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Desenvolupament de SW encastat per un
microsatel-lit

Daniel Avila Gamez

Resum- El present informe descriu el procés de desenvolupament d’'un software encastat amb
I'objectiu de determinar la posicié i la orientacié d’'un cubesat en temps real per executar-se a un
microcontrolador i utilitzant una unitat de mesura inercial de baix cost. Per aconseguir-ho es crea un
entorn de desenvolupament utilitzant el System Workbench, Matlab i Simulink que permet testejar la
solucié amb una aproximacié hardware-in-the-loop.
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Abstract— The present report describes the process of real time embdedded software development
for the purpose of determining the position and orientation of a cubesat to run on a microcontroller
and using a low cost inertial measurement unit. To achieve this, a development environment is
created using the System Workbench, Matlab and Simulink that will test the solution using the

hardware-in-the-loop approach.
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1 INTRODUCCIO

N sistema encastat es composa normalment de sen-
| | sors, actuadors i un microcontrolador on s’executa
el software que relaciona les entrades obtingudes
dels sensors amb les sortides cap els actuadors. El present
informe descriu el desenvolupament d’un software encastat
que s’executa en un microcontrolador per llegir i processar
les dades d’una unitat de mesura inercia (IMU) de baix cost
gracies a la fabricaci6 MEMS|12], consistent en la integra-
ci6 en un sol chip miniaturitzat de varis sensors.
Posteriorment s’integrara en un projecte més gran, el
C3SatP[19] on participa I’'Institut d’Estudis Espacials de
Catalunya (IEEC) i que consisteix en el disseny i fabricacié
d’un sistema de control per un un nanosatel.lit[[16], un cu-
besat. Aquests petits satel-lits estan revolucionant el sector
aeroespacial donant accessibilitat a empreses més modes-
tes a I’espai, ja que mentre que el cost de posada en Orbita
d’un satel-lit tradicional ronda els 500 milions de dolars,
els cubesats no superen el milid, al tenir un tamany molt
reduit, una vida ttil més curta i el cost del transport a I’es-
pai és compartit entre molts cubesats, que viatjan en el ma-
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teix coet, obrint el sector a multitud d’aplicacions civils no-
ves. Davant aquesta prediccié sorgeixen les primeres ne-
cessitats de disposar d’un sistema de control que gestioni
I’accés als diferents components i faci una abstraccié del
hardware per facilitar el desenvolupament de software que
implementi una solucié de negoci sense necessitat de tenir
un coneixement profund de I’arquitectura especifica del cu-
besat. Aquesta definici6 ens porta a la mateixa situacio vis-
cuda amb el naixement dels primers sistemes operatius per
computadors de proposit general, que es va repetir posteri-
orment per els dispositius movils, i cobrir aquesta necessitat
és 1’objectiu del projecte C3SatP, que dissenya actualment
el software d’un OBC (On Board Computer), I’equivalent
al sistema operatiu i els drivers necesaris per cubesats, se-
guint I’estandar de fabricacié proposat per Jordi Puig-Suari
i Robert Twiggs[21].

L’OBC és en si mateix un sistema encastat amb un mi-
crocontrolador ARM Cortex-M4 dissenyat especificament
per ser instal-lat a un cubesat i gestionar la resta de com-
ponents. Es composa d’un sistema operatiu de temps real
ja existent per sistemes encastats, com €s el FreeRTOS[3]],
i s’afegeixen moduls per gestionar la resta de sistemes com
el de comunicacid, d’energia o de navegacio.

El projecte que ens ocupa es situa al sistema de navega-
cid i consisteix en el desenvolupament d’un software capag
d’estimar en temps real la posicid i la orientaci6 del cubesat
utilitzant els minims recursos possibles tant en costos com
en el nombre de dispositius utilitzats, ja que I’addicié d’un
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nou dispositiu implica el consum de més energia i la multi-
plicaci6 de la font de possibles errors en el sistema que no es
podran reparar, atés que estara orbitant a uns 500 km d’alti-
tud a I’anomenada Low Earth Orbit (LEO), a una velocitat
idealment constant d’uns 8 km/s, donant unes 15 voltes a la
Terra. Idealment perque sobre el cubesat actuara la forga de
fricci6 de 1I’atmosfera encara present de manera ténue, que
es traduira en una lenta perdua d’altitud fins la desintegracié
final quan acabi el seu periode d’operacio.

Fig. 1: Unitat de mesura inercial BNOOS5S5 de Bosch

Basat en aquesta premisa, s’estudiara la viabilitat d’uti-
litzar una IMU de baix cost, el BNOO55 de Bosch[14], que
es presenta a la figura [l Les IMUs incorporen un acce-
lerometre, un girdscop i un magnetometre, tots ells amb 3
graus de llibertat (3DOF), oferint dades sobre 1’acceleracid,
velocitat angular i camp magnetic, respectivament, per ca-
dascun dels tres eixos que formen I’espai tridimensional;
també poden incorporar un sensor de temperatura que pot
ajudar a interpretar les dades provinents dels altres sensors
quan aquestes presentin una variacié amb la temperatura.
Alguns integren un microcontrolador propi oferint la possi-
bilitat d’obtenir dades dels sensors ja processades, o accedir
a les dades en cru (raw data), o una combinacié d’ambdues.

A les segiients seccions s’analitza el problema a resol-
dre i es descriu com es déna solucié als mateixos partint
de I’estat de I’art, per establir uns objectius basats en la
eleccié d’una soluci6 en particular. A continuacid s’expli-
ca la metodologia utilitzada per implementar la solucid, el
desenvolupament realitzat i s’analitzen els resultats dels ex-
periments fets, per finalitzar amb les conclusions i el treball
futur.

2 ANALISI DEL PROBLEMA

Per resoldre el problema de la determinacié de la posicid,
la opci6é més intuitiva és integrar doblement la mesura feta
per I’accelerometre aplicant les lleis de Newton i coneixent
la posici6 i velocitat inicials, propagar la dinamica del sis-
tema d’un instant al segiient. Es a dir, coneixent la posi-
cid, velocitat i acceleracié a un instant determinat (estat del
sistema), es pot calcular la posicié i la velocitat a 1’instant
posterior. Pero aquesta soluci6 té molts problemes. Per una
banda les condicions inicials sén desconegudes, ja que tot
el sistema esta desconnectat fins que es llenci a 1’orbita i
passi un temps de seguretat i no hi ha certesa de la posici
una vegada arrenqui. Per altra banda, cada vegada que es fa
una integracié es comet un error. L’estat del sistema en un
instant s’utilitza com a condici6 inicial per calcular I’estat
a I'instant posterior, i per tant, si I’error té una deriva (la
seva mitjana és diferent de zero), aquest s’acumulara en el
temps.

Aquesta deriva en el temps es pot corregir utilitzant una

segona font de mesura que sigui independent de les mesu-
res en instants anteriors, i per tant, no tingui errors de de-
riva, com el GPS. GPS i accelerometre combinen molt bé
per resoldre la posicié ja que mentre el primer corregeix els
errors de deriva, el segon corregeix els errors de precisio de
I’altre. Addicionalment, amb un GPS es soluciona també
la caréncia de condicions inicials. Si es fusionen aques-
tes dues fonts d’informacid, per exemple, amb un filtre de
Kalman[[15], es pot aconseguir la millor estimacié possi-
ble de la posicid. Suposant que I’error en les dues mesu-
res segueix una funcié de densitat de probabilitat Gaussia-
na, aquestes es poden combinar per obtenir una altra fun-
ci6 Gaussiana amb una desviaci6 estandard més petita que
les altres dos individualment, la millor estimacié. Aques-
ta soluci6 suposaria la incorporacié d’un nou dispositiu al
projecte, que és una de les decisions que volem evitar.

A més, altra font d’error prové de la resolucié de I’ac-
celerometre, la minima acceleracié que el sensor és capag
de mesurar. L’accelerometre del sensor utilitzat té una re-
soluci6 de 14 bits amb un rang de +/- 2g. Si fem la divisi6
podem obtenir la sensibilitat, d’uns 250 pGs, mentre que
I’acceleraci6 deguda a la forga de friccié de 1’atmosfera a
les orbites LEO és de desenes de nano-Gs[24], quatre or-
dres de magnitud inferiors. Per tant es conclou que no es
pot utilitzar aquest accelerometre per estimar la posicié del
cubesat.
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Fig. 2: Principi de funcionament de 1’accelerometre

Mentre que la posicié d’un cos rigid s’expressa com un
vector en un sistema de coordenades, la orientacid s’expres-
sa com la relaci6 existent entre dos sistemes de coordenades
diferents. Al cos rigid s’annexa un nou sistema de coorde-
nades BF (body-fixed) que rota amb ell i la orientacié ve
determinada pels angles existents entre els dos sistemes de
coordenades; integrant la velocitat angular proporcionada
per un giroscopi s’obtenen els angles, coneixent la posicié
angular inicial. En el cas trivial, quan el cos no ha rotat, els
dos sistemes de coordenades estan superposats. A la figura
Bles pot visualitzar la idea, cada vector unitari del nou siste-
ma de coordenades es pot expressar com a una combinacid
lineal dels vectors del sistema original, anomenat inercial.
Transformant les equacions en una multiplicacié matricial,
es pot veure que la matriu de rotacié és una matriu de can-
vi de base o matriu de cosinus directors (DCM). Aquesta
matriu és de 3x3, i expressa una rotaci6 a I’espai tridimen-
sional, per tant, existeixen 6 restriccions en quant a la seva
composicid, per exemple, els elements de la matriu nomes
prenen valors entre -1 i 1. Aquestes restriccions es tradu-
eixen en equacions que completen el sistema d’equacions
lineals per tal que quedi univocament determinat. A més,
gracies a aquestes restriccions es pot calcular la inversa de
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la matriu fent la transposada, ja que es tracta d’una matriu
ortonormal, essent una operacié molt més simple d’execu-
tar per un processador que el calcul de la inversa.
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by= C0S (9171 + COS (V92T + COS (a3Tey
ba= cos az;Te; + oS agpy + COS agzNy

N COS (¥]1COS (11208 (¢ 3
(b} = [cos ancos ancos asg | {1} = [C]{n}
€08 03108 (208 gy

91COS (i)

4‘0\(13{| {b} = [C]"{b}

Fig. 3: Rotaci6 entre dos sistemes de coordenades

La DCM és la mare de totes les parametritzacions d’o-
rientacid, 1 a partir d’ella s’han generat la resta de siste-
mes de descripci6 de la orientacié, com el angles de Euler,
el quaternions, el angles principals de rotacié (PRV) o els
parametres de Rodrigues, entre d’altres[25]. Cada mane-
ra d’expressar la rotaci6 té la seva corresponent traduccié a
DCM i un nombre de components inferior a 9, generalment
3 0 4. Els que tenen 3 components, pateixen singularitats
que donen lloc a la perdua d’un grau de llibertat quedant el
sistema indeterminat per algunes orientacions en particular.
S’utilitzen perque existeixen aplicacions on no €s necessari
tenir els tres graus de llibertat; per exemple, els angles de
Euler en una determinada configuraci6 tenen una singulari-
tat al segon eix als 90° (gimbal-lock[[18]]). Si s’utilitzen a un
automobil o un vaixell existiran problemes per determinar
la orientacié quan el cotxe o el vaixell estiguin orientats en
direccid vertical mirant al cel, clar que quan es doni aquest
cas existira un problema major que determinar la orientacio.
Es per aquest motiu que a I’espai s utilitzen parametritzaci-
ons de 4 components, com els quaternions, perque la nau
si pot estar orientada a qualsevol direccid; a canvi, en tenir
4 component s’assumeix només 1 restriccié en comptes de
les 6 de les DCM, 1 és un dels motius de la seva utilitza-
ci6 per implementar software, perque menys restriccions es
tradueix en menys complexitat i cost computacional.

La IMU BNOO55 ofereix directament els quaternions
com a sortida processada ja que disposa d’un microcontro-
lador Arm Cortex-MO0+ de 32 bits que proporciona un pro-
cessament de les dades sensades. Aquests quaternions rela-
cionen el sistema de coordenades fixat al sensor (BF) amb
un sistema de coordenades local com el Nord-Est-Down
(NED) que es mostra a la figura 4} és local perque consi-
dera el pla tangent a la Terra a la posici6 del sensor i fixa
les direccions de dos eixos (cap al nord i cap al centre de la
Terra) completant la tercera la triada seguint la regla de la
ma dreta. L’algoritme que utilitza la IMU per determinar la
orientaci6 €s un filtre de Kalman que fusiona les dades de
dos o tres sensors (es pot triar) per calcular els quaternions.

Per0 de nou existeix un problema si es vol aplicar a un
cubesat. Per determinar la direccid dels eixos en coordena-
des NED per calcular els quaternions que el relacionen amb
les coordenades BF, és necessari saber on es situa el Nord
(magnetometre) i el centre de la Terra (accelerometre), i el
problema torna a apareixer amb I’accelerometre de la ma-
teixa manera que per determinar la posici. A la figura
es mostra el principi de funcionament de 1’accelerometre,
que llegira una acceleracié de 9.8 m/s? (1 g) quan estigui

en repos a la Terra; d’aquesta manera es pot determinar la
direcci6 del centre de la Terra. Perd en el cubesat el sensor
estara en caiguda lliure i no es podra determinar aquesta di-
reccid, que conforma la condici6 inicial sobre la que fer la
integraci6 de la velocitat angular per obtenir els angles que
descriuen la rotacié. A més, la integracié de la velocitat
angular introdueix un error de deriva en la posicié angular
obtinguda.

Fig. 4: Sistemes de coordenades ECI (negre), ECEF (blau)
i NED (verd)

3 ESTAT DE LART

En moltes missions s’ha abordat el problema de la posicidé
anomenat ~orbit determination problem”sense necessitat de
cap sensor. Coneixent la posici6 i la velocitat del cubesat
en un instant determinat, es pot propagar la orbita als ins-
tants posteriors si es té un model de les forces que actuen
a la posicié del cubesat. Per tant, es necessita una posicid
i velocitats inicials i el model per calcular les posicions i
velocitats en instants posteriors.

La NORAD[S5] (North American Aerospace Defense
Command), proveeix de varis models que es poden fer ser-
vir per propagar la orbita del satel-lit[17]]. A la universitat
de Dundee, el dr. Paul Crawford va publicar a GitLab un
codi d’exemple que implementa el model SGP4 per pro-
pagar la orbita d’un satel-lit[6]]. L’algoritme de propagacid
d’orbita €s iteratiu, calcula la posicié i velocitat actual en
base a la anterior, i per tant, acumula un error que s’incre-
menta a mesura que la prediccié s’allunya en el temps de
les condicions inicials. Després de dues setmanes, 1’error a
la posici6 estimada superaria els 40 km. Aixi que les posi-
cions i velocitats (condicions inicials) s’han d’anar actualit-
zant periodicament.

Les condicions inicials no les proporciona 1’algoritme,
pero la mateixa NORAD publica diariament les dades de
tots els satel-lits que passen prop del seu camp de visid, a la
web CelesTrak en un format de dues linies i 80 columnes
conegut com a TLE[8]]. Quan s’estableix comunicacié amb
el cubesat, es pot enviar la informacié de la seva posicid i
la velocitat periddicament i d’aquesta manera el cubesat pot
actualitzar les seves condicions inicials. Moltes missions
de tot el mén depenen de la NORAD per coneixer la posi-
ci6 dels seus satel-lit, i molts es pregunten que passaria si
deixés de compartir aquesta informaci6. Aquest fet ha mo-
tivat I’estudi d’alternatives com la utilitzacié del projecte
GENSOI22], una xarxa col-laborativa de comparticié d’in-

Ihttps://www.celestrak.com/NORAD/elements/
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formaci6 de localitzacié de satel-lits, per obtenir les dades
necessaries per estimar la posici6 del satel-1it[20]].

El denominat attitude determination problem”ha sigut
object d’estudi intensiu durant els dltims 60 anys. L’a-
nomenat TRIAD Method proposat per Harold D. Black el
1964[13]] calcula la orientaci6 a partir de dos vectors cone-
guts en els dos sistemes de coordenades que es volen rela-
cionar a la posicié on es troba el sensor. Es necessita un
minim de dos vectors a cada sistema de referéncia (quatre
en total) per determinar la orientacié. Per exemple, si el
magnetometre sensa el camp magnetic en només un dels
eixos i rota sobre el mateix eix tants graus com es vulgui,
la mesura no canviara, sera la mateixa, per aix0 és neces-
sari un segon vector. Normalment s’utilitza un “’sun sen-
sor’per obtenir aquest segon vector que permet determi-
nat univocament la orientacid, encara que existeixen més
dispositius que posicionen objectes i poden utilitzar-se per
aconseguir un dels dos vectors necessaris, com els “star
trackers”o els “Earth sensors”, inclds es poden utilitzar els
panells solars per determinar la direccié del Sol deduint el
vector de Pointing de la poténcia rebuda en els panells[/11]].

L’algoritme TRIAD es tracta d’un metode determinista
que no té en compte els errors en la mesura. Posteriorment
van sorgir altres metodes que si tenen en compte el caracter
estocastic del problema, com el QUEST Method, una des-
cripci6 del problema i el metode es pot trobar, per exemple,
a la tesi de Henri Christian Kjellberg, de la universitat de
Texas a Austin, al capitol 5[7].

De cada sensor que s’utlitzi per posicionar un objecte es
necessita ubicar aquest mateix objecte en coordenades iner-
cials. Per exemple, si es mesura el camp magnetic amb
el magnetometre es pot determinar la direcci6 del vector en
les coordenades BF del sensor; després, coneguda la posici6
actual del cubesat (SGP4 + TLE), es pot determinar aquest
mateix camp en coordenades NED si es troba un model amb
el que es pugui calcular el valor del camp magnetic dona-
da una posicié. Aquest model existeix, el World Magnetic
Model[[10] n’és un exemple encara que hi han d’altres.

Per obtenir el segon vector no es pot utilitzar el girosco-
pi, ja que no situa cap objecte conegut, només mesura la
velocitat angular.

De fet, amb 2 vectors el sistema queda sobre-determinat,
doncs per cada vector obtenim dues de les tres dimensions
necessaries. Revisant la literatura, el 2011, en Jason David
Searcy, a la seva tesi de master per la Universitat de Ciencia
i Tecnologia Missouri, aprofita aquest fet per implementar
un metode que aconsegueix obtenir la orientacié del cubesat
utilitzant com a segon vector (que anomena pseudo-vector)
la derivada del camp magneétic tant en coordenades inercials
com en BF[26]. En aquesta tesi demostra que es pot obtenir
els quaternions que descriuen la rotacié del cubesat conei-
xent la seva posicid, amb la qual calcula el camp magnetic
ila seva derivada en coordenades inercials gracies al World
Magnetic Model; amb la mesura del magnetometre obté el
camp magnetic en coordenades BF i calcula la seva deri-
vada utilitzant un filtre de Kalman, per finalment, amb un
segon filtre de Kalman calcular la orientaci6 i la velocitat
angular utilitzant com a mesura el resultat del primer filtre,
aconseguint un error de 2 graus amb les dades d’una missié
real, la M-SAT. El seu treball es basa en un treball anterior
fet per Natanson i Challa[23]], que intentaven obtenir la ori-
entaci6 d’un satel-lit perdut del qual disposaven de les dades

del magnetometre i les velocitats angulars. Aleshores van
crear un metode que van anomenar DADMOD (Determinis-
tic Attitude Determination using Magnetometer-Only Data)
on aconsegueixen determinar la orientacié calculant la de-
rivada fent diferencies finites sobre les mesures del camp
magnetic i coneixent la acceleracié angular.

4 OBJECTIUS

L’ objectiu principal del present projecte TFG és implemen-
tar un software en temps real que s’executi al microcontro-
lador STM32F446ZE|28]] basat en un Arm Cortex-M4 de
STMicroelectronics connectat a un sensor inercial de baix
cost, model BNOO55 de Bosch per resoldre els segiients
problemes:

e Determinaci6 de la posicié. Utilitzant I’algoritme de
propagaci6 basat en el model SGP4 i les efemerides
proporcionades per la NORAD.

e Determinacié de la orientaci6. Utilitzant el mag-
netometre present a la IMU i 1’algoritme basat en dos
filtres de Kalman en cascada.

Com a subobjectiu cal destacar la creacié d’un entorn de
treball que permeti arribar a la solucié6 de manera que es
pugui validar i que aquest entorn sigui auto-contingut en el
sentit que permeti donar continuitat al desenvolupament del
sistema de navegaci6 per altres professionals que participin,
una vegada el TFG finalitzi.

5 METODOLOGIA

La metodologia utilitzada ha estat la divisi6 en tasques que
s’han anat completant iterativament i on la majoria imple-
menten un petit projecte individual que unit a la resta cre-
en ’entorn de treball on poder desenvolupar la solucié i
testejar-la de manera rapida. Aquest entorn consisteix en
un conjunt d’eines utilitzades per acabar fent un desenvo-
lupament de tipus hardware-in-the-loop (HIL)[9], davant la
impossibilitat de provar el sistema a 1’espai.

AT annex[A.T]es llista tot el software utilitzar per compo-
sar ’entorn de treball i fer el desenvolupament de la solucié
i al’annex [A.2]es mostra el diagrama de Gannt de la plani-
ficaci6 del projecte.

5.1 Entorn de treball

Per programar el microcontrolador s’ha utilitzat el Sys-
tem Workbench for STM32[29], que és un IDE creat
per ’empresa francesa AC6 basat en Eclipse que propor-
ciona eines visuals per activar i configurar els diferents
moduls hardware presents a la placa de desenvolupament
NUCLEO-F446ZE[27] que es mostra a la figura |5 sub-
ministrada per 'ICE per fer el TFG. Aquesta placa de
desenvolupament incorpora, a més del microcontrolador
STM32F446ZE, moduls per poder introduir software que
s’executi al microcontrolador, comunicaci6 USART, bu-
tons, LEDs, rellotges, moduls que permeten depurar el
software, entre d’altres.

Per realitzar el disseny dels algoritmes i la validacié dels
resultat s’ha utilitzat Matlab i Simulink[[1]. El departament



Daniel Avila Gamez: Desenvolupament de SW encastat per un microsatel-lit

Fig. 5: Placa de desenvolupament NUCLEO-F446ZE con-
nectada a la IMU BNOO55

MathWorks Aerospace Products Team, ha desenvolupat un
add-on, I’ Aerospace Blockset Cubesat Simulation LibraryE]
per Simulink, que es mostra a la figura [6] que precisament
simula I’evolucié d’un cubesat donats uns parametres inici-
als (data, posicid, rotacid, velocitat lineal i velocitat angular
inicials, entre d’altres), i permet visualitzar el cubesat orbi-
tant al voltant de la Terra, que no només esta dibuixada sin6
que també esta modelada, aixi com el sol i la lluna, fent els
moviments de rotacié segons la data.

CubeSat Simulation

Fig. 6: Aerospace blockset cubesat simulation library

Les primeres tasques han estat orientades a la familiarit-
zacié amb el microcontrolador i el sensor, realitzant petits
projectes per configurar el sensor, llegir les dades a través
de I12C[4] i comunicar-les a través del port serie per poder
llegir-les i analitzar-les des de Matlab. A la figura[7]es mos-
tra un diagrama de Simulink que processa les dades rebudes
del sensor i simula graficament el moviment de translacié i
rotaci6 de la IMU en temps real, aprofitant el model del cu-
besat del projecte del add-on instal-lat. El model visual és
de gran ajuda per verificar la correcta alineaci6 dels eixos de
coordenades, ja que amb un simple moviment del sensor es
pot veure la resposta a la simulaci6, sense haver d’interpre-
tar un conjunt de dades o una grafica representant I’evolucié
dels quaternions.

Una vegada I’entorn esta creat, s’ha procedit a buscar una
font de dades d’una missi6 d’un satel-lit real que contingui
les posicions, orientacions i el camp magnetic sensat per
poder validar els algoritmes desenvolupats. La Agencia Es-
pacial Europea (ESA) posa a disposicié del public les dades
d’algunes de les missions. S’ha utilitzat la missi6 SWARNE]
per fer les proves del sistema. Es proporcionen dades de les

Zhttps://es.mathworks.com/matlabcentral/
fileexchange/70030-aerospace-blockset/cubesat/
—-simulation-library

Jhttps://earth.esa.int/web/quest/missions/
esa-operational-eo-missions/swarm

HEUEs e

Fig. 7: Comunicacié IMU -> Microcontrolador -> Simu-
link

lectures de tots els dispositius presents al satel-lit, un fitxer
per cada dia, i les posicions i rotacions amb un periode de
mostreig d’un segon. Els arxius es proporcionen en format
CDF, de Wolfram Research. Com que Matlab no té sup-
port per aquest tipus d’arxius s’ ha escrit un script en python
aprofitat que existeix una llibreri:ﬂ per llegir aquests fitxers
per traduir el fitxer a format csv i d’aquesta manera utilitzar-
lo en Matlab.

6 DESENVOLUPAMENT

6.1 Estimar la posicio

Per estimar la posicié s’ha descarregat 1’ algoritme de la NO-
RAD en C i s’ha adaptat per executar-se al microcontrola-
dor. Aquesta adaptaci6 ha consistit en la substitucié de les
crides del sistema d’entrada i sortida que estaven escrites
per una arquitectura x86 per les corresponents a les matei-
xes en FreeRTOS. Posteriorment s’ha executat partint d’un
arxiu TLE descarregat de la web de Celestrack que situa la
posici6 i velocitat d’un satel-lit real. Les dades sobre la po-
sicié generades s’ han transmes a través del port série i s’ha
alimentat la simulaci6 grafica de Simulink, comprovant que
descriuen una orbita estable. A la figura [§|es pot observar
el model que llegeix les posicions generades per 1’algorit-
me SGP4 executant-se en temps real al microcontrolador a
través del port serie i les utilitza per situar el cubesat a la
simulacié grafica a la part inferior dreta. A 1’esquerra es
grafica I’evolucié de les components del vector posicid i es
pot comprovar que la orbita es estable.

6.2 Estimar la orientacio

Per estimar la orientaci6 es necessiten 2 vectors en coor-
denades BF i els mateixos vectors en coordenades ECEF
(Earth-Centered Earth-Fixed), que es tracta d’un sistema de
referéncia amb origen al centre de la Terra perd que rota
amb ella. El primer vector és el camp magnetic i el segon
la seva derivada. Partint del camp magnetic mesurat amb el
magnetometre en BF, s’implementa un primer filtre de Kal-
man per calcular la seva derivada. Per altra banda, a partir
de la data i la posicié es calcula el mateix camp magnetic
i la seva derivada en coordenades ECEF. Finalment, amb
els quatre vectors s’alimenta el segon filtre de Kalman que
estima la orientacio i la velocitat angular, sense necessitat

4https://github.com/MAVENSDC/cdflib
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1 BB LEBeg

A RE

Fig. 8: Posicions generades a partir d’un fitxer TLE amb
I’algoritme SGP4 executant-se en al microcontrolador

d’utilitzar el giroscopi. A la figura [9] es mostra el model
simulink generat, composat per subsistemes en una estruc-
tura jerarquica que es pot seguir a la barra superior a mesura
que es va entrant a cada subsistema. Cada subsistema s’ha
nombrat seguint la numeracié de les equacions implemen-
tades seguint la tesi de master referenciada a la secci6 3] per
facilitar el seu seguiment, aixi com les configuracions dels
filtres.

Per implementar un filtre de Kalman primer s’ha de de-
finir el problema amb una equacié d’estat que descrigui el
comportament dinamic del sistema, aixi com una equacié
de mesura que descrigui la relacié entre variables d’estat i
la sortida dels sensors. Les equacions han de ser descrites
en temps discret. A més, s’han de coneixer les propietats es-
tadistiques del soroll del sistema (I’error degut a pertorbaci-
ons no capturades per el model del comportament dinamic
del sistema) i del soroll de mesura, del sensor. El soroll ha
de ser Gaussia, sind el filtre no aplica. El sistema ha de ser
lineal, i en el cas de no ser-ho, es pot utilitzar la versi6 exte-
sa (EKF) que a cada pas linealitza utilitzant 1’aproximaci6
en serie de Taylor.

L
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Fig. 9: Model que estima la velocitat angular i la orientaci6

6.2.1 Pre-filtre

L’objectiu del pre-filtre és calcular la derivada del camp
magnetic mesurat amb el magnetometre, per introduir la
mesura del camp i la derivada com a entrada del segon fil-
tre. Rep com a entrada el camp magnetic mesurat i a la
sortida genera la derivada utilitzant un procés de Markov,
suposant que la tercera derivada és igual a zero. Simulink
proporciona un block que implementa el filtre de Kalman.
A la figura[I0es pot veure la configuraci6 del pre-filtre, i als
listats [1] i [2] les funcions de transicié d’estats i de mesura,
respectivament.

i
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Fig. 10: Model simulink del pre-filtre

Listing 1: Funci6 de transici6 d’estat -

pre_EKF_StateTransitionFcn

function x = pre_.EKF_StateTransitionFcn(x)

F=[00010000 0; ...
00001000 O;
0000O0T1O0O0 O;
00000O0T1O0 O;
00000O0O0T1 O;
0000O0O0O0O0 I;
0000O0O0O0OO0 O;
0000O0O0O0GO0 O;
0000O0O0O0O0 O
1

x = x + Fxx

end

Listing 2: Funcié de Mesura - pre_. EKF_MeasurementFcn

function y = pre_.EKF_MeasurementFcn (x)

H=1[10000000 O0; .
01000000 O;
00100000 O;
1

y = Hxx;

end

Al llistat[3les mostra la inicialitzaci6 del filtre, condicions
inicials 1 matrius de covariancia.

Listing 3: Script d’inicialitzacié

% Pre_filtre

pre_.EKF_Q = diag(repmat(le—1,1,9));

pre_.EKF_R diag (repmat(le —9,1,3));

pre_.EKF_P diag ([repmat(le4,1,3) repmat(le6,]l

.0)1):

inicials ,
(B_CRF.
(B_CRF.
(B_CRF.

% Condicions
dB_body_2 = [

derivada de les 3 primeres
Data(3,1) —B_CRF.Data(1,1))
Data(3,2) —B_.CRF.Data(1,2)) ..
Data(3,3) —B_.CRF.Data(1,3))] x* 0 5;

mostres

dB_body_3 = [  (B.CRF.
(B_CRF.

(B_CRF.

Data(4,1) —B_CRF.
Data(4,2) —B_CRF.
Data(4,3) —B_CRF.

Data(2,1))
Data(2,2))
Data(2,3))] = 0 5;

dB_body_4

(B.CRF.
(B_CRF.
(B_CRF.

Data(5,1) —B_CRF.
Data(5,2) —B_CRF.
Data(5,3) —B_CRF.

Data(3,1))
Data(3,2)) ..
Data(3,3))] =* 0 5
ddB_-body-3 = [ (dB_-body-4(1)—dB_body-2(1))
(dB_body_4(2)—dB_body_-2(2))
(dB_body-4(3)—dB_body-2(3))] = O. 5

pre.EKF_B_body_.init = B.CRF.Data (3 ,:);
pre_.EKF_dB_body-init = dB_body_3;
pre_EKF_ddB_body_init = ddB_body.3;
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6.2.2 World Magnetic Model

Abans d’implementar el segon filtre és necessari generar el
vector de camp magnetic i la seva derivada en coordenades
ECEF. Partint d’una data i una posicié en coordenades ge-
odesiques (altitud, latitud i longitud)[2], el World Magnetic
Model calcula el camp magnetic per aquella data i posicio.
Posteriorment es calcula la derivada aplicant diferéncies fi-
nites en el temps i 1’espai, ja que el camp magnetic varia en
ambdues dimensions. A la figura[TT|es mostra el subsistema
que s’encarrega de fer els calculs.

B, B, B g
o | g
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o | d
0B, B, @B |

o Oy Gz Lt
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Fig. 11: WMM. Calcul del camp magnétic i la seva derivada
temporal i espacial

A la figura [I2] es mostra el subsistema simulink que rep
una posicié en coordenades ECEF, la transforma a coorde-
nades geodesiques per alimentar el WMM que genera el
camp magnetic en coordenades NED per una data confi-
gurada. Aquest camp es transforma a coordenades ECEF
multiplicant per la DCM corresponent. A continuacio s’a-
limenta el subsistema que calcula la derivada temporal, que
es mostra obert a la part inferior de la figura, on s’aplica un
retard de dues mostres per aplicar la diferenciacio6 central.

Fig. 13: WMM. Calcul de la derivada espacial del camp
magnetic.

6.2.3 Post-filtre

Una vegada tenim els vectors de camp magnetic i les seves
derivades en coordenades BF i ECEF es procedeix a imple-
mentar el segon filtre de Kalman de la mateixa manera que
s’ha fet amb el primer. Les funcions de transici6 d’estat i
mesura es mostren als llistats [4] i [5] respectivament, on es
pot veure a la funcié de transicié d’estats com s’aplica la
restriccié normalitzant el quaternié fent que el sistema que-
di determinat.

Listing  4: Funci6 de transici6 d’estat -
post_EKF _StateTransitionFcn

function x = post_EKF_StateTransitionFcn (x)

q = quatnormalize ([x(1) x(2) x(3) x(4)]):

Wx=x (5); Wy=x(6); Wz=x(7);

Ix = 0.8918222; Iy = 0.8753646; 1z = 0.6176641;

F = 0.5%

[0 —Wx —Wy —Wz —q(2) —q(3) —q(4):

Wx 0 Wz Wy q(1) —q(4) q(3);
Wy Wz 0 Wx q(4) q(l) —q(2); ...
Wz Wy —-Wx 0 —q(3) q(2) q(l); .

0 2x(ly—Iz)*«Wz/Ix 2x(Iy—Iz)+*Wy/Ix;
2x(Iz—Ix)*Wz/ly 0 2x(Iz—Ix)*Wx/ly;
2x(Ix—1y)*«Wy/lz 2x(Ix—Iy)*Wx/Iz 0;

xl = x + Fxx;

x = [quatnormalize ([x1(1) x1(2) x1(3) x1(4)])
x1(5) x1(6) x1(7)]";

end
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Fig. 12: WMM. Calcul del camp magnetic i la seva derivada
temporal

Per calcular la derivada espacial es calcula de nou el
camp magnetic augmentant i disminuint una unitat cadas-
cuna de les components del vector posicié en coordena-
des ECEF i aplicant de nou la diferenciaci6 central, com
es mostra a la figura[I3]

Listing 5: Funcié de Mesura - post_ EKF_MeasurementFcn

function y = post_EKF_MeasurementFcn(x, B_dB_ecef)
q quatnormalize ([x(1) x(2) x(3) x(4)]):
w = [0 x(5) x(6) x(7)];

q-c = quatconj(q);

Q=1 q() —q(2) —q(3) —q(4);
q(2) q(1) —q(4) q(3);
q(3) q4) q(1) —q(2);
q(4) —q(3) aq(2) q(1)];
dq = (0.5%Qxw’) "3
dq-c = quatconj(dq);
Bi = [0 B_.dB_.ecef(l) B_dB_ecef(2) B_dB_ecef(3)];

dBi = [0 B_dB_ecef(4) B_dB_ecef(5) B.dB_ecef(6)];

yl = quatmultiply (quatmultiply (q-c, Bi), q);

y2 = quatmultiply (quatmultiply (dq-c, Bi), q) +
quatmultiply (quatmultiply (q-c, dBi), q) +
quatmultiply (quatmultiply (q-c, Bi), dq);

y = [yl(2) yl(3) yl(4) y2(2) y2(3) y2(4)];

end

Mentre que la funcié de transicié d’estat segueix fidel-
ment la tesi, la funcié de mesura s’ha implementat de mane-
ra diferent, ja que amb les instruccions de la tesi el sistema
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donava un error a la orientacié molt gran, encara que les du-
es implementacions deurien d’ésser equivalents. L’autor no
dona explicitament la matriu de mesura H com al pre-filtre
perd indica que partint de 1’equacié [2]i utilitzant I’equacié
substituir i utilitzar el resultat per implementar la funcié
de mesura. Al llistat [6] es mostra aquesta implementacié
que possiblement tingui un error de concepte que no s’ha
pogut determinar. En canvi, la present implementaci6 s’ha
fet calculant la derivada del quaternié previament utilitzant
I’equaci6 4| que relaciona la derivada del quaternié amb la
velocitat angular i el propi quaternié sense derivar, extreta
del llibre Analytical Mechanics of Space Systems, de Hans-

peter Schaub i John L. Junkins[25].
[ By } _ [ . qCBecefq } 0
Bbf checefq + checefq + checefq

. 1
q=5qw ()
|: Bbf :| —_ |: checefq :|
Bbf %chBecefq + checefq + checef%qw

3)

9 —@ —G¢ —q3 0
i= Llan @ -4 ¢ w1 (4)

21 g g3 G —q1 w2

Listing 6: Funcié de Mesura implementant l’equacié

function y = post_.EKF_MeasurementFcn(x, B_dB_.ecef)

q = quatnormalize ([x(1) x(2) x(3) x(4)]);
w = [0 x(5) x(6) x(7)];
q-c = quatconj(q);

Bi = [0 B_dB_.ecef(l) B_dB_.ecef(2) B_dB_ecef(3)];

dBi = [0 B_.dB_ecef(4) B_dB_ecef(5) B_.dB_ecef(6)];
yl = quatmultiply (quatmultiply (q-c, Bi), q);
y2_1 = quatmultiply (
quatmultiply ( .
quatmultiply (0.5%xq-c, w), Bi), q);
y2_2 = quatmultiply (quatmultiply (q-c, dBi), q);
y2.3 = quatmultiply (
quatmultiply ( ...
quatmultiply (q-c, Bi)*0.5, q), w);
y2 = y2_1 + y2.2 + y2.3;

y = [yl(2) yl1(3) yl(4) y2(2) y2(3) y2(4)];

end

6.2.4 Traduccié a C

Tots els blocs que han estat utilitzats a simulink per imple-
mentar la solucié es poden traduir automaticament a codi
C per executar-se a un microcontrolador ARM, amb la ins-
tal-lacié de I’add-on Embedded Coder de Simulink. Una
vegada generat el codi es pot visualitzar i si s’ha activat
I’opcié corresponent es generen comentaris davant de ca-
da bloc que actuen com a link mostrant el bloc al qual es
refereix la traduccid, com es pot veure a la figura

A la taula[T]es recull el tamany en KB de les dos soluci-
ons, separades per 1’espai que ocupen a la memoria Flash,
de la que el microcontrolador disposa de 512 KB i I’espai

I
ﬁ
0

Bz 0+ M) =B, 3zt =AM [
200

Uity fles (1)

Fig. 14: Codi C generat de la soluci6.

Algoritme | Flash | SRAM gg;zi g::;l)e(ms)
SGP4 60 KB 5KB 65KB | 0.4 ms
OWA 75KB | 75KB | 150 KB | 105 ms
Total 135KB | 80KB | 215KB | 105.4 ms

TAULA 1: TAMANY DEL CODI COMPILAT PER EL MICRO-
CONTROLADOR I MS/STEP DE CADA ALGORITME.

que ocupa a la memoria SRAM, de la que el microcontro-
lador disposa de 128 KB. També s’inclou el temps que tri-
ga cada iteracié en executar-se, un total de 105.4 ms. EIl
periode de mostreig és d’un segon, i es necessita tenir el
resultat de la iteracié abans d’aquest temps.

6.3 Test

Abans de provar la validesa de la solucié a 1’hora d’obtenir
una bona orientacié s’han realitzat tests a blocs individuals
per comprovar la seva correcta implementacié en la mesu-
ra del possible, atés que no es disposa d’un ground-truth
de totes les dades per fer les comprovacions. A la figura
[[5]es mostra un exemple, per comprovar la correcta imple-
mentacié del subsistema que calcula el camp magnétic en
coordenades ECEF mitjancant el WMM, s’han introduit la
data i les posicions de la missi6 SWARM, de la que es dis-
posa el camp magnetic i s’ha comparat amb el generat per
el model, comprovant que I’error relatiu mitja és inferior al
2%.

S’ha comprovat que el resultat de la implementacié feta
al microcontrolador en codi C sigui el mateix que a les si-
mulacions. Per fer-ho s’ha creat un entorn de test bastat en
el paradigma hardware-in-the-loop, consistent en un projec-
te de test que s’executa al microcontrolador i espera rebre
les dades sobre el camp mesurat des del terminal en comp-
tes de la IMU, les dades son enviades des de Matlab, que a
la seva vegada espera rebre la resposta per avaluar-la, per el
mateix terminal.

7 RESULTATS

Per avaluar la bondat de les solucions s’han fet simulaci-
ons amb les dades reals obtingudes de la missi6 SWARM i
també s’han generat Orbites amb parametres diferents apro-
fitant el projecte inclos a I’ Aerospace Blockset Cubesat Si-
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Fig. 15: Comparacié entre el camp magnetic de la missié
SWARM i el generat amb el WMM durant 10000 segons

mulation Library per provar com es comportaria el software
davant canvis als parametres de la Orbita o del cubesat, per
exemple, amb una velocitat angular o una inclinacié de la
orbita diferents.

7.1 Orbites simulades

Test 1
e Orbita: Polar, inclinacié 85 graus
e Orientaci6: 1liure

e Velocitat angular inicial (Wx,Wy,Wz): 0 graus/s

A la figura[T6] es pot veure el resultat. L’algoritme con-
vergeix a un error mitja per sota dels 20 graus després de 20
minuts i al cap de 4 hores baixa dels 10 graus per situar-se
als 7.5 graus a les 10 hores, encara que existeixen 3 periodes
d’uns 15 minuts on I’error instantani es dispara.

E

Fig. 16: Orbita simulada. Comparaci6 dels quaternions i
error d’orientacié en graus.

Test 2

e Orbita: Polar, inclinacié 85 graus

e Orientacié: lliure

e Velocitat angular (Wx,Wy,Wz): (0.1,0.5,0.1) graus/s

A la figura I/ es pot veure el resultat. L’algoritme con-
vergeix a un error mitja per sota dels 20 graus després de 6
minuts i al cap de 40 minuts baixa dels 4 graus i s’estaci-
ona fins que finalitza la simulaci6, a les 10 hores. Seria el
resultat ideal.

accolbosy

Fig. 17: Orbita simulada. Comparacié dels quaternions i
error d’orientacié en graus.

Test 3
e Orbita: Polar, inclinacié 85 graus
e Orientaci6: cap a la Terra (Nadir)

e Velocitat angular (Wx,Wy,Wz): (0.1,0.5,0.1) graus/s

A la figura [I§] es pot veure el resultat. L’algoritme con-
vergeix a un error mitja per sota dels 20 graus després de
8 minuts i a partir de les 3 hores es situa per sota dels 10
graus fins als 7 graus al final de la simulacié. S’observa
que I’error instantani oscil-la al voltant del zero i arriba a
maxims de 30 graus, la qual cosa no és desitjable. S’ob-
serven 4 periodes d’uns 15 minuts on I’algoritme divergeix
donant un gran error a la orientacid.

@cceboty
T

Fig. 18: Orbita simulada. Comparacié dels quaternions i
error d’orientacié en graus.
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Test 4
e Orbita: Polar, inclinacié 85 graus
e Orientacio: cap al sol
e Velocitat angular (Wx,Wy,Wz): (0.1,0.5,0.1) graus/s

Ala figura[I9]es pot veure el resultat. Com el cubesat esta
orientat al Sol, es pot observar com els quaternions varien
molt lentament ja que la velocitat angular és practicament
nul-la. L’algoritme convergeix a un error mitja per sota dels
20 graus després de 9 minuts i al cap de 2 hores baixa dels
4 graus i s’estaciona fins que finalitza la simulacid, a les
10 hores. No s’observa cap anomalia en 1’error instantani.
Seria el comportament ideal.

ety ¢

Fig. 19: Orbita simulada. Comparacié dels quaternions i
error d’orientacié en graus.

7.2 Missio SWARM

S’ha realitzat la simulacié de la orbita del satel-lit A de la
missi6 SWARM durant el dia 1 de gener de 2016 a una
freqiiencia d’1 Hz, de la qual es tenen els quaternions me-
surats a bord que descriuen la rotacié des de les coordena-
des BF a ECEF, aixi com les posicions a cada instant i el
camp magnetic en coordenades NED. S’ha transformat el
camp magnetic a coordenades ECEF per aplicar la rotacié
per mitja dels quaternions i generar el camp magnetic en
coordenades BF, el que hauria de llegir el sensor. Poste-
riorment a aquest camp s’ha afegit soroll blanc Gaussia de
magnitud 1.4 muT, extret del datasheet del sensor BNOOS5S5,
per simular el sensor. A continuaci6 s ha fet la simulacio,
a la figura[20] es mostra el resultat per una simulacié de 10
hores. S’observa com 1’algoritme convergeix lentament i
triga una hora en obtenir un error per sota de 20 graus; I’er-
ror instantani oscil-la al voltant del zero i arriba a maxims
de 30 graus, la qual cosa no és desitjable. S han provat
diverses configuracions en les condicions inicials i no s’-
ha aconseguit una millora significativa. A la tesi seguida
per implementar 1’algoritme s’explica que 1’algoritme pot
arribar a obtenir un error de 2 graus perd en determinades
condicions, especialment en quant a la velocitat angular que
és un dels parametres critics.

o Orbita: Polar, inclinaci6 87.35 graus
e Orientaci6: Cap a la Terra (Nadir)

e Velocitat angular (Wx,Wy,Wz):
graus/s (approx)

(0.01,-0.05,0.01)

Fig. 20: Missi6 SWARM. Comparacié dels quaternions i
error d’orientacié en graus.

8 CONCLUSIONS | TREBALL FUTUR

S’ha creat 1’entorn necessari per poder desenvolupar el sis-
tema de navegacid del projecte C3SatP utilitzant 1’aproxi-
maci6é hardware-in-the-loop. També s’ha pogut verificar
positivament la viabilitat d’estimar la posici6 i la orientaci6
d’un cubesat en Orbita utilitzant components de baix cost
amb una precisié raonable front els costos dels dispositius
utilitzats tradicionalment a la industria aeroespacial destina-
da només a entitats governamentals amb un cost molt ele-
vat, encara que han quedat proves per realitzar, sobretot en
quant al tunning dels parametres per situar els limits d’es-
tabilitat del sistema i saber quan aplica i quan no, i donar
resposta a per que algunes de les proves no donen el resul-
tat desitjat. També s’han de trobar aquests limits en quant a
I’execucid en un entorn compartit amb molt components.
Com a linia futura en el desenvolupament del sistema de
navegaci6 s haurien de completar les segiients tasques:

e Aplicar tecniques d’enginyeria de rendiment per opti-
mitzar al maxim el codi generat mantenint la integritat
del mateix.

e Estudiar I'impacte que I’error en la determinacié de la
posici6 fet amb SGP4+TLE té en I’algoritme de deter-
minacid de la orientacid, ja que la sortida del primer €s
una de les entrada del segon.

e Creaci6 d’un entorn per poder tunnejar I’algoritme de
determinacié de la orientacié ad-hoc per una missié en
concret.

e Estudiar les possibilitats d’implementacié dels actua-
dors necessaris per poder provocar canvis en la orien-
tacid del cubesat.

Per altra banda, com a resultat secundari, s’ha pogut com-
provar la importancia d’estar constantment actualitzat en les
noves eines i tecnologies de desenvolupament que permeten
aconseguir fer implementacions de sistemes cada cop més
complexos per professionals cada vegada més allunyats del
camp d’especialitzacid, enriquint cada vegada més la pro-
fessi6 d’Enginyer Informatic.
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APENDIX

A.1 Seccié d’Apendix
El software utilitzat en el projecte és el segiient:

e Hardware

— Placa de desenvolupament NUCLEO-F446ZE de
STMElectronic

— IMU BNOOQO055 de Bosch
e Programacié del microcontrolador

— System Workbench for STM32 V1.24.0
— STM32CubeF4 v1.24.0
— STM32CubeMX For Eclipse v5.5.0

e Simulacions i tests

— Matlab R2019a
— Simulink 9.3
— Simulink Add-Onns
* Aerospace Blockset. Proporciona blocs per
simular vehicles a I’espai.
* Simulink 3D Animation. Simulacions en un
espai 3D.
* Aerospace Blockset CubeSat Simulation Li-

brary. Proporciona blocs per modelar y si-
mular un CubeSat en Orbita.

* Robotics System Toolbox.  Proporciona
blocs per traduir sistemes de coordenades.

* MATLAB Coder. Per traduir codi matlab a
cle++

* Simulink Coder. Per generar codi c/c++ des
de un model en simulink

+* Embedded Coder. Per generar codi ANSI/I-
SO C per executar en qualsevol microcon-
trolador.

— Python p3.7 amb el paquet cdflib

A.2  Seccié d’Apendix

A la figura[2T]es mostra el diagrama de Gantt una vegada el
projecte ha quedat finalitzat.
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