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RESUMEN

Titulo: Disenio de un prototipo de mediciéon de la actitud en tierra de un pico-satélite
de estandar CubeSat!

Autores: Gustavo Pineda Ramirez? Fernando Salas Valderrama?

Palabras Clave: CubeSat, actitud, ADCS, IMU, Kalman, pico-satélite, Xbee, quater-

nLoN.
DESCRIPCION:

En este documento se presentan los primeros resultados en el desarrollo de un prototipo
de simulaciéon de actitud en Tierra para picosatélites y se ha disenado un modelo de
la interfaz mecanica para un CubeSat en la configuracion 1U, construido y validado
por estudiantes de pregrado de Ingenieria Electronica de la Universidad Industrial de
Santander (UIS). El modelo funcional hace uso de una suspension tipo cardan, el modelo
CubeSat se coloca en el centro del anillo interno de la suspension. El mecanismo puede
girar en todas las direcciones x, y, z. El vector de actitud representado mediante un
quaternion es medido en tiempo real por una unidad de medida inercial (IMU) de 9
grados de libertad colocado en la maqueta CubeSat. Las mediciones del acelerémetro,
giroscopio y magnetémetro de la IMU son usadas para calcular el vector de actitud.
La IMU previamente calibrada usando codificadores de alta resolucion (600 pasos por
vuelta) conectados a un sistema integrado basado en el micro controlador ATmega368
que funciona a una velocidad de reloj de 16 MHz. Aqui se presenta el informe de diseno
y construcciéon de un modelo funcional encargado de reproducir el comportamiento
aleatorio de la actitud de un pico-satélite de estandar CubeSat que se utilizaré para
verificar una estrategia de estimacion basada en el filtro de kalman. Ademas contiene
un marco conceptual, la metodologia, la descripciéon de la estructura del giroscopio
de tres ejes, el CubeSat, los elementos de hardware involucrados, los resultados y las

conclusiones.

! Trabajo de Grado

2 Facultad de Ingenierias Fisico-Mecénicas. Escuela de Ingenierias Eléctrica, Electrénica y de Teleco-
municaciones. Director: David Forero Martinez, MSc.

3 Facultad de Ingenierias Fisico-Mecénicas. Escuela de Ingenierias Eléctrica, Electrénica y de Teleco-
municaciones. Director: David Forero Martinez, MSc.
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ABSTRACT

Title: Design of a prototype measurement of the attitude on Earth of a CubeSat stan-
dard picosatellite!

Autores: Gustavo Pineda Ramirez? Fernando Salas Valderrama?®

Keywords: CubeSat, attitude, ADCS, IMU, Kalman, picosatellites, Xbee, quaternion.

DESCRIPTION:

In this document presents the first results in the development of a Earth attitude si-
mulation prototype for picosatellites and a model of the mechanical interface has been
designed for a textit CubeSat in the 1U configuration, constructed and validated by
students of undergraduate degree in Electronic Engineering from the Universidad Indus-
trial de Santander (UIS). The functional model makes use of a cardan suspension, the
model CubeSat is placed in the center of the inner ring of the suspension. The mecha-
nism can rotate in all directions x, y, z. The attitude vector represented by a quaternion
is measured in real time by an inertial measurement unit (IMU) of 9 degrees of freedom
placed in the model CubeSat. The measurements of the IMU accelerometer, gyrosco-
pe and magnetometer are used to calculate the attitude vector. The IMU previously
calibrated using high resolution encoders (600 steps per turn) connected to an integra-
ted system based on the ATmega368 microcontroller that operates at a clock speed of
16 MHz. Here we present the report of design and construction of a functional model
responsible for reproducing the random behavior of the attitude of a peak-satellite stan-
dard CubeSat that will be used to verify an estimation strategy based on the kalman
filter. It also contains a conceptual framework, the methodology, the description of the
structure of the three-axis gyroscope, the CubeSat, the hardware elements involved, the

results and the conclusions.

! Bachelor Thesis

2 Faculty of Physics-Mechanics Engineering. School of Electric, Electronic and Telecommunications
Engineering. Advisor: David Forero Martinez.

3 Faculty of Physics-Mechanics Engineering. School of Electric, Electronic and Telecommunications
Engineering. Advisor: David Forero Martinez.
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INTRODUCCION

El estandar CubeSat da la oportunidad a instituciones sin mucho presupuesto de parti-
cipar en investigacion espacial, ya que este estandar materializa todos los subsistemas
de un satélite a tamano y costo reducido. Por otra parte, los pico-satélites son vehiculos
espaciales no tripulados que se ubican en la érbita baja de la tierra (LEO, por sus siglas
en ingles Low Farth Orbits) y cuyo peso no supera 1.3 kilogramos [1].

Entre los subsistemas que pertenecen a un satélite se encuentra el ADCS (por sus siglas
en ingles, Attitude Determination and Control System) [2|, encargado de determinar
y corregir la actitud de dicho satélite, entendiendo como actitud la orientaciéon de un
cuerpo respecto a un sistema de referencia, por lo cual este subsistema es de suma
importancia ya que su trabajo es encontrar la actitud deseada dependiendo de la carga
util. Por ejemplo si su carga 1til es una camara de estudio terrestre esta debe apuntar
a la tierra y los paneles solares al sol. Ademas, al considerar la separacion con la tierra
de 500 a 2000 km cualquier variaciéon por pequena que sea tendra grandes implicaciones
en el desempeno de la carga til. Es por lo anterior que este proyecto logro construir un
prototipo que genera un sin numero de actitudes para ser evaluadas y que finalmente
pueden ser usadas como elemento de referencia para comprobar el comportamiento del
bloque de estimacion de un pico-satélite. Para el caso de este proyecto se implemento
un bloque estimador basado en el filtro de kalman y se utilizaron como elementos de
medicion giroscopios, acelerometros y magnetémetros embebidos dentro de una unidad
de medida inercial IMU, el cual se comunica con un retardo menor a un segundo con
una unidad central que procesa la informaciéon proveniente de la sensoérica instalada
en un modelo de pico-satélite en configuracion 1U, para ser entregada al algoritmo
de estimacion de la actitud y comprobar su funcionamiento por medio de un analisis

estadistico.
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Capitulo 1
MARCO DE REFERENCIA TEORICO

1.1. Representacion de la actitud

La actitud en el campo de la ingenieria aeroespacial se puede entender como la orienta-
cion angular de un satélite en términos de un marco de referencia externo conocido |[3].
El proceso de determinar la actitud se logra por medio de la informacién obtenida de
variables adyacentes al satélite, como sensores de sol que detectan la posicion del satéli-
te con respecto al sol, giroscopios y magnetéometros que determinan el vector de actitud
respecto a su centro de masa relacionando asi el marco de referencia del satélite con el
sistema de referencia de la 6rbita del mismo [4]. En el momento actual existen varias
formas de representar la actitud del satélite en 6rbita, las mas conocidas son los angulos

de Euler y el quaternion unitario [2].

1.2. Quaternion

Los quaternions son una extension de los niimeros reales, similar a los niimeros com-
plejos, pero en lugar de adicionar una unidad imaginaria j, se adicionan las unidades
imaginarias 1, j, k [5]. Estos tres elementos se pueden ver como vectores unitarios orto-
normales, que conforman un espacio de tres dimensiones y por eso se llaman frecuen-
temente la parte vectorial del quaternion. En la nomenclatura existen varias formas
de representarlos, la primera se expresa en la forma mostrada por la ecuacién 1.1, en

la cual se muestra un niimero hipercomplejo compuesto de un escalar gy y un vector
q1:3 [6]

¢ =a+ ayi+ayj + ask, (1.1)
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donde a, a1, as, az son nimeros reales e i, j, k son unidades imaginarias. Asi:
it ==k = -1 (1.2)

Los quaternions aplicados al contexto de este documento son una representacion simple
y eficiente de la actitud de un objeto, pues evita problemas de singularidad como el
bloqueo de cardén, ademas son mas simples de componer, mas eficientes y mas estables

comparados con los angulos de Euler y las matrices de rotacion.

1.2.1 Error de Quaternion Para efectos de control el error de quaternion
esta dado por [6]:

=q2q7 ' =g q2q (1.3)

5q = [5611:3

044

Donde q es el quaternion estimado y ¢ es el quaternion de referencia. Operando las
multiplicaciones y normalizando los quaternions se obtiene el vector ge.. (1.4) y consi-
derando la aproximacion al quaternion identidad cuando dqi.3 ~ /2 y dq4 ~ 1, donde
a es un vector de rotacion para angulos pequenos; se obtiene que cuando ¢ se aproxima

g, entonces dq1.3 y « se aproximan a cero [6]. Por lo anterior, el quaternion de error es

equivalente al quaternion identidad (1.5) cuando ¢ es igual a q.

4 93 —@ | |—¢
—q3 44 @1 Q| |~

Qerr = _ (14>
G2 —q@1 44 g3 —q3

-1 —¢2 —q3 qa

ar = qir3r|

= =
0qu

1.3. Angulos de Euler

(1.5)

_ o O O

Los angulos de Euler son una forma de representar la orientacién de un objeto con tres
angulos, que mediante una sucesion ordenada de giros (Figure 1) definen el cambio de

un sistema de coordenadas a otro . Estos dngulos se denominan como angulos yaw (1),
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pitch (0) y roll (¢) en donde el angulo roll (¢) es la rotacion del cuerpo alrededor del

eje x, el angulo pitch (0) es la rotacion alrededor del eje y y el angulo yaw (¢) es la

rotacion alrededor del eje z. [7].

Figure 1. Rotaciones Angulos de Euler. Representacion de la orientacion de un

objeto con tres angulos.

Tomada de [7].

La manera de relacionar, dos formas de representacion de la actitud, en este caso,

angulos de Euler(y), 0 ¢) y un quaternion q es a través de las ecuaciones 1.6 a 1.9.

o — Cos(g) \ COS%) \ cos(%) + sin(g) esin(L) « sin<§)
. sin(g) s cos(2) w cos(2) - cos(g) wsin(L) « sin(%)
2 = cos(3) xsin( %) x cos(2) +-sin(3) w cos( L) w sin( %)
i = cos(3) wcos( D) wsin( 2) — sin(F) wsin(}) » cos(2)
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1.4. Sistemas de referencia

Los sistemas o marcos de referencia en el contexto actual son un conjunto de coordena-
das cartesianas tridimensionales, descritos por tres vectores unitarios perpendiculares
entre si, que permiten describir la posicion y otros parametros fisicos empleando vec-
tores en R3. Por otra parte, un marco de referencia se considera inercial cuando solo
estan presentes fuerzas reales y no ficticias como la fuerza centrifuga, poniendo las leyes

fisicas en su forma mas simple |7].

1.4.1 Sistema de referencia inercial centrado en la tierra ECI
(Earth-centered Inertial Frame) El marco de referencia ECI tiene su origen
en el centro de la Tierra, con el eje x apuntando en la direcciéon del equinoccio vernal
(punto sobre el plano ecuatorial en donde el sol cruza de sur a norte), el eje z a través
del eje de rotacion de la tierra pasando por el polo norte geografico y el eje y deter-
minado por el producto vectorial de z y z (Figure 2) [8]. El ECI no es un marco de
referencia inercial perfecto debido al movimiento orbital de la Tierra alrededor del Sol
y su movimiento de rotaciéon sobre si mismo, dando como resultado aceleraciones cen-
tripetas, sin embargo, debido a la magnitud de su efecto, estas aceleraciones se pueden

despreciar |7].
Figure 2. Sistema de referencia inercial centrado en la Tierra ECI.

i

1 Geographic north pole

Vernal /
equinox £

Tomada de [9]
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1.4.2 Sistema de referencia centrado y fijo en la Tierra ECEF
(Earth-centered Earth-fired Frame) Este marco de referencia rota con la
Tierra a una velocidad angular constante w relativa al sistema ECI. Tiene su origen en
el centro de la Tierra, con el eje x apuntando a la superficie de la Tierra en el punto de
latitud y longitud cero, el eje z a través del eje de rotacion de la Tierra pasando por el
polo norte geografico y el eje y determinado por el producto vectorial de z y z (Figure
3). El ECEF es esencial debido a que alli esta definido el modelo de campo magnético

terrestre. [9]
Figure 3. Sistema de referencia centrado y fijo en la Tierra ECEF.

£

T Geographic north pole

- -
s Greenwich

meridian

Tomada de [9]

1.4.3 Sistema de referencia de la orbita(Orbit Frame) El marco de
referencia de la 6rbita mantiene su orientacion relativa a la Tierra y sigue al satélite en
esta. La orientacion del satélite con respecto a este sistema de coordenadas también se
conoce como yaw, pitch y roll que son las rotaciones al rededor de sus ejes. Situando su
origen en el centro de masa del satélite. Se define el eje z siempre apuntando hacia el
centro de masa de la Tierra, el eje x apunta en la direccion de movimiento tangencial
de la orbita, y el eje y determinado por el producto vectorial de = y z (Figure 4).
Es importante notar que la tangente de la 6rbita es solo perpendicular al vector de

velocidad solo en el caso de una orbita circular, en 6rbitas elipticas el eje no esta

17



alineado con el vector de velocidad del satélite. [10]

Figure 4. Sistema de referencia de la orbita(Orbit Frame).

Satellite

Orbital
plane

(¢) Orbit reference frame

Tomada de [9]

1.4.4 Sistema de referencia del cuerpo del satélite (Body Frame)
Este sistema de referencia también tienen su origen en el centro de masa del satélite. El
body frame sirve para definir la orientacion del satélite con respecto a otro sistema de
referencia, en este caso el orbit frame. Los ejes para este proyecto estan especificados

en el estandar cubeSat (Figure 5) [11] .

1.5. Filtro Kalman

La estimacion de la actitud del satélite puede verse como un proceso de dos etapas, la
primera es estimar la actitud del satélite utilizando modelos del sistema y la segunda
es mejorar la estimacion utilizando mediciones de sensores [12].Por ejemplo giroscopios
y magnetéometros. El filtro de Kalman fue creado en los anos 50 como una técnica para

filtrar, predecir y minimizar el error estimado de la covarianza [13]. Por otra parte, en

18



Figure 5. Sistema de referencia del cuerpo del satélite (Body Frame).

RAIL 2

Tomada de [11]

contexto con este proyecto el filtro kalman es una herramienta que brinda soluciones en
cuanto a reduccion de ruido blanco aditivo y al ser recursivo puede correr en tiempo real
usando tnicamente las mediciones de entrada actuales, el estado calculado previamente
y su matriz de incertidumbre sin requerir ninguna otra informacion adicional [14|. En

las ecuaciones de 1.10 a 1.14 observamos el algoritmo del filtro.

X, = AX;_1 + Bu, (1.10)
P, = AP, AT+ Q (1.11)
Ky =P H'(HP;H" + R)™! (1.12)
Xy = X; 4 Ki( %, — HX}) (1.13)
Py=(1- K,H)P_ (1.14)
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Donde,

7
L X4

2
°o

Y
*o*

72
°o

A~

X, : estimacién previa.

Xk_lz estimacion a priori.

u: senal de control.

A, B: matrices del modelo de estados.
P, : covarianza del error previo.

Pi_1: covarianza del error a priori.

(): ruido del proceso.

Kj: ganancia de Kalman.

H: matriz de relaciéon de las mediciones.
R: ruido de las mediciones.

X k. estimacion a posteriori.

7. mediciones en el momento k.

Py: coovarianza del error a posteriori.
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Capitulo 2
METODOLOGIA

El desarrollo de este proyecto se dividié en cuatro fases que se muestran a continuacion:

R
L <4

72
°o

L X4

Diseno y seleccidn: Inicialmente se realizé una revision bibliografica con el fin
de establecer las caracteristicas importantes a tener en cuenta para el desarrollo
del presente proyecto. Seguidamente, se disenoé la estructura mecanica del girosco-
pio y de la estructura del pico-satélite en el programa SolidWorks. Paralelamente
al diseno, se realiz6 la busqueda y seleccion de los equipos electronicos y de ins-

trumentacion necesarios para el proyecto.

Construccion y articulaciéon: Una vez se cumplié la fase anterior, se procedid
a realizar la compra y la fabricacién de los mismos segiin el caso. En esta fase
del proyecto se presentaron inconvenientes con el envié de articulos comprados
en china, pues tuvieron un retraso mayor a dos meses de entrega. Una vez supe-
rado esto, se procedi6é a la programacion, calibraciéon y pruebas necesarias para

finalmente articular con la parte mecanica del proyecto.

Adquisiciéon y validacién: En este punto del desarrollo del proyecto, se toma-
ron mediciones de la variacién de posicion del picosatélite a través de la unidad
de medida inercial dispuesta en el interior de este; estos datos se enviaron me-
diante un modulo de comunicacién inhalambrica a una unidad de computo para
aplicar un filtro Kalman y obtener la actitud. Para la visualizacién de los datos
se desarrollo una interfaz grafica, donde se observa en tiempo real el quaternion
real, el estimado y el error relativo. Adicionalmente se caracterizo el error de la

estructura mecénica que permite la rotacion aleatoria mediante un encoder.

Documentacién: Los resultados y procedimientos estan documentados en el

presente informe final, donde se muestra: la fundamentacion teérica de los temas
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relacionados al proyecto, el proceso de diseno y seleccion de los elementos, el ana-
lisis de los resultados obtenidos, las conclusiones, observaciones y las actividades

complementarias a manera de proyectos futuros.

Figure 6. Matriz EDT. Estructura de descomposicién del trabajo para el presente
proyecto.

Disefio de un prototipo
de medicidnde la
actitud de un pico
satélite de estandar
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I | | | | L | 1
(= i) (7 =y (7 Pee — P =
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Capitulo 3
DISENO Y DESARROLLO

3.1. Giroscopio de tres ejes

Esta estructura mecanica se disen6 en base a una suspension cardan de tres ejes, tratan-
do de conservar la mayor simetria de rotaciéon posible. Esta se refiere a un mecanismo
de suspension de aros concéntricos, con ejes perpendiculares de tal manera que per-
mitan mantener la orientaciéon de un eje de rotaciéon, aunque su soporte cambie de
posicion |7]. Lo anterior con el fin de permitir la rotacion en los 3 ejes del sistema car-
tesiano tridimensional y asi emular un movimiento rotacional aleatorio que pueda ser
medido.

Inicialmente se realiz6 una consulta en el mercado local respecto a la disponibilidad de
materiales y sus costos. Ademas, teniendo en cuenta las limitaciones del presupuesto se
decidi6 utilizar tubo de hierro cuadrado de una pulgada para la construcciéon del giros-
copio. Posteriormente, se realizo el diseno de la estructura en SolidWorks de tal forma
que esta pudiera ser usada en futuros proyectos con pico-satélites hasta de estandar
cubesat 3U; dicho lo anterior y considerando la relacion tamano costo se determiné la
medida del aro interno, para luego estimar el espacio de separaciéon entre los aros nece-
saria para ubicar los encoders. Finalmente, se calcul6 el didmetro de los aros restantes,
se realizo el disefio y se generaron los planos para la fabricacion de los mismos (Figure
8). Por otra parte, una vez definidos los diametros de los aros se planteo la base del

giroscopio y se realizo el respectivo plano para su fabricacion (Figure 9).
Una vez terminado el disefio y los planos se realizaron cotizaciones en industrias metal-

mecanicas de la ciudad, las cuales superaban ampliamente el presupuesto total del

proyecto; por tal motivo se opt6é por dividir la elaboraciéon del giroscopio en tareas de
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Figure 7. Diseno en SolidWorks del giroscopio de 3 ejes.

produccién en masa, que fueran desarrolladas por diferentes industrias de la ciudad
reduciendo el precio de fabricacion. Es decir, en primer lugar se compraron los tubos
necesarios para la producciéon y seguidamente en otro taller diferente se realizé el proceso
de cortar, doblar y soldar los tubos. Paralelamente, en otro taller se elaboraban los
ejes, los soportes de los rodamientos, las bases de los encoders y los deméas elementos
necesarios para la rotacion de la estructura.

Cuando se finalizé la elaboracién de los aros y la base del giroscopio de 3 ejes se
continuo con la perforacion de los mismos, teniendo especial cuidado de conservar la
mayor simetria de rotaciéon posible. Lo cual fue complejo dado que la geometria de
la superficie del material no permitia taladrar con un dngulo exacto de 90°. Por otra
parte, al realizar las deméas perforaciones, estas no quedaron alineadas en sus angulos
respectivos de 0°, 90°, 180° y 270°, puesto que existe un error sisteméatico inducido por el
operador, dando como resultado que los ejes no quedaran perfectamente centrados. En

la tabla 1 se muestran las medidas fisicas finales del giroscopio diseniado y construido.
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Figure 8. Planos para la elaboracién de los aros del giroscopio de 3 ejes.
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3.2. Pico-satélite estandar CubeSat 1U

Cubesat es un estandar de pico-satélites que en la tltima década se ha convertido en un
método popular de las universidades para probar los subsistemas de determinacion de
actitud, asi como otros subsistemas y cargas tutiles [15|. Estos difieren de los satélites
normales porque disminuyen la capacidad y el rendimiento con el fin de reducir costos
y tiempo de elaboracion comparado con los satélites mas grandes [1].

El CubeSats utilizado en este proyecto es de tamano 1U y corresponde a una unidad
de desarrollo de ingenieria, también conocido como "testCubeSat (figura 11) puesto
que solo cumple las condiciones de forma, tamano y peso, ademas tiene un software
inmaduro y usa componentes no calificados para soportar las condiciones espaciales.
Nuestro CubeSat se rige bajo unas normas de tamano y peso especifico, comprendiendo
un volumen de 1 litro (1000cm?) y un peso maximo de 1,3Kg.

Para la realizacion del CubeSat primero se verificaron los materiales disponibles para su

elaboracion, por razones presupuéstales se escogioé un aluminio arquitectéonico de menor
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Figure 9. Planos para la elaboracién de la base del giroscopio de 3 ejes.

calidad al aluminio 7075 o 6061. Sin embargo, el material seleccionado al doblarlo gene-
ralmente se termina partiendo. Por lo tanto, se decidi6 ensamblar el CubeSat mediante
tornillos y perfiles de aluminio (Figure 12).

Basados en proyectos anteriores se esbozo el diseno de las tapas del pico-satélite (Figure
13) y se busco la mejor opcién para realizar los cortes en las laminas, las dos opciones
encontradas en la industria local fueron corte por CNC y corte por chorro de agua,
ambas ofrecian una precision mayor a 1 mm y considerando el alto costo del corte por
CNC se opt6 por la segunda opcion.

Finalmente se perforo y se articuld el pico-satélite dando como resultante el elemento

en la Figure 11, cuyas medidas de tamano cumplen con las definidas en el estdndar
CubeSat.
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Figure 10. Resultado final del giroscopio disenado.

3.3. Hadware de medicién y Transmision

3.3.1 Unidad de Medida Inercial (IMU) Inicialmente se tuvieron en
cuenta tres unidades de medida inercial (Table2) [16] [17] y considerado los rangos de
medida y el costo se decidi6 usar la IMU GY-951 AHRS 9DOF, la cual es la version
china de la IMU 9DOF RAZOR AHRS de sparkfun. La eleccion del sensor se debid
a que agrupa un giroscopio I'TG3205, un acelerometro ADXL345 y un magnetometro
HMC5883L, al mismo tiempo que integra un ATMEGA328, el cual permitiria realizar

el proceso de toma de datos y comunicacion serial cableada adicionando tnicamente
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Tabla 1. Medidas fisicas del giroscopio de 3 ejes.

Elemento Medida [em]
Diametro aro interno 60
Diadmetro aro medio 90
Diametro aro externo 120
Ancho base 90
Largo base 130
Altura total 145

Figure 11. Resultado final Cubesat estandar Ul.

T ———

una forma de alimentacion, ademas esta unidad de medida inercial cuenta con una
amplia documentacion. Debido a errores en la lectura del magnetometro (durante su
calibracién no arrojaba valores congruentes), se decidi6 hacer el cambio de IMU y por
razones de econdmicas y de tiempo se decidié utilizar la IMU MPU9250 de sparkfun
(figura 14).

Tabla 2. Opciones de IMU para el proyecto.

IMU GY-951 MPU-6050 MPU-9250

Rango Giroscopio[®/seg] ~ £250, £500, 1000, £2000 £250, £500, 1000, 2000 250, £500, £1000, £2000
Rango Acelerémetro|g] +2, 44, +8, +16 +2,+4, +8,+16 +2, 44, +8, +16

Rango Magnetometro[pT| 44800 N.A +4800

Tension nivel 16gico[v] 3,3 3,3 3,3

Tension entradalv] 5 5 5

Comunicaciéon 12C/incluye Atmega 328 12C 12C/SPI

Costo|COP] 130.000 25.000 60.000

La MPU9250 [16] es una IMU que combina el MPU6050 [17] y el magnetémetro AK8963;

dispone de conversores analdgicos digitales (ADC) de 16bits e incorpora un procesador
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Figure 12. CubeSat estandar Ul.

interno (DMP Digital Motion Processor) que ejecuta complejos algoritmos de Motion-
Fusion para combinar las mediciones de los sensores internos, reduciendo el ruido,
eliminando el drift, mejorando la medicién y reduciendo asi la necesidad de utilizar
filtros posteriores.

Uno de los aspectos mas importante a tener en cuenta en la utilizacion de las IMU
es la calibracion del magnetéometro, pues este mide la fuerza y la direccion del campo
magnético presente, es decir, el campo magnético de la tierra y cualquier campo mag-
nético creado por elementos cercanos [18]. A partir del campo magnético de la tierra se
determina el norte y se utiliza como marco de referencia externo para la medicién de
la actitud. Las distorsiones de la mediciéon de campo electromagnético se clasifican en
dos categorias: distorsiones de hierro duro y distorsiones de hierro suave. Los errores
de hierro duro se refieren a la presencia de campos magnéticos alrededor del sensor
(imanes, cables de alimentacion) y estén relacionados con los errores de compensacion
de medicion, mientras que los errores de hierro blando se refieren a la presencia de ma-
teriales ferromagnéticos alrededor del sensor, lo que distorsiona la densidad del campo

magnético de la Tierra y estan relacionados con errores de compensacion de escala [19].

3.3.2 Microcontrolador Para realizar la lectura de la IMU y para enviar la
informacion a través del modulo de comunicacién inhalambrico es necesario un micro-
controlador. Para este proyecto se consideraron varias opciones (Table 3). El criterio

de seleccion fue enfocado en la documentacién y el costo, por tal motivo aunque se
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Figure 13. Plano de corte pata las caras del CubeSat estandar 1U.
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considero que la mejor opcién para el proyecto era utilizar el arduino pro mini por su
nivel logico a 3,3 [v]; dado que la IMU comparte esta caracteristica; se termino usan-
do el arduino nano [20] pues tiene un lenguaje de programacion muy flexible, es de

codigo abierto, existe abundante documentacion y al igual que el conversor de nivel 16-

gico (3.3.3) no era necesario comprarlos, pues ya habian sido utilizados en un proyecto

anterior y hacian parte del inventario inicial de componentes.

Tabla 3. Opciones de microcontrolador para el proyecto.

BOARD ARDUINO PRO MINI ARDUINO NANO INTEL EDISON

Microcontrolador Atmega 328 Atmega 328 CPU dual-core y MCU intel Quark
Voltaje de operacion|v] 3.3 -5 5 3.3-45

Comunicaciéon UART, SPI, 12C UART, SPI, 12C

Velocidad Relog[MHz|
Costo|COP|

8 para 3.3v, 16 para 5v
43.600

16
62.300

UART, 12C, SPI, SPI, BLUETOOTH, WIFI
19.2
281.800
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Figure 14. IMU MPU-9250.
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3.3.3 Convertidor de nivel légico Se utilizo un convertidor de nivel l6gico
bidireccional (Figure 16) , este convertidor puede cambiar la tension del nivel logico de
alto a bajo y/o bajo a alto en todos los canales [21|. En nuestro caso se utilizo para
cambiar el nivel lo6gico del Arduino nano de 5 v a 3.3 y asi lograr la comunicacién con
la IMU MPU9250.

3.3.4 Modulo de comunicacién inhalambrica XBEE Los moédulos
de comunicacién inhalambrica Xbee son modulos creados por digi international para
la eliminacion de cables en la comunicaciéon serial, estos utilizan el protocolo de red

llamado Zighee basado en el estandar de comunicaciones para redes inalambricas IEEE
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Figure 16. Conversor de nivel 16gico bidireccional de Sparkfun.
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4 802.15.4 creado por Zigbee Alliance para la creacion de redes punto a multipuntos o
redes punto a punto como es nuestro caso [22|. La comunicacion de estos modulos se
realiza en la banda libre de 2.4 GHz a una velocidad de transmision de datos de hasta
256 kbps. los moédulos Xbee tienen un consumo menos a 50mA, son econémicos, con un
alcance mayor a 30m en interiores y son faciles de usar. Por otra parte, aunque se con-
sideraron dos modulos de comunicacion inhalambrica, (Table 4 se decidi6 usar moédulos
Xbee serie 1 (Figure 17) para este proyecto debido a la facilidad de su configuracion, la

confiabilidad en transmisién de informacion, su amplia documentacién y su precio.
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Tabla 4. Opciones de moédulos de comunicaciéon para el proyecto.

TRANSMISICON XBEE S1 ESP-8266 12e (wifi)
Microcontrolador N.A Low power 32-bit MCU
Voltaje de operacion del circuito[v] 2.8-3.4  3.0-3.6

Comunicacion UART UART, SDIO, SPI, 12C
Velocidad de datos|Mbps] 0.25 54

Frecuencia|GHz| 2.4 2.4

Potencia TX|dbm] 0 +14

Sensitividad RX|dbm] -92 -72

Costo[COP| 60.000 25.000

Documentacion Alta Media

Figure 18. Baterias de litio tipo 18650.

3.3.5 Fuente de alimentacién Para este proyecto se decidié utilizar dos
baterias de iones de litio tipo 18650 (figura 18). Esta bateria tiene un voltaje y capacidad
nominal de 3,60[V] y 2250[mAh] respectivamente, por otra parte, a plena carga cada
bateria entrega una corriente de 1100[mA] a 4, 20[V] [23] con medidas fisicas de 65mm
de largo y 18mm de radio. Considerando el regulador AMS1117 presente en el arduino
nano, la potencia consumida por los elementos electronicos del sistema (Table 5) y las
condiciones de tamano y peso, se utilizaron dos baterias conectadas en serie mediante
un porta-baterias ubicado en la parte inferior de la PCB (Figure 19). Estas baterias
alimentan el arduino nano y este a su vez alimenta la IMU, el convertidor de nivel logico

y el modulo de comunicacién.
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Tabla 5. Caracteristicas eléctricas del sistema.

Elemento Tension alimentacién Corriente Nominal [mA]
Shield Xl??e S1 5 50
Transmision

Conversor de nivel 5 200

MPU9250 3,3 3,7

Figure 19. Carga tutil del pico-satélite.

3.3.6 Encoder Rotacional Esun dispositivo electromecanico usado para me-
dir la posiciéon angular de un eje; existen dos tipos de encoder, los absolutos que tienen
una codificacion diferente para cada posicion y los increméntales. Considerando el costo
de los encoders de tipo absoluto, para este proyecto se busco uno de tipo incremental
pues permite la deteccion de las rotaciones, la velocidad angular, angulo y la aceleracion,
basandose en el conteo de los impulsos enviados por la salida electrénica del sensor. Este
tipo de enconder funciona generando 2 ondas cuadradas A y B desfasadas 90°, el pulso
de la senal A esta en el flanco descendente, luego cuando se gira en el sentido horario
el pulso B siempre es positivo mientras si se gira en sentido antihorario el pulso B es
negativo, de manera que por medio de c6digo se pueden estimar las caracteristicas men-
cionadas anteriormente. Estos estan fabricados con diferentes resoluciones dependiendo
de la aplicacion a usar las cuales varian entre 6-1024 p/v(pasos por vuelta). La finalidad

de este sensor en el presente proyecto es determinar los angulos de Euler generados por
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el giroscopio, siendo acoplados a cada eje de giro y asi contrastando esta medida con
los dngulos de Euler censados con la IMU en estudio, para conocer la incertidumbre
que adiciona el giroscopio en la medida de el quaternion.

Para este trabajo se tuvieron en cuenta dos encoder del tipo incremental con resolu-
ciones mayores a 360 pulsos/revolucion (Table 6), uno de los cuales adiciona el canal
z, es decir, una senal que indica cuando el encoder alcanza la posiciéon inicial. Para la
eleccion del dispositivo se considero la resolucion y el costo, dando como resultado el

encoder rotativo incremental de 600 p/v de origen Chino

Figure 20. Encoder rotativo incremental de 600 p/v.

3.4. Filtro Kalman

La matriz antisimetrica H que es denominada matriz de relaciéon de las mediciones se
genera cargando los datos del magnetémetro tomados en tiempo real y seguidamente

normalizados; antes agregandole ruido blanco gaussiano a cada valor para observar los

35



Tabla 6. Opciones de encoder para el proyecto.

Encoder Rot Incremental OMRON Rot
Resolucion|p/1] 600 600

Voltaje operacion del circuito[v] 5 - 24 5-24

Fases de Salida A B A, B, 7Z

Max Velocidad Mecénica|r/min] 5000 6000
Frecuencia Respuesta|KHz| 20 100
Costo|COP] 32.000 92.000

efectos del filtro.

by = z(4) + randn(1)/100 (3.1)
by = 2(5) + randn(1),/100 (3.2)
by = z(6) + randn(1)/100 (3.3)

1 —-b3 b2 bl
b3 1 —=b1 b2

H= (3.4)
—b2 bl 1 —b3

bl —b2 b3 1

Donde, z(4), z2(5), 2(6) son los valores extraidos del magnetémetro. La matriz que incluye
el tensor de inercia calculado en un trabajo previo [14] y que incluye la razon de cambio

del quaternion, denominada phi.

0 0,6896 —0,1350 0,4457
—0,6896 0 0,5062 0,4529

phi = (3.5)
0,1350 —05062 0  0,4600

—0,4457 —0,4529 —0,4600 0

Se definen las condiciones iniciales, X} 1, estado inicial del quaternion que en el codigo
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se denomina zh;

xh = (3.6)

o O O O

La matriz inicial de coovarianza del error P_;, d matriz de ruido del proceso y R

matriz de ruido de las mediciones,

10 0 0 0
0 10 0 0
_ (3.7)
0 0 10 0
0 0 0 10
Ol 0 0 0
0 Qd 0 0
Aygps = 3.8
@izt 0 0 Qd 0 (38)
0 0 0 Qd
R 0O 0 0
0O R 0 0
Rypq = 3.9
7o 0 R 0 (3.9)
00 0 R

Por ultimo se aplica el filtro de las ecuaciones (7) a (11) siendo Z;, denominado en el

codigo z(7), 2(8), 2(9), 2(10) el quaternion tomado en tiempo real.

El proceso del filtro se realiza con el siguiente psuedo-codigo.

1 a = fscanf(puertol)

2 z = str2num(a)

3 H < 2(4:6)

4 K=PxH'/(H*xPxH + R)

5 xh =xh+ K % (2(7:10) — H x zh)
6 P=P-Kx*xHxP
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7 xh = Phi x zh

8 P= Phix Px Phi' + Qd

Inicialmente se realiza la lectura del puerto serial(1), luego se convierten los datos de
variable string a numero y se asigna la lectura del magnetémetro mas un ruido blanco
a la matriz H (2)y(3), seguidamente se halla la ganancia del filtro(4), ademas se asigna
el quaternion actual, junto con el zh inicial y la ganancia K para corregir el valor de
la mediciéon(5), se corrige la covarianza(6), Se predice el dato de la medicion(7) y por
ultimo se predice la covarianza(8).

Llegados a este punto se continua con las iteraciones refrescando los valores actuales.
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Capitulo 4
RESULTADOS Y ANALISIS

4.1. Prototipo de pico-satélite con caracteristicas de

forma, tamano y peso del estandar CubeSat.

Se construyo un prototipo de pico-satélite (Figure 11) con caracteristicas de forma,
tamano y peso que se muestran en la Tabla 7, las cuales cumplen con el estdndar
CubeSat.

Tabla 7. Caracteristicas de forma tamano y peso del prototipo fabricado y
del estandar CubeSat.

Caracteristica Prototipo pico-satélite Estandar CubeSat

Ancho [mm] 98.5 100
Largo [mm)| 99 100
Alto [mm]| 100 100
Peso [g] 680 <1300
Forma cubica cubica

El material utilizado para su construccion es aluminio arquitectonico (aluminio 5005),
el cual al no ser un material ferromagnético evita adicionar errores en la medicion del
magnetoémetro y por lo tanto en la mediciéon de la IMU. Por otra parte aunque las
caracteristicas del material usado difieren del exigido por el estandar, la finalidad de
este prototipo fue afianzar la comprension del estandar, servir de soporte a la electro-
nica necesaria para medir la actitud y finalmente probar la funcionalidad del diseno del

giroscopio.
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4.2. Giroscopio como simulador de movimiento rota-

cional aleatorio sobre los 3 ejes.

El resultado final del giroscopio es una estructura metélica de 3 aros concéntricos pin-
tada de color negro (Figure 10) que tiene la capacidad de girar en los 3 ejes del sistema
cartesiano tridimensional. Este dispositivo permiti6é validar los datos censados por la
IMU al compararlos con los datos registrados por el encoder conectado a uno de sus
ejes mientras los otros dos permanecian fijos. Por otra parte los problemas a la hora
de construir el giroscopio se ven reflejados en los datos obtenidos al validar el sistema,
pues los ejes al no estar centrados generan vibraciones que producen picos en los datos
de la IMU, ademas no permiten un correcto acople entre el eje del giroscopio y el eje
del encoder, adicionando asi errores en la medicion del angulo. A continuacién se mues-
tran las graficas obtenidas al comparar los angulos de Euler censados por la IMU y los
registrados con el encoder. Para realizar esta toma de datos se fijaron 2 ejes y se realizo
una rotacién completa sobre el restante tomando en promedio 1200 muestras. Debido
al uso de un encoder incremental al momento de iniciar el registro de datos su valor
inicial es cero sin importar el marco de referencia, mientras que la el angulo captado
por la IMU depende del marco de referencia, por lo anterior fue necesario realizar una
correccion de los datos adicionando a los datos del encoder el valor inicial registrado
por la IMU. Este procedimiento se replico 3 veces por cada eje obteniendo los datos
mostrados en la Tabla 8

En la Figura 21 observamos el comportamiento del angulo roll registrado por el encoder
y la unidad de medida inercial; de igual forma observamos las mediciones registradas
del angulo yaw y el angulo pitch respectivamente en las Figuras 22 y 23.

El error de las muestras tomadas en el primer experimento Figura 24 para el angulo
ROLL tiene un promedio de 0,018 y una desviacion estandar de 4, 289.

El error de las muestras tomadas en el primer experimento figura 25 para el angulo
YAW tiene un promedio de 0, 1485 y una desviacion estandar de 12, 8497.

El error de las muestras tomadas en el primer experimento Figura 26 para el angulo
PITCH tiene un promedio de 0,054 y una desviacion estandar de 4, 5403.

Finalmente los datos registrados en los demés experimentos se muestran en la Tabla 8,

a partir de las distribuciones y los datos se observa un error menor al 30 % agrupados

cerca al promedio. La magnitud de este error se debe a diferentes factores mostrados a
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Figure 21. Datos IMU y encoder para rotacién en eje roll
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continuacion:

« Las perturbaciones de la IMU tales como vibraciones producen picos de gran

magnitud y corta duracion.

« La sincronizacion de los datos del encoder y la IMU, pues la frecuencia de muestreo

del encoder es aproximadamente 3 veces mayor a la IMU.

+« El sitio donde se realizaron las pruebas no es un ambiente controlado por tanto
sufre cambios en condiciones como temperatura, humedad y presencia de campos
magnéticos generando errores en la lectura del magnetémetro y por tanto errores

en la medicién de IMU.
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Figure 22. Datos IMU y encoder para rotacién en eje yaw
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4.3. Adquisiciéon del quaternion censado y el quater-

nion estimado por el filtro Kalman

Para determinar el quaternion de actitud se construyé en MATLAB una interfaz grafica
de usuario (Figura 27) en la que se muestra informacion en tiempo real. Esta interfaz
esta compuesta por 5 subventanas que nos muestran el quaternion real, seguidamente
el quaternion estimado por el filtro kalman, el error en tiempo real de el dato estimado
con respecto al real, las etiquetas de cada componente de el quaternion y por ultimo
un cuadro que nos permite leer los errores promedio durante la medicién con respecto
a cada componente.

Para la validacion de los datos de actitud estimados por el filtro se realizaron 20 ex-

perimentos cada uno con 380 muestras en promedio, en estas pruebas se compar6 el
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Figure 23. Datos IMU y encoder para rotacién en eje pitch
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quaternion real con el estimado por el filtro y se halld g, a partir de (1.4) (Figure
28). Las componentes de ¢, cuando el error tiende a cero, tienden a las componentes
del quaternion identidad q;, por lo que se compara componente a componente de g,
y qr. Para cada prueba experimental se calcul6 el error relativo de cada componente,
tomando como dato tebrico ¢; y como dato experimental ¢, posteriormente el error
relativo promedio de cada componente y finalmente el promedio de todas las pruebas
experimentales dando como resultado los datos mostrados en la Tabla ?77.

De los datos de la tabla anterior se observa que las componentes de la actitud estimadas
respecto a las reales tienen una diferencia menor a 0,1. Los resultados obtenidos teniendo
en cuenta que el procesamiento se realiza en tiempo real son muy buenos, debido a que
en el proceso de censar la actitud con la IMU y transmitir los datos por el Xbee pueden
aparecer datos que no se acoplan a la tendencia del resto.

En las Figuras 30, 31, 32, 33 se muestra la distribucion normal del error para cada
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Figure 24. Distribucién gaussiana de los errores del angulo roll
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componente del quaternion estimado. A partir de estas graficas se observa que los

datos estan agrupados cerca al promedio.
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Figure 25. Distribucién gaussiana de los errores del angulo yaw
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Tabla 8. Errores promedio en la mediciéon de los Angulos de Euler registrados
por la IMU.

Error promedio angulos Euler

YAW PITCH ROLL
10,1485 0,0540  0,0180
0,2264 0,2855  0,2383
30,1142 0,0408 0,4976

0,1630 0,1267 0,2513

N}
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Figure 26. Distribuciéon gaussiana de los errores del angulo pitch
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Figure 27. Interfaz grafica de usuario para la visualizacién en tiempo real del
quaternion medido y estimado.

'4 gui_proyecta o ® el
e @ DISENO DE UN PROTOTIPO DE MEDICION < > L)
Industrial 6 DE LA 'ACT|TUD EN TlERR.A DE UN . D :
S PICOSATELITE DE ESTANDAR CUBESAT

Cuaternion Medido

Etiquetas.

mqo0 mql mq2 uq3

Errores

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90
Tiempo

qo q1 q2 q3
Cuaternion Estimado Promedio Error -0.076 -0.002 0.0050 0.0427

Promedio Varianza 0.002 4.259 12586 0.0009

Promedio emc 0.007 0.0002 0.0005 0.0042
0 10 20 30 40 50 60 70 80 20
Tiempo
4 Error Relativo Adquirir

0 10 20 30 40 50 60 70 80 20
Tiempo

46



Figure 28. Error del quaternion.
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Figure 29. Correlaciéon del quaternion.
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Tabla 9. Promedio del ¢, de las 20 tomas de datos.

Promedio g

q0 ql q2 q3
1 -0,0673 -0,0392 -0,0729 0,9902
2 -0,0717 -0,0536 -0,1186 0,9699
3 -0,0723 -0,0525 -0,1105 0,9793
4 -0,0631 -0,0329 -0,0749 0,9914
5 -0,0759 -0,0533 -0,1062 0,9780
6 -0,0853 -0,0574 -0,1283 0,9580
7 -0,0843 -0,0563 -0,1729 0,9302
8 -0,0912 -0,0716 -0,1168 0,9884
9 -0,1040 -0,1680 -0,2342 0,8045
10 -0,0440 -0,0321 -0,0556 0,9962
11 -0,0537 -0,0447 -0,0677 0,9920
12 -0,0830 -0,0826 -0,1546 0,9420
13 -0,1050 -0,0528 -0,0328 0,9655
14 -0,0981 -0,0362 -0,0440 0,9791
15 -0,1118 -0,0422 -0,0282 0,9485
16 -0,0540 -0,0316 -0,0650 0,9933
17 -0,0673 -0,0349 0,0390 0,8739
18 -0,0474  -0,0434 -0,0399 0,9900
19 -0,0560 -0,1262 -0,2628 0,8467
20 -0,0356 -0,0204 -0,0372 1,0016
Promedio -0,0736 -0,0566 -0,0942 0,9559
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Tabla 10. Desviaciéon estandar del promedio de ¢.,.. de las 20 tomas de datos.

Desviacion estandar ge,.
q0 ql q2 q3

1 0,0248 0,0218 0,0217 0,0084
2 0,0579 0,0376 0,0466 0,0204
3 0,0550 0,0452 0,0339 0,0290
4 0,0208 0,0178 0,0190 0,0111
5 0,0466 0,0261 0,0302 0,0320
6 0,0763 0,0439 0,0614 0,0316
7 0,1571 0,1664 0,1330 0,0814
8 0,0720 0,0773 0,0516 0,3007
9 0,1301 0,1012 0,1565 0,0983
10 0,0153 0,0132 0,0168 0,0060
11 0,0207 0,0223 0,0231 0,0084
12 0,0843 0,0637 0,0726 0,0466
13 0,0826 0,0582 0,0792 0,0255
14 0,0513 0,0438 0,0296 0,0139
15 0,006 0,0766 0,1124 0,0463
16 0,0176 0,0160 0,0128 0,0062
17 0,1611 0,1238 0,1933 0,0865
18 0,0428 0,0321 0,0397 0,0147
19 0,1320 0,0965 0,0771 0,0522
20 0,0301 0,0198 0,0220 0,0078

Promedio 0,0687 0,0552 0,0616 0,0463
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Figure 30. Distribucién gaussiana de la componente ¢, de los promedios de

quTOT'

Figure 31. Distribucién gaussiana de la componente ¢; de los promedios de

QETTOT'
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Figure 32. Distribucién gaussiana de la componente ¢; de los promedios de

QETTOT'
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Figure 33. Distribucién gaussiana de la componente ¢; de los promedios de

QBTTOT'
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Capitulo 5
CONCLUSIONES

El conjunto giroscopio de 3 ejes e IMU es capaz de medir las rotaciones con un

error relativo promedio de 0,1803 en los ejes yaw pitch y roll.

Al momento de construir el giroscopio de 3 ejes hay que tener en cuenta el bloqueo
de cardan, que consiste en la perdida de informacién de una de sus rotaciones
cuando 2 de sus tres ejes coinciden en el mismo plano, esto afecta directamente
cuando se esta representado la orientacion de un objeto. Se puede solucionar

ubicando una carga en uno de los ejes para que impida que estos se bloqueen.

Para la determinacion de la actitud es importante elegir una IMU de 9 grados
de libertad, puesto que al incluir un magnetémetro permite hacer correcciones
de medicion en el giro sobre el eje Z que corresponde al angulo de Euler yaw,
adicionalmente se debe realizar una correcta calibracion de este sensor, pues de no
hacerlo se produce en los datos un deslizamiento constante, el cual no corresponde

con el movimiento real del sensor.

El poder estimar la actitud de un pico-satélite en tierra inicialmente con un error
del 20 %, es uno de los primeros pasos de la universidad en su enfoque a largo

plazo de poner en 6rbita un pico-satélite de estandar CubeSat 3U.

La similitud del quaternion estimado y el medido se puede entender ya que en el
momento de las pruebas se presentaron pocas perturbaciones en comparacion a

las circunstancias reales de operacion.

La adiccion de un ruido blanco aditivo gausiano de ramdon/100 a las medidas

obtenidas por la unidad de medida inercial embebida sobre el prototipo de pico-
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satélite y usadas en la matriz de sensibilidad de la mediciéon del filtro demuestran

que el algoritmo implementado en este proyecto presenta excelentes prestaciones.
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