura 5.13. Experimentos de seguimiento virtual de la MSA desarrollados en el INGEN-UNAM.

Esta fusion de vertientes define una opcidn de validacion de sistemas utilizando s6lo herramientas
en software. Dicha opcion tiene como ventaja principal un relativo menor tiempo de desarrollo y un

costo bajo.

Sin embargo, utilizando solamente software existe el compromiso de contar con los modelos
detallados de cada uno de los elementos del sistema que se requiera simular. Lo cual pudiera llegar
a resultar una tarea complicada, casi con el mismo nivel de complejidad que la implementacion en
hardware. No obstante, el trabajo se compensa al generar una herramienta portable, y util para el
andlisis de la dinamica del sistema y para realizar experimentos de control de orientacion satelital
utilizando diversas leyes (tanto lineales como no lineales), figura 5.14. Esto permite anticipar el

comportamiento fisico del simulador para plantear nuevas soluciones y estrategias de control.
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Figura 5.14. Andlisis de estrategias de control utilizando el SMSA.

Por ello, en instrumentacion espacial se debe considerar el uso de herramientas en software como la
gue se ha presentado en este capitulo y, con base en los resultados podra definir el hardware que lo
contendra fisicamente, asi como desarrollar una metodologia para la transferencia de la légica de

algoritmos y procedmientos a hardware.

Es importante sefialar que, tanto la simulacion experimental, que forma parte del nucleo central de
esta tesis doctoral, como las herramientas que forman parte de una vertiente de andlisis y simulacion
en software, representan instrumentos muy valiosos en términos del establecimiento de medios de

comprobacion previos al lanzamiento de una mision espacial real.

Tanto un nivel de madurez en términos de desarrollo tecnolégico como la propia confiabilidad
inferida a los sistemas espaciales son elementos necesarios para minimizar una falla en una mision
espacial, que de ocurrir conllevarian una serie de responsabilidades de diversa indole y alcance. No
obstante, el uso de herramientas adyacentes, como las que se proponen en esta investigacion,
representan un cambio en el paradigma de disefio cientifico y tecnoldgico, el cual permitird buscar
satisfacer todos los requerimientos establecidos y lograr su éxito. En términos cuantitativos, como
se establece en [60], existe un indicador denominado nivel de preparacién tecnoldgica
(Technology Readiness Level TRL), el cual, mientras més alto, estableceré a priori un alto nivel de
confianza y certeza al planteamiento cientifico y tecnoldgico de la mision.
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En el siguiente capitulo se describe el esquema de instrumentacion de la MSA, la cual se bas6 en
gran parte de los conceptos presentados en este capitulo, como el algoritmo de determinacion de
orientacion TRIAD, el esquema de instrumentacion validado experimentalmente y el sistema
embebido en un FPGA. Todo el sistema integrado conforme a la técnica de co-simulacion HIL.
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Capitulo 6
Validacion experimental de la MSA

6.1. Plataforma de simulacién satelital de vuelo orbital MSA

La plataforma de simulacion satelital MSA es un sistema que permite validar en Tierra estrategias
de control de orientacidn para vehiculos espaciales, integrada conforme a la técnica HIL, figura 6.1,
consta de dos segmentos principales: una plataforma movil suspendida sobre un cojinete de aire y

una PC externa.

Simulador
MSA

LR0RR05

Figura 6.1. Simulador MSA.

En la plataforma mdvil, donde se emula la condicién bajo torque, se pueden realizar maniobras
angulares de 360° en torno al eje Z y de 30° en los ejes X y Y, y se tiene instalada la
instrumentacion del SDCO: sensores de navegacién inercial, plataforma de cdmputo, actuadores,

suministro de energia eléctrica a bordo y comunicaciones inalambricas.
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Los sensores de navegacion inercial (acelerémetros, magnetdmetros y giréscopos) estan integrados
en una tarjeta impresa donde comparten el protocolo I°C para comunicaciones seriales de alta

velocidad.

Por su parte, en la PC, que funciona como plataforma de coprocesamiento externa de la MSA, se
ejecutan en Matlab® algoritmos de procesamiento del esquema de determinacion y control de
orientacion descritos por medio de funciones personalizadas integradas en scripts. Esta opcion
permite validar en hardware la logica de software (algoritmos de control), al mismo tiempo que
permite su optimizacion y reduccion, coadyuvando a que en una siguiente etapa de desarrollo de la
MSA, se integren totalmente como soluciones hardware o software en el sistema embebido del
FPGA a bordo del simulador, permitiendo una validacion intercruzada del sistema.

6.2. Inicializacién de la MSA

Considerando la arquitectura del simulador MSA, los pasos para preparar al simulador para la

ejecucién de pruebas de control de orientacion son los siguientes:

1. Verificacion de la carga de voltaje en la bateria a bordo de la plataforma mévil de la MSA
2. Revision de las conexiones eléctricas a bordo de la plataforma mavil

3. Descarga del sistema embebido a la tarjeta SP3E-SK

La descarga de archivos para configurar al FPGA se realiza desde una PC, que tenga instalada la
suite ISE de Xilinx®, particularmente el software EDK de la suite ISE 10.1®, donde se han
desarrollado todos los disefios del SE. La conexion entre la SP3E-SK y la computadora externa se

realiza por medio del puerto USB, figura 6.2.
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Figura 6.2. Descargando software desde una PC a la tarjeta FPGA a bordo de la MSA.

4. Alimentacion de aire a la base de la MSA

Una vez verificado el nivel de bateria, conexiones y descargado el software de configuracion al
FPGA, se debe suministrar aire a presion a la base de la MSA. Al mismo tiempo que se alimenta
aire a presion, se debe verificar el nivel de balanceo de la plataforma respecto a la horizontal del
piso. El balanceo se ajusta por medio de contrapesos metélicos instalados en la parte baja de la
plataforma, figura 6.3, o bien, reposicionando los equipos con mayor peso de la instrumentacion

sobre la plataforma movil de la MSA, principalmente el radio médem y la tarjeta FPGA.

Contrapesos {
. \ Contrapesos
ajustables o :justnll’alcs

Figura 6.3. Vista de los contrapesos instalados debajo de la plataforma MSA para balanceo manual.
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Una vez conseguido el balanceo horizontal de la plataforma suspendida sobre el colchdn de aire, se
inician las pruebas de control de orientacion, considerando una posicion inicial estatica de la

plataforma movil.
5. Software de coprocesamiento en la PC

Una vez realizado el procedimiento de preparacion en la plataforma mévil de la MSA, también se
realizan algunas tareas preparativas en la PC externa. Particularmente en el software de simulacion
en Matlab®, en el cual residen los algoritmos que completan el esquema de procesamiento de datos
de la MSA.

Adicionalmente, se debe considerar conectar un segundo radio médem al puerto serie de la PC
externa, para establecer el vinculo de comunicacién de datos entre los dos segmentos operativos de
la MSA.

6.3. Pruebas de validacién de algoritmos de control con la MSA

Como se sefial6 en el capitulo anterior, el esquema de control utilizado en la MSA, corresponde a
una ley de control lineal basada en un controlador proporcional derivativo (PD), cuya expresion
corresponde a la ecuacion (6.1).

Toomeror = —kp[3X3]* €[3x1] — k4 [3x3] » Q[3x1] (6.1)

Es importante recalcar que la ley de control (6.1) hace uso de elementos (€, ﬁ) calculados en los

bloques TRIAD y EKF. Por tal motivo, para la descripcion de la validacién de la MSA se
especifican las condiciones iniciales que se definen en los algoritmos de control desarrollados en
Matlab®, asumiendo que durante las pruebas experimentales tales definiciones pueden modificarse
para la sintonizacion de los algoritmos, principalmente valores de referencia en TRIAD, valores de

covarianzas en EKF y valor de ganancias en el bloque CONTROL.
6.3.1. Definicion de condiciones iniciales en los algoritmos del esquema de control

Se definen los siguientes valores en Matlab® para cada uno de los cuatro bloques de funciones que
integran el esquema completo de control de orientacion de la MSA: principal, TRIAD, EKF y
CONTROL.
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e Funcién principal

Las principales consideraciones y definiciones de valores iniciales estan relacionadas
principalmente con la trama de datos recibida de la MSA por medio del puerto serie (USB) de la PC
y del manejo del puerto de comunicaciones para transferencia de datos.

En cuanto al manejo de la trama de datos de la MSA, que contiene datos de sensores de navegacion
inercial a bordo, es indispensable verificar su dimension y formato, tanto en el FPGA como en
Matlab® para evitar problemas de recepcion. En este sentido, es importante considerar tanto
dimensidn en bits (o bytes) como orden de los datos recibidos.

Respecto al manejo del puerto serie, se deben definir los parametros de comunicacién: nimero de

puerto, baudaje, nimero de bits de datos, nimero de bits de paro, terminador.
e Funcién TRIAD

En lo que corresponde a la funcién TRIAD, los pardmetros iniciales que se definen estan
relacionados con la referencia de los sensores de navegacion inercial, particularmente acelerometro
y magnetémetro. Esta referencia se define en términos de un arreglo vectorial [X Y Z]. En el caso
del acelerémetro la condicion inicial indicada es [0 0 9.81], que corresponde al valor de la

aceleracion actuando respecto al eje Z en el sistema de referencia definido en la MSA.

Adicionalmente, en estas mismas definiciones se considera la posicion deseada para la orientacion
de la MSA, la cual se obtiene a partir de la ejecucién de TRIAD en la posicién objetivo sin la

operacion de las ruedas inerciales.
e Funciéon EKF

En el caso de la funcion EKF, los parametros iniciales, estan relacionados con la definicion de
valores de covarianzas (errores) de sensores de navegacién y procesos relacionados con el
algoritmo para la sintonizacion del filtro, los valores seleccionados impactaran en la convergencia

del efecto de control de la MSA, como se mostraré en apartados subsecuentes.
e Funcidn Control

En esta funcion los parametros iniciales son las ganancias correspondientes a cada uno de los

controladores de la ley de control (proporcional y derivativo).
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Con la seleccion de estos valores, se identifica experimentalmente por ejemplo, que el control
derivativo apoye a frenar el giro de la plataforma luego de una perturbacion inducida, externamente
por el usuario o internamente por la operacion del propio sistema. Mientras que el control
proporcional afina con movimientos mas suaves la orientacion de la plataforma hacia la posicion

deseada.
6.4. Experimentos de validacion del control de orientacion de la MSA por cada eje

Para validar la instrumentacién desarrollada (en torno al esquema HIL), se realizaron pruebas
experimentales, tanto en la MSA como en la PC externa, para verificar el comportamiento de la

plataforma, de las cuales se presentan algunos resultados.

Una de las primeras pruebas, y de las mas importantes, fue la verificacién del sentido de giro de
cada uno de los actuadores ubicados en los tres ejes de la MSA. Para garantizar la realizacion de
maniobras efectivas de control de orientacion es importante verificar que cada una de las ruedas
gire en sentido correcto, en funcion de la respuesta de control a los movimientos que presente la

plataforma del simulador.

En vista de que las ruedas inerciales contrarrestan el movimiento que presente la plataforma, la
prueba manual consistié en inclinar la plataforma aproximadamente 45°, primero respecto a X,
luego respecto a Y, posteriormente respecto a Z, como se muestra en las figuras 6.4, 6.5 y 6.6. Los
resultados observados experimentalmente confirmaron que la rueda inercial giraba en sentido

contrario al movimiento aplicado.

Los ajustes que se realizaron en esta prueba se efectuaron tanto en hardware como en software. En
hardware, revisando las conexiones de cada uno de los motores, en funcion de la convencién de
conexiones eléctricas de cada motor respecto a las terminales de la tarjeta de drivers de potencia y
de las terminales fisicas de salida de la tarjeta de desarrollo FPGA. En el FPGA, se verificé la
coherencia en la definicion de las terminales fisicas establecidas en el archivo de restricciones del
usuario (UCF), que vincula al sistema embebido con la plataforma del microprocesador
MicroBlaze, de acuerdo con los recursos fisicos disponibles en la tarjeta Spartan 3E. En la PC
externa, se ajustaron los valores de los vectores de referencia definidos dentro de los procesos del
bloque que contiene al algoritmo EKF, asi como la definicion de valores de referencia en el bloque

que contiene la ley de control.
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Sentido de
giro del
actuador

Direccioén del
movimiento
manual

Figura 6.4. Ajuste del sentido de giro de la rueda inercial en el eje X.

Direccion del
movimiento

Sentido de giro
del actuador

Figura 6.5. Ajuste del sentido de giro de la rueda inercial en el eje Y.
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Sentido del
movimiento
manual

Sentido de
giro del
actuador

Figura 6.6. Ajuste del sentido de giro de la rueda inercial en el eje Z.

6.5. Experimentos de validacion del control de orientacion de la MSA en tres ejes

En la figura 6.7 se presenta el arreglo experimental de la MSA utilizado para una prueba de control
de apuntamiento automatizado en tres ejes, donde la rueda inercial asociada al eje Z se toma como
punto de referencia para verificar las maniobras de control de orientacion de la plataforma de la

MSA respecto a un punto de orientacion deseado.
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Rueda de referencia para orientacién de la
MSA durante la prueba

S Al ) X

Figura 6.7. Prueba experimental de apuntamiento automatizado con la MSA.

El objetivo de la prueba fue llevar la MSA hasta una posicién determinada, que para estos
experimentos correspondioé a la marcada en la parte inferior derecha de la figura 6.7, donde se
ubicaria la rueda inercial en Z, considerando que la plataforma del simulador balanceada parte del

reposo a una distancia angular de 45°.

El desempefio evaluado de las pruebas de orientacion incluye condiciones que parten de una fuerte
oscilacion en torno al objetivo seleccionado hasta la orientacion exacta en tal. En el caso de los
experimentos que se describiran a continuacion, el objetivo deseado esta definido por la posicién
-141.1, -207.9, 307.8 (X, Y, Z), ubicado a la derecha de la posicion del simulador mostrado en la
figura 6.7, conforme a la medicion del magnetometro y al procesamiento en el algoritmo TRIAD.

Las graficas se generan al final de cada prueba a partir de datos almacenados en archivos de texto.
Cabe sefialar que los resultados mas significativos, para efectos de los objetivos de esta
investigacion, se observan en torno al eje Z, aln con las restricciones técnicas en la respuesta
dinamica de los actuadores en los ejes X y Y con ciclos de trabajo de la sefial PWM menores a
20%.

El resultado deseado para esta ronda de pruebas, se obtuvo cuando las graficas, tanto del cuaternién
de determinacion como el estimado, tendieron al cero de la grafica, lo cual indica que la plataforma

de la MSA llego6 al punto establecido de orientacion, definido al inicio de los experimentos.
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Una vez definidas tanto la referencia como el punto deseado de orientacion en el algoritmo TRIAD,
los ajustes se centraron en el valor de las covarianzas de procesos y sensores para sintonizar al EKF,
en tanto que en el bloque CONTROL los ajustes se enfocaron en el valor de las ganancias
proporcional y derivativa en los tres ejes.

e Primera prueba de control de orientacion

En la figura 6.8 se muestran las componentes tanto del cuaternion de medicién (TRIAD, linea azul)
como del cuaternion estimado (EKF, linea roja).

Los valores de las ganancias utilizados para esta prueba fueron 0.33, 0.25, 0.40 y 0.2, 0.2, 0.4
aproximadamente, tanto para el controlador proporcional como para el derivativo, respectivamente.
De lo anterior, se observo un efecto marcado de la parte proporcional del controlador, ya que a
partir de t= 13 s, se observa una oscilacién suave en las sefiales del cuaternién unitario asociado al
eje Z, que asumimos como referencia de apuntamiento para todas las pruebas descritas en esta

seccion.

Asi mismo, a lo largo de la prueba, se identificd una ligera oscilacion en torno a las componentes
asociadas de los ejes X y Y, aungue por su magnitud, mucho menor a 1, los efectos fisicos en estos

dos ejes fueron practicamente imperceptibles en los movimientos de la plataforma.

En el caso del eje Z, se observa un comportamiento inicial que tendié al cero de la grafica
(objetivo), pero que posteriormente divergid de este punto hasta ubicarse en una zona de oscilacion
hasta el final de la prueba. Ello se reflejé en el comportamiento de la plataforma de la MSA, que

oscilé fuertemente, muy alejada respecto del punto deseado de orientacion.
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Figura 6.8. Graficas de la primera prueba de control de orientacion con la MSA.
e Segunda prueba de control de orientacion

Se realizd una segunda prueba, figura 6.9, en la cual se realizaron ajustes en ambas partes del
controlador, tanto proporcional como derivativo, definiendo para ello los siguientes valores de

ganancias: 0.3, 0.2, 0.43y 0.21, 0.23, 0.4, por cada controlador, por eje, respectivamente.

La seleccion del valor de las ganancias del controlador se basé en el método de aproximaciones

sucesivas, sin incluir cambios en las covarianzas del EKF de la prueba anterior.
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Figura 6.9. Graficas de la segunda prueba de control de orientacién con la MSA.

En la grafica 6.9 se muestra el comportamiento de la MSA aplicando los ajustes sefialados en las
ganancias. De igual forma que en el caso anterior, el comportamiento en los ejes X y Y mostraron
cambios minimos, lo cual se tradujo en torques de muy baja magnitud de cada uno de los dos
actuadores correspondientes. Sin embargo, en los Gltimos segundos de la prueba se observé un
comportamiento mas tendiente al cero de la gréfica, lo que se interpreta como un apuntamiento
deseado al objetivo.

En el caso del componente en Z, el comportamiento en los primeros segundos de operacion tiende a
converger aun mas en torno al punto definido de orientacion, observandose un comportamiento

cada vez mas cercano al apuntamiento exacto al objetivo a partir del segundo 27
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(aproximadamente), a partir del cual las gréficas tienden a cero, alcanzando exitosamente el punto

deseado de orientacion establecido para estos experimentos.

e Tercera prueba de control de orientacion

En el ultimo experimento, se realizaron ligeros ajustes en los valores de cada una de las ganancias

de los controladores. Para esta prueba, figura 6.10, se definieron los valores de 0.28, 0.25, 0.336 y

0.15, 0.1, 0.3, siendo los tres primeros asignados al control proporcional y los tres Gltimos al control

derivativo, respectivamente.
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Figura 6.10. Graficas de la tercera prueba de control de orientacion con la MSA.

tiempo [s]

En la gréfica 6.10 se observa que el comportamiento de las componentes asociadas a los ejes X y Y,

permanecen con una magnitud practicamente de cero, por lo que su injerencia en las maniobras de

control de orientacién son despreciables.
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En el caso de la componente en Z, se observa una mayor aportacion en los resultados de orientacion
de la MSA, presentando un periodo transitorio de aproximadamente 8 segundos. Después de este
tiempo, entre el segundo 10 y hasta el final de la prueba, el valor de las componentes permanecio6 en
cero, reflejando que la plataforma de la MSA llegd al punto de orientacion deseado de forma

exitosa.
6.6. Discusion de resultados de los experimentos de control de orientacion con la MSA

Luego de una serie de pruebas experimentales, de las cuales destacan por su progreso hacia la
convergencia las descritas en las figuras 6.8, 6.9 y 6.10, particularmente en las dos ultimas, se han
mostrado resultados satisfactorios de las pruebas de control de orientacion con la MSA, alin con
restricciones técnicas sefialadas en el disefio e integracion del esquema de instrumentacion,
particularmente en lo que se refiere al desempefio de los actuadores y calidad de los sensores de

navegacion inercial.

Se observaron gradualmente mejoras significativas en la convergencia del controlador, permitiendo
conseguir en la dltima prueba experimental una maniobra de control en el eje Z en
aproximadamente 7 segundos, 20 segundos antes que en el caso de la segunda prueba efectuada.
De esta forma se valid6 satisfactoriamente y dentro de nuestros estandares de éxito en la primera
fase experimental de implementacion de algoritmos de determinacion y control de la orientacion en

tres ejes en laboratorio, utilizando la técnica de cosimulacién HIL.

El empleo de HIL como técnica de implementacion permitid, ademas de una rapida instrumentacion
e integracion del simulador, una potente herramienta por medio de la cual fue posible comenzar a
optimizar los algoritmos que integran el esquema de control, los cuales, si bien han sido validados
previamente por medio de simulaciones numéricas, ejecutandose en una computadora personal,
para la MSA fue necesario implementar ajustes y adaptaciones de codigo para poderlos programar
en el FPGA.

Una de las principales ventajas operativas que se observaron en la MSA durante las pruebas de
control de orientacion, estuvo relacionada con la flexibilidad del sistema para permitir cambiar
valores numéricos en los principales algoritmos del esquema, por ejemplo, valores de referencia en
TRIAD, valores de covarianzas asociadas a procesos y sensores en EKF y valores de ganancias en
controladores. Esto permitié observar fisicamente un mejoramiento gradual en el resultado
experimental dentro de una misma ronda de pruebas, particularmente en términos de la

convergencia del control.
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Con la flexibilidad para realizar cambios en valores numéricos importantes para cada algoritmo del
esquema de control, se identificd una estrategia de sintonizacion de algoritmos, particularmente
EKF y CONTROL, la cual consistio en definir solo una vez los valores de las covarianzas del EKF
e ir variando Unicamente las ganancias de los controladores proporcional y derivativo

respectivamente.

En cuanto al efecto més claro en la limitacion de maniobras experimentales de control de
orientacion de la plataforma de la MSA, puede apreciarse la falta de movimiento en los ejes X y Y,
aun cuando el esquema de control es en tres ejes y se generan los comandos de control necesarios

en la PC de coprocesamiento externo.

La deficiencia de un torque de mayor magnitud en la flecha de los motores DC de las ruedas
inerciales que compensen su inercia almacenada debido al giro durante los experimentos de control
de orientacion, y que puedan romper la inercia estatica del disco al inicio de cada prueba
experimental, reducen drasticamente la efectividad de los actuadores para responder &gilmente ante
cambios subitos en el sentido de giro de cada rueda inercial indicados por la ley de control. Por ello,
las maniobras de control de orientacion con la MSA resultan limitadas a actuar solo en torno al eje

Z en el plano XY.

Otro de los puntos de trabajo realizado durante las pruebas experimentales, estuvo relacionado con
la seleccion de parametros iniciales para el algoritmo EKF. El criterio de seleccion de los valores
de covarianzas de procesos y sensores se baso en un criterio de aproximacion sucesiva, partiendo de
datos sugeridos por algunos fabricantes de sensores de navegacion, aunque la mayoria fueron
seleccionados de forma empirica. La seleccion de dichos valores fue muy importante pues
repercutio satisfactoria o negativamente en los resultados experimentales de control de orientacién
de la MSA.

Por todo lo anterior, se enfatiza que al mejorar los elementos del esquema de instrumentacion del
simulador, se pueden obtener mejores resultados. Entre los cambios que se sugieren en la

instrumentacion de la MSA se encuentran los siguientes:

e Eliminar el uso de un coprocesamiento externo para reducir retrasos en el procesamiento
de datos, es decir, volcar toda la arquitectura completamente al FPGA a bordo de la MSA.
e Utilizar una IMU con procesamiento a bordo que proporcione la informacién necesaria de

determinacion y estimacion de orientacion (cuaterniones).
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e Mejorar los actuadores en su parte mecénica: motores con codificador éptico para conocer
las RPM de las ruedas inerciales y la optimizacion mecanica de los volantes inerciales.

o Realizar ajustes en la posicion del centro de masa de la plataforma del simulador mediante
la adicion de contrapesos u otros medios, de tal forma que permitan una distribucion de

masa Optima que facilite las maniobras, particularmente las de inclinacion de la plataforma.

Con estas medidas, la MSA estara en condiciones de ejecutar maniobras de control de orientacion

aun mas complejas, partiendo de una velocidad angular inicial y no necesariamente del reposo.
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Capitulo 7
Conclusiones y trabajo futuro

7.1. Conclusiones

En la presente tesis se ha presentado el desarrollo e integracién de la instrumentacion de una
plataforma de simulacion para realizar en Tierra pruebas de validacion de orientacion satelital en
tres ejes, basada en un sistema de cojinete de aire denominada MSA. La MSA en su conjunto,
constituye una herramienta interactiva poderosa por medio de la cual se puede mostrar, entender y
experimentar con la dindmica compleja que tiene el proceso de control de orientacion de un satélite

en el espacio.

De igual forma coadyuva a entender la compleja interrelacién entre el software y hardware de
orientacion satelital en tres ejes. En términos de desarrollo tecnoldgico, la MSA es un sistema que
permite evaluar, depurar y validar de forma préactica en Tierra, diversos esquemas y estrategias de
control de orientacion satelital, incluidos algoritmos y técnicas asi como componentes e
instrumentacion asociada a sensores de navegacion, plataformas de procesamiento (PC, FPGA) y

actuadores.

En la primera vertiente de este trabajo de investigacion, relativo al desarrollo del modelado
dindmico de la MSA, permitié complementar el sistema para describir y entender analiticamente
detalles de su dindmica. Resulta importante sefialar que, el modelo general que se ha propuesto
representa la base para la obtencién de una ley de control basada en modelo, previa proyeccion en
los tres ejes del simulador, linealizacién y representacion en ecuaciones de estado de la ecuacion de
la dindmica de la MSA.

Adicionalmente, la descripcion matematica de la MSA permitio identificar tres opciones de
desarrollo del simulador: virtual, experimental y la combinacion de ambas. Lo cual permitira, en
trabajos posteriores a éste, contar con herramientas de desarrollo y validacion totalmente en
software, acelerando la implementacion de esquemas de control de orientacion de vehiculos

espaciales sin la imperiosa necesidad de contar con hardware fisico, representando per se una
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poderosa herramienta portétil Gtil en el disefio de sistemas espaciales y con gran alcance académico

para la formacion de recursos humanos en cursos universitarios.

En la segunda vertiente de desarrollo, que corresponde a los experimentos de seguimiento de la
MSA, resultan de amplio interés, ya que particularmente para esta investigacion, represent6 la
primer prueba de verificacion de la integracion de toda la instrumentacion a bordo de la MSA, en
particular, la validacion experimental del algoritmo de determinacion de la orientacion (TRIAD).

La tercera vertiente del trabajo es la relativa al disefio e integracion de la instrumentacién a bordo
de la MSA, particularmente en el uso de dispositivos de ldgica reconfigurable. Dentro de la
instrumentacion de la MSA, se integra una computadora de a bordo basada en tecnologia FPGA, la
cual permite el desarrollo de arquitecturas de computo embebido, altamente flexibles y que facilitan
la experimentacion con diversas estrategias para desarrollar en hardware y software esquemas de
control a partir de sistemas embebidos y arquitecturas digitales polimdrficas, las cuales resultan
ademas acordes con las tendencias actuales de miniaturizacion y de desarrollo de subsistemas
espaciales contenidos en un solo dispositivo. Por su parte, el desarrollo de una computadora de a
bordo, de disefio propio, permiti6 proponer un disefio y validar un primer prototipo de computadora
a bordo reconfigurable al vuelo de forma remota, el cual, en fases siguientes, contendra toda la

I6gica operativa de la MSA a bordo.

Cabe sefialar que, en términos generales, el uso de una técnica de cosimulacion como la que se
utilizd en esta investigacion, hardware-in-the-loop, permitié la implementacion rapida de un
esquema de control, en una arquitectura muy versatil. No obstante el trabajo que ain queda por
delante, particularmente en términos de la transferencia de la logica de procesamiento que
actualmente se ejecuta en dos plataformas diferentes (FPGA y PC) a una sola a bordo de la MSA,
HIL permiti6 el desarrollo e implementacion paso a paso en hardware de cada uno de los procesos
(y algoritmos asociados) que integran el esquema completo de control. Esto permitié la
modularizacion del sistema, la reduccion de la complejidad en el entendimiento de cada uno de los
subprocesos que integran al esquema global y la concepcién de un sistema de simulacion de

sistemas espaciales para laboratorio terrestre de bajo costo.

Los resultados experimentales obtenidos en los ultimos meses en pruebas de control de
apuntamiento utilizando la MSA, ademas de ser exitosos en términos de la verificacion del esquema
de instrumentacion y la implementacion experimental de algoritmos en una estructura de hardware
polimérfico basado en FPGA, representan un avance muy importante en el disefio y validacion

experimental en Tierra de sistemas nacionales de simulacion satelital. Particularmente en la
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vertiente de determinacion y control de orientacion de vehiculos espaciales, la cual es una &rea de
alta complejidad analitica y técnica que reune a diversos campos de la ingenieria (modelado
matematico, fisica, mecénica, electronica y programacién) y que demanda de una plataforma de

disefio y desarrollo altamente flexible.

Adicionalmente, con el desarrollo de la automatizacion del simulador MSA, se incursioné no solo
en el desarrollo y validacion de sistemas espaciales complejos con una propuesta de solucion de
amplio espectro en el uso de tecnologia y plataformas de desarrollo hardware/software, sino que
también se identifico un &rea de investigacion y desarrollo tecnolégico nacional altamente rentable
en términos de produccion académica y tecnoldgica. Esta linea permitird a México en el mediano-
largo plazo desarrollar sistemas de estabilizacion y control de orientacion (ADCS), que podrian
ofrecerse como soluciones comerciales a nivel internacional, integrando ideas novedosas y

tecnologia de vanguardia.
7.2. Trabajo futuro

Actualmente y con base en los resultados de esta investigacién doctoral, en el Laboratorio de
Desarrollo de Sistemas Aeroespaciales del IINGEN-UNAM, se trabaja en la siguiente fase de
automatizacion del sistema MSA en diferentes frentes de desarrollo. Particularmente en la
transferencia de los algoritmos de control de orientacién, ya optimizados y reducidos en
complejidad, los cuales se ejecutan actualmente en MATLAB, a un sistema totalmente embebido en

FPGA basado en un codisefio en hardware y software.

También se trabaja en la implementacién de un nuevo esquema de control no lineal basado en una
técnica de control denominada pasividad, asi como en el ajuste de pardmetros de configuracion de

los sensores de navegacion inercial y el esquema de adquisicion de datos en el FPGA.

En lo referente al modelado dindmico de la MSA realizado en esta investigacion, se trabaja en las
siguientes fases de andlisis: la proyeccién de las ecuaciones de movimiento de los actuadores a los
ejes principales, la obtencién de las ecuaciones cinematicas del sistema, considerando como primera
aproximacion a los angulos de Euler, en una secuencia 3-2-1 como forma de representacion de la
orientacion de cuerpo rigido. Una vez proyectadas las ecuaciones de movimiento de la MSA, se
realizara su representacion en ecuaciones de estado para disefiar una ley de control ad hoc a la
dinamica del simulador basada en un modelo linealizado, la cual pueda ser validada por medios

tanto de realidad virtual como experimentales.
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Todos estos ajustes y adiciones buscan mejorar cuantitativa y cualitativamente la respuesta, el
desempefio y el andlisis del simulador MSA en términos de maniobras de control de orientacion,
para contar con una plataforma tecnoldgica mejorada de simulacion satelital confiable y flexible,
cuyos resultados puedan ser extrapolados de forma ain mas directa a un préximo satélite real

mexicano.

Adicionalmente, cabe sefialar que gran parte del trabajo que se presenta en esta tesis doctoral, al
cual han aportado varias personas con sus trabajos de tesis de licenciatura y maestria en el INGEN-
UNAM, actualmente se emplea como plataforma para la definicion de estrategias para el
planteamiento del esquema de control de orientacion de un satélite real, que actualmente desarrolla

el INGEN-UNAM vy que participa junto con otras instituciones nacionales.
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Apéndice A
Software de operaciones del FPGA

Programa principal

/***************************************************************************************

/I[Firmware para esquema HIL en FPGA Spartan 3E-XC3s500e
”***************************************************************************************
#include "xparameters.h™

#include "xutil.h"

#include "stdio.h"

#include "iiclib.h"

#include "xintc.h"

#include "my_pwmhil.h"

#include "xbasic_types.h"

#include "xstatus.h"

#include "xutil.h"

#include "xuartlite.h"

#include "my_pwmhil2.h"

#include "my_pwmhil3.h"

#include "xtmrctr.h"

#include "stdio.h"
#include "math.h"

#define REGO 0
#define REG1 0
#define REG2 0

#define PWM_ADD XPAR_MY_PWMHIL_0_BASEADDR
#define PWM2_ADD XPAR_MY_PWMHIL2_0_BASEADDR
#define PWM3_ADD XPAR_MY_PWMHIL3_0_BASEADDR

#define DCE_ADD XPAR_RS232_DCE_BASEADDR
#define IC_BASEADDR XPAR_IIC_0_BASEADDR

#define INTC_BASEADDR XPAR_XPS_INTC_0_BASEADDR
#define ACC_ADD 0x53

#define MAG_ADD Ox1E

#define GYR_ADD 0x68

#define ACC_MES_REG  0x32

#define MAG_MES_REG  0x03

#define GYR_MES_REG 0x1D

”***************************************************************************************

//Definicion de variables globales
/***************************************************************************************

Xlic liclnstance;
Xlntc intController;
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”***************************************************************************************

/IDefinicion de funciones
/***************************************************************************************

ACC_Enable_Measure()

{

writel2C(ACC_ADD,0x2D,1<<3);
}
Measure(u8 DISP_ADD, short *Measures)
{

u8 Data_Read[6];
u8 MEASURE_REG;

if(DISP_ADD == ACC_ADD)
MEASURE_REG = ACC_MES_REG;
else if (DISP_ADD == MAG_ADD)
MEASURE_REG = MAG_MES_REG;
else
MEASURE_REG = GYR_MES REG;

readl2C(DISP_ADD,MEASURE_REG,Data_Read,6);

if(DISP_ADD == ACC_ADD)

{
*Measures++ = ((short)Data_Read[0])|((short)Data_Read[1])<<8;
*Measures++ = ((short)Data_Read[2])|((short)Data_Read[3])<<8;
*Measures = ((short)Data_Read[4])|((short)Data_Read[5])<<8;
}
else
{
*Measures++ = ((short)Data_Read[1])|((short)Data_Read[0])<<8;
*Measures++ = ((short)Data_Read[3])|((short)Data_Read[2])<<S8;
*Measures = ((short)Data_Read[5])|((short)Data_Read[4])<<8;
}

/***************************************************************************************

//Manejo de la interrupcion
”***************************************************************************************
fit_int_handler()
{ . -

inti;

short Measures[3];

int s1, s2, s3, DC1, DC2, DC3;

int data=0,data2=0,data3=0;

us cnt;

Measure(ACC_ADD,Measures);
for(i=0;i<3;i++)
xil_printf("%d ",Measures[i]);

writel2C(MAG_ADD,0x02,0x01);

Measure(MAG_ADD,Measures);
xil_printf("%d ",Measures[0]);
xil_printf("-%d ",Measures[1]);
xil_printf("%d ",Measures[2]);
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Measure(GYR_ADD,Measures);
for(i=0;i<3;i++)
xil_printf("%d ",Measures[i]);
xil_printf("%d\n", cnt + 1);

[ ¥****** Escritura en registros para los ciclos de trabajo en los PWM *#x ki iaishalalaiabaisiaiiae

/*Se escribe el valor del "bit de signo" y "DC" a un registro interno previamente asignado
en el CORE PWM a cuyos registros podra accesar MicroBlaze para procesar los datos */

[*MY_PWMHIL_mWriteSlaveReg0(PWM_ADD,REG0,0);Reset del CORE PWM esta inhabilitado. Este
Reset
se puede activar enviando un "1" al Reg0 del periférico PWM.*/

data = XUartLite_RecvByte(DCE_ADD);
if(data =="@"){

sl = XUartLite_RecvByte(DCE_ADD);
MY_PWMHIL_mWriteSlaveRegl(PWM_ADD,REGO,s1);
DC1 = XUartLite_RecvByte(DCE_ADD);
MY_PWMHIL_mWriteSlaveReg2(PWM_ADD,REG0,DC1);

s2 = XUartLite_RecvByte(DCE_ADD);
MY_PWMHIL2_mWriteSlaveRegl(PWM2_ADD,REGO0,s2);
DC2 = XUartLite_RecvByte(DCE_ADD);
MY_PWMHIL2_mWriteSlaveReg2(PWM2_ADD,REGO0,DC?2);

s3 = XUartLite_RecvByte(DCE_ADD);
MY_PWMHIL3_mWriteSlaveRegl(PWM3_ADD,REGO,s3);
DC3 = XUartLite_RecvByte(DCE_ADD);
MY_PWMHIL3_mWriteSlaveReg2(PWM3_ADD,REG0,DC3);

}

else cnt=cnt + 1;

¥

/***************************************************************************************

/[Esta es la funcidn principal
”***************************************************************************************

int main(void)

{

int Status;
u8 status[1];

Status = Xlic_Initialize(&liclnstance,|IC_BASEADDR);
Xlic_Start(&Iliclnstance);

ACC_Enable_Measure();

writel2C(GYR_ADD,0x16,0x1F);

Xlntc_Initialize(&intController, XPAR_INTC_0_DEVICE_ID);
Xlntc_Connect(&intController, XPAR_XPS_INTC_0_FIT_TIMER_O_INTERRUPT_INTR,

(XInterruptHandler)fit_int_handler,(void*)0);
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Xlntc_Start(&intController,XIN_REAL_MODE);
XlIntc_Enable(&intController, XPAR_XPS INTC 0 _FIT_TIMER_0_INTERRUPT_INTR);
microblaze_enable_interrupts();

while(1)
return O;

Nucleo personalizado de PWM

library IEEE;

use IEEE.STD_LOGIC_1164.ALL;

use IEEE.STD_LOGIC_ARITH.ALL;

use IEEE.STD_LOGIC_UNSIGNED.ALL;

entity pwm is
Port (data: in STD_LOGIC_VECTOR (7 downto 0);
clk:in STD _LOGIC;
reset:in STD_LOGIC;
dir_cmd :in STD_LOGIC;
pwm_out : out STD_LOGIC;
chg_dir_pwml : out STD_LOGIC;
chg_dir_pwm2 : out STD_LOGIC);
end pwm;

architecture Behavioral of pwm is

*hkkkkhkhhkhkhkhkkhkhhkhkhkkhkhhhkhkhkhkhkhhikhkkhkhhhhkhkhkhhhikhkhhhhhhhkhiiikhkhhhihkhkhhiiihkhhkhiiihkhiiiiikkix

*kkkkkhkhkhkkkkkhkhhkhkkkkhiihkikkk

signal ps : std_logic;

signal period_cnt :std_logic_vector(7 downto 0);
signal duty_cycle :std_logic_vector(7 downto 0);
signal pwm_flag : std_logic;

signal chg_Ivl_pwm : std_logic;

signal chg_dir_pwm_signal : std_logic;

begin
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prescalar : process (clk)
variable pscount_v : unsigned (7 downto 0);

begin

if rising_edge (clk) then
if reset = '1' then
pscount_v :="10000100";
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ps_v :="'04
else
case pscount_v is
when "00000001" =>
pscount_v :="10000100";
ps_v:="1%
when others =>
pscount_v := pscount_v -1;

ps_v:="0%
end case;
end if;
ps <=ps_v;

end if;
end process;

period_cntr: process(clk)
variable count_v : unsigned(7 downto 0);

begin

if rising_edge(clk) then
if reset ='1" then
count_v := (others =>'0");
elsif ps = '1' then
count_v :=count v +1;
end if;

period_cnt <=std_logic_vector(count_v); --- se da la forma al vector count v para asignarala
a period_cnt y poder compararlo con duty_cycle

end if;
end process;

duty : process (clk)

begin
if rising_edge(clk) then
if reset ='1" then
duty_cycle <= (others =>"'0";
else --- solo dejaremos una variable para que tenga un seguro de acceso o funcion del
comparador.
duty_cycle <= data;
end if;
end if;
end process;
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comparator : process (clk)

begin
if rising_edge(clk) then

if reset = '1' then
pwm_out <="0";
pwm_flag <='0";

elsif period_cnt < duty_cycle then
pwm_out <="1"
pwm_flag <="1";

else
pwm_out <="0";
pwm_flag <='0";

end if;

end if;
end process;

__kkkkkhkkhhkhkhkkhhkhkhkhkhkhhhhkhkhkhhhkhkhhkhhhkhkhkhhrihkhhkhkhrihhhrirhhkhkhhhihhhhrihihkhiihkhkhhiiikkx

change_level pwm : process (clk)
variable flagl_m1 : std_logic;

begin
if rising_edge(clk) then
if reset ='1" then

chg_Ivl_pwm <="0",
flagl m1:='0"

else

if pwm_flag='0"and flagl_m1="1"then
chg_Ivl_pwm <="1},
flagl_m1:='0"

elsif pwm_flag="1"and flagl_m1="'0' then
chg_Ivl_pwm <="1},
flagl m1:="1"

else
chg_Ivl_pwm <=0},
flagl_ml:=pwm_flag;
end if;
end if;
end if;
end process;

__kkkkkkkkkhkhkhkhkhkhkhkhkhkhkhkhkhkhkhkhhkhkhkikhkkhhkhhkihkkhhkkhhkkhhkhkhhkikhkhkhkhhhhkhhkhhkkihkkhhkkikhhhiihiihiihkihiiikik
change_dir_cmd : process (clk)
variable flag2_m1 : std_logic;
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begin
if rising_edge(clk) then
if reset ='1" then

chg_dir_pwm_signal <="'0";
flag2_m1:="0"

else
if dir_cmd='0"and flag2_m1="1" then

if chg_Ivl_pwm ="1" then
chg_dir_pwm_signal <="1"
flag2_m1:='0";

else
chg_dir_pwm_signal <="'0";
flag2_m1:="1";

end if;

elsif dir_cmd="1"and flag2_m1='0" then

if chg_Ivl_pwm ="1" then
chg_dir_pwm_signal <="1",
flag2_m1:="1";
else
chg_dir_pwm_signal <="0";
flag2_m1:='0";
end if;

else
chg_dir_pwm_signal <=0,
flag2_m1:=dir_cmd;

end if;

end if;
end if;
end process;
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change_dir_pwm : process (clk)
variable flgl : std_logic;
variable flg2 : std_logic;
variable flgl_temp : std_logic;
variable flg2_temp : std_logic;
variable flg_dirl : std_logic;
variable count_td : unsigned(6 downto 0);
begin
-- chg_Ivl_pwm
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-- chg_dir_pwm_signal

if rising_edge(clk) then
flgl:=chg_Ivl_pwm;
flg2:=chg_dir_pwm_signal,
if flgl="1"then
flgl_temp:="1";
end if;

if flg2="1" then
flg2_temp:="1";
end if;

if reset ='1' then

flg_dirl:='0";
count_td:="1010000";

else

if flgl_temp="1"and flg2_temp="1" then
case count_td is
when "0000001" =>
count_td :="1010000";

if dir_cmd='0" then
flg_dir1:='0";
else
flg_dirl:="1";
end if;

flgl_temp:='0";
flg2_temp:='0";

when others =>
count_td := count_td -1;
flgl temp:="1"
flg2_temp:="1";

end case;

end if;
end if;

chg_dir_pwml<= flg_dirl;
chg_dir_pwmz2<= not(flg_dirl);

end if;
end process;

end Behavioral;
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Apéndice B
Software de operaciones en MATLAB

Programa principal

% % %creacion de archivos para datos del triad modificado y filtro kalman
datostx = fopen(‘salidaTy.txt','w+");

datosty = fopen(‘salidaTp.txt','w+");

datostz = fopen(‘salidaTr.txt','w+");

datoste = fopen('salidaTe.txt','w+");

orientacion = fopen('orienta.txt','w+");

datoskx = fopen(‘salidaKy.txt','w+");

datosky = fopen('salidaKp.txt','w+");

datoskz = fopen('salidaKr.txt','w+");

datoske = fopen('salidaKe.txt','w+");

% %

% % %creacion de archivos para valores de los sensores
magnetometro = fopen('magnetometro.txt','w+");
acelerometro = fopen(‘acelerometro.txt','w+");
giroscopio = fopen('giroscopio.txt','w+");

%

% %creacion de archivos para torque (t tau)

torquel = fopen(‘torquel.txt','w+";

torque2 = fopen(‘torque2.txt','w+";

torque3 = fopen(‘torque3.txt','w+";

%

%

% % %creacion de archivos auxiliares, conversion de muestras a variable de
% % Y%tiempo y tasa de erros de comunicaciones

ejex = fopen('x.txt','w+";

tasaEMS = fopen('errorms.txt', 'w+");

senseG = fopen('senseG.txt', 'w+");

wangular = fopen(‘velAngular.txt','w+");

cuaterang = fopen(‘kalmancomp.txt','w+");

% %%eliminar las entradas de puerto serial abiertas y borrarlas
d = instrfind,;

delete(d);

%configuracion del puerto serial con lectura continua asincrona
s = serial'COM4");

set(s,'BaudRate’,19200);

set(s, TimeOut',0.5);

set(s, Terminator','LF");

set(s, InputBufferSize',480012);

set(s,'RequestToSend','on");

set(s,'ByteOrder’,'bigEndian’);
set(s,'/ReadAsyncMode','continuous');

%apertura del puerto serial
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fopen(s);

%limpieza del buffer de entrada

flushinput(s);

%Ns = 200;

errorRecep = 0;

cnt=0;

g kml1=[0001];

xksave = [0;0;0;1;0;0;0];

Pkvar = .7;

Pksave = [Pkvar 00000 0;
0Pkvar0000O0;
00Pkvar 000 O0;

000 Pkvar00O0;
0000 Pkvar 0 O0;
00000 Pkvar 0;
000000 Pkvar];

%ciclo para la adquisicion de datos

arranca = query(s, *IDN?";

inicio = str2num(arranca);

%while(counter ~= Ns)
while(1)
tic;
angulo = fgetl(s);
%tamanio = length(angulo)
t = str2num(angulo);
tam = length(t);
if tam<10
t = inicio;
errorRecep = errorRecep + 1,
end

% distribucidn de datos

acel = t(1:3);

mag = t(4:6);

gyro =1(7:9);

errorTrans = t(10:10);

fprintf(tasaEMS, '%f\t %f\n', errorRecep,errorTrans);

%fprintf(tasaEMS, '%f\t %f\n', errorRecep,errorTrans);

%impresion de datos de los sensores
fprintf(acelerometro, '%f\t %f\t %f\n',acel);
fprintf(magnetometro, '%f\t %f\t %f\n',mag);
fprintf(giroscopio, '%f\t %f\t %f\n',gyro);

% aplicacion del algoritmo de kalman y triad
[tr kal Pksave xksave, q_km1] = Kalman(mag,acel,gyro, Pksave, xksave, g_km1);
triad_x =tr(1,1);
triad_y =tr(1,2);
triad_z = tr(1,3);
triad_escalar = tr(1,4);
ekf x =kal(1,1);
ekf_y = kal(1,2);
ekf_z =kal(1,3);
ekf escalar = kal(1,4);
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vel_angular = kal(5:7);

%impresion de datos del kalman y triad
fprintf(datostx, '%f\n',triad_x);
fprintf(datosty, '%f\n',triad_y);
fprintf(datostz, '%f\n',triad_2z);
fprintf(datoste, '%f\n',triad_escalar);
fprintf(orientacion, '%f\t %f\t %f\t %f\n', tr);
%comentariada

fprintf(datoskx, '%f\n',ekf_x);
fprintf(datosky, '%f\n',ekf_y);
fprintf(datoskz, '%f\n',ekf_z);
fprintf(datoske, '%f\n',ekf_escalar);
fprintf(wangular, '%f\t %f\t %f\n',vel_angular);

%***************************************************************

% aplicacién del algoritmo de control

[torque DCrl s1 DCr2 s2 DCr3 s3] = Control(kal);

tau = torque(1:3);

dcl =DCrl;

senl =sl;

dc2 = DCr2;

sen2 =s2;

dc3 =DCr3;

sen3 = s3;

fprintf(torquel, '%f\n’,torque(1,1));

fprintf(torque2, '%f\n’,torque(2,1));

fprintf(torque3, '%f\n’,torque(3,1));

fprintf(senseG, '%f\t %M\t %f\n’, senl,sen2,sen3);
fprintf(cuaterang, %f\t %M\t %f\t %f\t %f\t %f\t %t kal);

cnt=cnt + 1,
x=cnt*0.1;
fprintf(ejex, '%f\n',x);

%escritura de la salida del blogue de control hacia los registros de la FPGA
% si cambias la arroba ya no escribira en las ruedas.

fwrite(s,'@");  %fwrite(s,'@";

fwrite(s, senl);

fwrite(s, dcl);

fwrite(s, sen2);

fwrite(s, dc2);

fwrite(s, sen3);

fwrite(s, dc3);

%wi(cnt) = toc;
toc;
end

%cierre del puerto serial
%fin de la rutina

fclose(s);
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%impresion de graficas y resultados del muestreo.

pl = load('magnetometro.txt’);
p2 = load(‘acelerometro.txt);
p3 = load('giroscopio.txt’);

pgx=p3(:,1)*pi/180/14.375;
pgy=p3(:,2)*pi/180/14.375;
pgz=p3(:,3)*pi/180/14.375;

XT = load(‘salidaTy.txt");
yT = load(‘salidaTp.txt");
zT = load(‘salidaTr.txt");
escalarT = load('salidaTe.txt');

XK = load(‘salidaKy.txt");
yK = load(‘salidaKp.txt);
zK = load('salidaKr.txt");
escalarK = load('salidaKe.txt');

tX = load(‘torquel.txt");
tY = load(‘torque2.txt";
tZ = load('torque3.txt");

ejeX = load('x.txt";

tasaE = load(‘errorms.txt);
sentidoG = load('senseG.txt);
vel_ang = load('velAngular.txt);

figure(1)

subplot(411)

plot(ejeX,xT,'b"; hold
plot(ejeX,xK,'r");hold;grid
title("Valor del cuaternion en x’)
legend('Triad','Kalman");
subplot(412)

plot(ejeX,yT,'b"; hold
plot(ejeX,yK,'r");hold;grid
title("Valor del cuaternion en y")
legend('Triad','Kalman');
subplot(413)

plot(ejeX,zT,'b"); hold
plot(ejeX,zK,'r");hold;grid
title("VValor del cuaternion en z')
legend('Triad','Kalman");
subplot(414)
plot(ejeX,escalarT,'h"); hold
plot(ejeX,escalarK,'r);hold;grid
title("Valor del cuaternion en escalar’)
legend('Triad','Kalman’);

figure(2)
subplot(311)
plot(ejeX,tX,'b");grid
title("Torque en X')
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legend(‘torque (1,1)")
subplot(312)
plot(ejeX,tY,'r");grid;
title("Torque en Y")
legend(‘torque (1,2)";
subplot(313)
plot(ejeX,tZ,'g");grid
title("Torque en Z")
legend(‘torque (1,3)")

figure(3)

subplot(311)

plot(ejeX,pl);hold;grid

title("Valores del Magnetémetro")

legend('x en azul', 'y en verde',' z en rojo")
subplot(312)

plot(ejeX,p2);hold;grid;

title("Valores del Acelerémtro’)

legend('x en azul', 'y en verde', 'z en rojo’)
subplot(313)

plot(ejeX,tasaE);hold;grid

title("Tasa de Errores en la Recepcion (matlab) y la Transmisién (fpga)’)
legend(‘recepcidn en azul',' transmision en verde’)

figure(4)

subplot(311)

plot(ejeX,pgx);hold
plot(ejeX,vel_ang(:,1),'r');hold;grid;

title("Valores del Giroscopio vs Velocidad Angular');
legend('G en azul','VA en verde’);

subplot(312)

plot(ejeX,pgy);hold
plot(ejeX,vel_ang(:,2),'r");hold;grid;

title("Valores del Giroscopio vs Velocidad Angular');
legend('G en azul', 'VA en verde");

subplot(313)

plot(ejeX,pgz);hold
plot(ejeX,vel_ang(:,3),r");hold;grid;

title("Valores del Giroscopio vs Velocidad Angular’);
legend('G en azul','VA en verde";

Funciéon TRIAD

% TRIAD y cuaternion a la salida
%function [ang y] = Triad(mag, acel)
function y = Triad(mag, acel)

%Bloque de referencia para sensores de navegacion

ref a=1[00-9.81]"

%ref_m_prev = [-138 -215 303]’;

%ref_m_prev = [-184 194 288]'; apuntamiento horizontal izquierda
%ref_m_prev = [136 -230 306]'; %apuntamiento al centro inclinacion 5°
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%se definiran tres posiciones para pruebas finales
%posicion 1)
%ref_m_prev =[-141.1 -207.9 307.8]'; %<<-bueno

%posicion 2)apuntamiento derecha

%ref_m_prev = [234.5 -58.5 297.9]";

%posicion 3)apuntamiento izquierda

%ref_m_prev =[-108.7 136 316.6]';

%posicion 4)

%ref_m_prev =[145.4 143.7 300.8]

%

ref_m =ref_m_prev/norm(ref_m_prev);
96******************************************************************

%inclinaciones muy pequefias
96******************************************************************

s1 = ref_a/norm(ref_a);
s2 = cross(s1,ref_m)/norm(cross(sl,ref_m));
s3 = cross(s1,s2);

rl = acel'/norm(acel);
r2 = cross(rl,mag)'/ norm(cross(rl,mag));
r3 = cross(rl,r2);

%Arot = s1*r1'+s2*r2'+s3*r3';
Arot = r1*s1'+r2*s2'+r3*s3';
%Al= S*R'

% de DCM a cuaternion alternativo a través de funciones trascendentes
%el orden de las operaciones debe cambiar:

diag = (trace(Arot) - 1)/2;
phi = acos(diag);

e3 = (Arot(1,2) - Arot(2,1))/(2*sin(phi));
el = (Arot(2,3) - Arot(3,2))/(2*sin(phi));
e2 = (Arot(3,1) - Arot(1,3))/(2*sin(phi));

y(4) = cos(phi/2);

y(1) = el*sin(phi/2);
y(2) = e2*sin(phi/2);
y(3) = e3*sin(phi/2);

Funcion EKF

function [tr kal Pksave xksave g_km1] = Kalman(mag,acel,Gyr,Pksave, xksave,q_km1)
% FILTRADO EKF discreto

% Ajustes de unidades

xm = mag(1)/norm(mag);
ym = mag(2)/norm(mag);
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zm = mag(3)/norm(mag);

xg = Gyr(1)*pi/(180*14.375);
yg = Gyr(2)*pi/(180*14.375);
zg = Gyr(3)*pi/(180*14.375);
Gyro = [xg; yg; zg];

%initial value of the derivative of the quaternion
%qkdm1l = [1;0;0;0];
gkdml =[0;0;0;1];

% % covarianzas

%estas son las ganancias buenas
cov_gyro =0.3;

cov_gF1=0.3;

cov_process2 = 0.3;
cov_processl = 0.35;

% cov_gyro =0.70;

% cov_process2 = 0.83;

% cov_qF1 =0.8; %m

% cov_processl = 0.1; %m

% Tiempo de muestreo
%T_default = 0.1;
T default =0.2;

% inicializacion de varibales
ng=sqrt(xksave(1)"2+xksave(2)"2+xksave(3)"2+xksave(4)"2);
gl _kml=xksave(1)/nq;

g2_kml=xksave(2)/nq;

g3_kml=xksave(3)/nq;

g4_kml=xksave(4)/ng;

Oml_kml=xksave(5);

Om2_km1l=xksave(6);

Om3_kml=xksave(7);

g_kml=[gl_km1;g2_km1;q3_km1;94_km1];
Omkm1=[Om1l_km1;0m2_km1;0m3_km1];

%9%6%%Matrix H%%%%

Hk1=[1000000;
0100000;
0010000;
0001000;
0000100;
0000010];

%%%% Matriz de Covarianza de la medicion %%%%%%%%%

Rk1=diag([cov_gyro,cov_gyro,cov_gyro,cov_qF1l,cov_gFl,cov_gF1]);

%9%%%% %% %% %%%% %% %% %% %% %% %% %%

%%% GANANCIA DE KALMAN  %%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%

invHP=inv(Hk1*Pksave*Hk1'+Rk1);
Xauxla=Hk1'/invHP;
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Kgain2a=Pksave*Xaux1a;

96%%% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %
%%% INNOVACION DE LA ESTIMACION %%%

96%%% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %% %
%obtencion de la orientacién por TRIAD

y = Triad(mag,acel)’;

r=y,

%%%% Proceso de innovacion
e2 =y(1:3) - g_km1(1:3);

el = Gyro - Omkm1;

val = [el;e2];

%%% Actualizar variables %%%
dqud=Kgain2a(4:6,:)*val;

dg=g_km1(1:3)+dqud;
dgn=sqrt(abs(1-dq(1)"*2-dqg(2)"2-dq(3)"2));
gkl=[dqg;dgn];
ngk=sqrt(gk1(1)*2+qk1(2)"2+gk1(3)"2+qk1(4)"2);
gk=gk1/ngk;

if (sign(gk(4)) == sign(y(4)))
qk(4)=ak(4);

else
qk(4)=-qk(4);

end

Omk1=0Omkml+Kgain2a(1:3,:)*val,;
Omk=0mk1;

%%%%%%%%%% %% %% %% %% % %% %% %% % %% %% %% %% % % % %
%% % Matriz de covarianza del error %%%
%%%%%%%%%% %% %% %% %% % %% %% %% %% % %% %% % % % % % %

MpM=diag([1,1,1,1,1,1,1])-Kgain2a*Hk1;
Pk=(MpM)*Pksave;%*(MpM)'+Kgain2*Rk2*Kgain2"

%9%%%% %% %% %% % %% %% %% %% % %% %% %% %% %
%%% PROPAGACION DEL ESTADO %%%
%9%%%% %% %% %% % %% %% %% %% % %% %% % %% %%

%%%% Modelo linealizado del sistema %%%
Al=Amatrix(gk(1),gk(2),0k(3),qk(4),0mk(1),0mk(2),0mk(3));
A=Al;

%%%% Propagacion de la Matriz de Covarianzas del Error %%%

Q = diag(
[cov_process2,cov_process2,cov_process2,cov_processl,cov_processl,cov_processl,cov_processl]);

Pkd = A*PKk*A'+Q;

Pksave = Pkd,;

%%%%% Propagacion de variables %%%%%
Sxk=[0,  -gk(3), qk(2);
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-gk(2), ak(1), 0Ol
Obi=0mk;
%%% Propagacion de la cinematica
g_kd=[0.5*(qk(4)*eye(3)+Sxk)*Obi;

-0.5*[ak(1),ak(2),ak(3)]*Obi];

gkpl= 0.5*(q_kd+gkdm1)*T_default+gk;
%%% Guarda variables propagadas
xkpl=[gkpl/sqrt(gkpl(1)"2+gkpl(2)"2+gkpl(3)"2+qkpl(4)"2);Obi];
xksave=xkp1;
kal = xksave';

end

Funcion Control

function [torque DCrl s1 DCr2 s2 DCr3 s3] = Control(kal)
%se cambia el orden de kv por [escalar x y z]

epsilon = [kal(1,1); kal(1,2); kal(1,3)];
epsilon(2,1);
omega = [kal(5); kal(6);kal(7)];

%torque = -1*(qe(1:3)*[0.1,0,0;0,0.4,0;0,0,0.4]) - kw*[0.051,0,0;0,0.1,0;0,0,0.3]

%torque = -1*(qe(2:4)*[0.28,0,0;0,0.25,0;0,0,0.336]) - kw*[0.15,0,0;0,0.1,0;0,0,0.3]; 28_sept

o issiiaisisiininisissiaiaiaisiaiaiaisinisisisiaiiaiaisiiaiaisisiaiuisiaiiiai islaiakaiaieiaieiaiadel”)

%torque = -1*([0.3,0,0;0,0.15,0;0,0,0.5]*epsilon) - [0.2,0,0;0,0.2,0;0,0,0.5]*omega;

%torque = -1*([0,0,0;0,0,0; 0,0,1.2]*epsilon) - [0,0,0;0,0,0;0,0,0.2]*omega;

%torque = -1*([0,0,0;0,0.5,0; 0,0,0]*epsilon) - [0,0,0;0,0.3,0;0,0,0]*omega;

torque = -1*([0.15,0,0;0,0.25,0; 0,0,0.60]*epsilon) - [0.10,0,0;0,0.13,0;0,0,0.21]*omega; %esta esla ley de
control buena

%torque = -1*([0,0,0;0,0,0; 0,0,0.78]*epsilon) - [0,0,0;0,0,0;0,0,0.30]*omega;

%**********************************************************% O 72-0 29-0 25
. V. ,U.

%torque = -1*([.9,0,0;0,.6,0; 0,0,0.22]*epsilon) - [0.6,0,0;0,0.4,0;0,0,0.2]*omega

%**********************************************************% O 72-0 29-0 25
. V. yJ.

if torque(1,1) >=0
DC1= (torque(1,1)*180)/(0.07);
DCrl = uint8(DC1)
s1=1,

elseif torque(1,1) <0
DC1= -1*(torque(1,1)*180)/(0.07);
DCrl = uint8(DC1)
s1=0;

end

%%%%%%%% %% %%y

if torque(2,1) >=0
DC2= (torque(2,1)*180)/(0.07);
DCr2 = uint8(DC2)
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s2 =1,
elseif torque(2,1) <0

DC2= -1*(torque(2,1)*180)/(0.07);

DCr2 = uint8(DC2)
s2=0;
end
%%%%%%%%%% %% %z
if torque(3,1) >=0
DC3= (torque(3,1)*180)/(0.07);
DCr3 = uint8(DC3)
s3=1,;
elseif torque(3,1) <0

DC3= -1*(torque(3,1)*180)/(0.07);

DCr3 = uint8(DC3)
s3=0;

end

end
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