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Resumen

En el disefio de un sistema espacial las pruebas de validacién y verificaciéon toman
una importancia adicional debido a factores como la incapacidad de interactuar
fisicamente con el sistema después del lanzamiento. Existen herramientas comerciales
enfocadas hacia la parte de pruebas, pero factores como la necesidad de licencias,
complejidad de uso y falta de transparencia en los modelos suelen traer contratiempos
adicionales durante el desarrollo.

En este trabajo se presenta la elaboraciéon de una herramienta de simulaciéon
que aborda estos problemas, enfocada hacia la verificaciéon del subsistema de
determinacién y control de orientacién de un nanosatélite. Para ello se hizo uso
el enfoque de diseno basado en modelos, en donde a cada elemento involucrado
con el subsistema como componentes electrénicos, algoritmos o factores ambientes;
le corresponde un modelo, los cuales pueden interactuar entre si para simular el
subsistema completamente. La referencia para el disefio de la simulacién fue un
nanosatélite de control de orientacién magnético, en donde es de interés conocer el
desempefio de los actuadores.

Como caso de estudio se us6 a K'oto, un satélite mexicano en estado de desarrollo.
Los resultados de la herramienta permitieron identificar factores de riesgo, puesto
que se determind que revisiones son necesarias en el disefio del subsistema de
control de orientacién para poder satisfacer los requerimientos.
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Introduccidon

varios servicios y actividades hoy en dia como son las telecomunicaciones,
los sistemas de navegacion (GNSS), investigacién, meteorologia, solo por
mencionar algunas actividades. Estas aplicaciones son posibles gracias a las ventajas
que otorgan los sistemas espaciales. Por ejemplo, la cobertura global en sistemas
de navegacion es posible debido a las constelaciones de satélites que se encuentran
distribuidas alrededor de la Tierra. Los satélites también otorgan una vista aérea
sobre de regiones de interés, lo que permite su monitoreo de forma remota. En
cuanto a la investigacion, la cercanfa de los satélites hacia los objetos de estudio
localizados en el espacio permite la adquisiciéon de datos sin las interferencias y
dificultades que poseen los medios terrestres. En la Figura 1.1 se resumen estas y
otras aplicaciones de los satélites.

Las aplicaciones de los satélites estan fuertemente ligadas tanto a caracteristicas
técnicas como la 6rbita y el tamafio del satélite, asi como a factores sociales como los
antecedentes de los paises que los desarrollan. En la siguiente seccién se exploran
algunos de estos conceptos con el fin de dar un mayor contexto al problema planteado
por esta tesis.

]-_js SATELITES son parte de la infraestructura que permite la existencia de

1.1. Contexto

Formalmente los satélites se definen como cuerpos que se encuentran en 6rbita
en torno a un cuerpo celeste, como lo son los planetas y estrellas [1]. Los satélites
artificiales son aquellos que son fabricados por el hombre y para los cuales se usaréd
el término satélite de ahora en adelante.

Las caracteristicas de un satélite suelen estar ligadas con su tamafio, por lo que
pueden clasificarse en términos de su masa (Tabla 1.1) [?]. En los tltimos afios han
sido los satélites pequefios los que se han popularizado alrededor del mundo gracias
a su bajo costo, abriendo la opcién de impulsar paradigmas como las constelaciones,
las cuales antes eran limitadas debido a los presupuestos.



1. INTRODUCCION

Manejo de
desastres

Meteorologia Percepcién
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- Innovacion
Telecomunicaciones tecnologica

— T
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Aplicaciones Astronomia
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Monitoreo
de riesgos espaciales

Figura 1.1: Actividades en donde participan los satélites.

Las 6rbitas constituyen la trayectoria periddica de un satélite a lo largo de su vida
atil. La eleccion de la érbita depende de los objetivos de la misién, y pueden variar
en cuanto a la orientacién del plano orbital, la excentricidad (la circularidad de la
Orbita) y la distancia hacia el cuerpo hacia el cual orbitan. A continuacién se listan
algunos ejemplos de 6rbitas para satélites con aplicaciones enfocadas a la Tierra, asi
como sus representaciones graficas (Figura 1.2).

Orbita Terrestre Baja (LEO). Los satélites en esta 6rbita se encuentran a una altura
de 160 a 500 km sobre la superficie terrestre [1]. Es de las 6rbitas con mas cercania a
la Tierra, lo que la hace una 6rbita accesible especialmente para satélites pequefios.
Ademas, esta altitud la hace ideal para aplicaciones de percepcién remota debido
a una mayor resolucién en las imégenes. El periodo orbital de estos satélites es
corto, asi que un satélite en LEO circulard por la Tierra varias veces por dia. Por esta
razén se suele hacer uso de constelaciones si se desean aplicaciones relacionadas
con telecomunicaciones.

Orbitas altamente elipticas (HEO). Orbitas con un valor alto de excentricidad e
inclinacién orbital. El resultado es que el satélite transcurre gran parte de su 6rbita
en linea de visién a un solo hemisferio, mientras que el tiempo transcurrido en el



1.1 Contexto

Tabla 1.1: Clasificacién de los satélites con respecto a su masa [2].

CLASIFICACION Masa (kg)
Satélite grande > 1,000
Satélite mediano > 500y <1,000
Satélite pequefio <500
Minisatélite > 100y <500
Microsatélite > 10y <100
Nanosatélite >1y<10
Picosatélite >01y<1
Femtosatélite <01

hemisferio opuesto serd minimo. El satélite aumentara su velocidad en el perigeo,
con lo cual se reduce el tiempo fuera del hemisferio de interés. Debido a las razones
anteriores, ha sido empleada histéricamente para fines de telecomunicaciones,
particularmente por Rusia.

Orbita geosincrona. Orbita en donde el periodo orbital del satélite coincide con
la rotacién de la Tierra. Como consecuencia la vista del satélite permanece fija con
respecto al drea de interés. Para que un satélite mantenga esta 6rbita se requiere una
altitud de 35,786 km con el fin de llegar a la velocidad orbital apropiada. Ejemplos
de aplicaciones incluyen las telecomunicaciones y la vigilancia con fines militares.

(a) Orbita LEO (b) Orbita HEO

(c) Orbita geosincrona

Figura 1.2: Las érbitas LEO, HEO y geosincrona son comunes en satélites enfocados a la
Tierra.
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1.1.1. Los satélites y la sustentabilidad

La tecnologia espacial es el soporte de varias de las tecnologias actuales, pero tiene
el potencial apoyar otros rubros para aportar en temas de sociedad y sustentabilidad.
Un ejemplo de este tipo de aplicaciones es el monitoreo en cuanto al cambio climético,
en donde los satélites pueden ser usados para analizar los patrones del clima y como
recursos de accién ante manejo de desastres naturales. El uso de medios espaciales
enfocados en el cambio climético es un 4drea que ha sido abordada por numerosos
centros de investigacion, pero existen otras dreas con un menor nivel de madurez en
las que las aplicaciones del espacio también pueden contribuir significativamente.
Con base en esta area de oportunidad, la ONU propuso 17 metas en las cuales
se plantea el uso de tecnologia espacial para cumplir la Agenda de Desarrollo
Sustentable de 2030 [3]. Esta iniciativa también se conoce como Space4SDGS y sus
objetivos se muestran en la Figura 1.3.

1 NO ER GOOD HEALTH QUALITY GLEAN WATER
POVERTY AND WELL-BEING EDUCATION ANDSANITATION

L

DEGENT WORK AND A 1 U REDUCED
ECONOMIC GROWTH INEQUALITIES

GLIMATE LIFE PEAGE, JUSTICE PARTNERSHIPS
1 ACTION 1 BELOW WATER 1 AND STRONG 1 FORTHE GOALS @

INSTITUTIONS SUSTAINABLE
DEVELOPMENT

GCALS

Figura 1.3: Las 17 metas de desarrollo sustentable de la ONU apoyadas por el espacio
[3].

Algunos de estos objetivos involucran una aplicacién directa de la tecnologfa,
como el uso de percepcién remota para el monitoreo de ecosistemas y la identificacion
de pesca ilegal, mientras que otros objetivos le conciernen a la formacién de recursos
y creacion de oportunidades dentro del drea espacial, como lo es la meta de igualdad
de género.

En el caso de un pais en vias de desarrollo, los satélites proveen entonces una
forma de cumplir dos objetivos a largo plazo: el desarrollo mismo de la tecnologia
espacial y su aplicacién para resolver problemas sociales y ambientales.
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1.1.2. El estdandar CubeSat

El estdindar CubeSat es una propuesta de disefio de nanosatélites nacida en 1999
en la California Polytechnic State University de San Luis Obispo. Su objetivo fue el de
facilitar el acceso al espacio a la comunidad cientifica mediante la estandarizacion
de las especificaciones del nanosatélite, lo cual conlleva a una reduccién de costo y
tiempo de desarrollo. Un nanosatélite CubeSat tipico adopta la forma de un cubo de
10 cm x 10 cm x 10 cm dentro del rango de 1-2 kg, donde a una unidad con estas
caracteristicas se le denomina «1U». Los CubeSat pueden componerse de varias
unidades, llegando hasta los 12U. Ejemplos de las diferentes configuraciones se
muestran en la Figura 1.4.

| ———

Figura 1.4: Ejemplos de distintas configuraciones de CubeSats. De la esquina superior
izquierda, en sentido de las manecillas del reloj: DAVE, ITASAT-1, AISTECHSAT (DANU)
2U, MicroMAS-2 [4, 5, 6, 7].
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El documento CubeSat Design Specification desarrollado por el programa CubeSat
[5] define algunas consideraciones adicionales que se deben tomar al desarrollar
un nanosatélite de este tipo y entre ellas se hace referencia a las especificaciones
mecénicas, eléctricas y de operacion.

En el lanzamiento, los CubeSats son desplegados a 6rbita por medio de un
dispensador adjunto al vehiculo de lanzamiento. El dispensador puede variar segtn
las especificaciones de este vehiculo, pero uno de los mas comunes es el P-POD, el
cual funciona por medio de rieles y tiene una capacidad de 3U [5].

La estandarizacion del CubeSat tiene como consecuencia que los fabricantes de
material espacial puedan producir componentes comerciales, también conocidos
como COTS (Commercial Off-The-Shelf), que se acoplen a cualquier satélite de este
formato. Esto en turno se ve reflejado como una modularidad entre los componentes,
de tal forma que en una misién CubeSat se pueda enfocar en el desarrollo de
componentes o tecnologia experimental, mientras que para el resto se pueden usar
COTS.

Uno de los principales beneficios del estandar CubeSat es el costo, el cual también
se ve derivado del uso de COTS, ademads de que se cuentan de programas como
la CubeSat Launch Initiative de la NASA que ofrece llevar CubeSats abordo de sus
vehiculos como parte de la carga auxiliar de mayor escala, reduciendo el costo de
lanzamiento [9]. Con todas estas caracteristicas, los CubeSats han incrementado
la accesibilidad al espacio para la industria y la comunidad cientifica, abriendo la
posibilidad de probar nuevos paradigmas y técnicas experimentales que antes no
eran factibles en misiones de mayor escala. Los CubeSats también son un medio por
el cual formar a los estudiantes en proyectos del drea espacial, ya que estos trabajan
directamente en su desarrollo lo que permite una experiencia de primera mano en
cuanto a las aplicaciones de la teoria, la normatividad y las metodologias usadas en
este tipo de proyectos.

En este trabajo se tomara como caso de estudio al nanosatélite K'oto, el cual es
un satélite mexicano bajo el estindar CubeSat. Mds informacién sobre esta misién se
detalla en la Seccién 5.2.

1.1.3. El drea espacial en México

Existen precedentes en cuanto a la participacién de Latinoamérica en el espacio,
ya que los gobiernos de Latinoamérica a lo largo de su historia han colaborado en
proyectos en conjunto con agencias internacionales ya establecidas como la NASA
[10, 11]. Los objetivos de dichas misiones han variado de acuerdo a las necesidades y
objetivos de cada pais, pero todas comparten la visién de lograr la independencia
hacia los recursos de otras naciones mediante el desarrollo de las agencias espaciales
nacionales. Estas agencias representan una forma de impulsar la tecnologia y de
capacitar a los profesionistas locales en cuanto a proyectos del drea espacial. Un
efecto secundario de ello es el desarrollo de infraestructura que pueda apoyar estas
actividades, lo que representa en si mismo un desarrollo de estas capacidades.

En México se cuenta con la Agencia Espacial Mexicana, pero a diferencia de
otros paises, las misiones que se han llevado a través de su apoyo han sido en su
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mayoria misiones universitarias. Estos tipos de misiones llevadas y por llevarse a
cabo recientemente en los afios siguientes quizas se encuentren dentro las tinicas
memorias que la mayoria de la poblacién tenga sobre los avances relacionados con
la ingenieria espacial nacional. El resultado es la existencia de la percepcién de que
México se encuentra en sus primeros pasos hacia el espacio. Sin embargo, la historia
de México en esta materia no es algo reciente y en realidad se remonta a mediados
del siglo XX.

1.1.3.1 HISTORIA DEL AREA ESPACIAL EN MEXICO

Uno de los primeros acercamientos formales de México al desarrollo de su
industria espacial fue la construccion de cohetes. A partir de 1957, instituciones como
la Universidad de San Luis Potosi disefiaron y lanzaron cohetes de mediana escala,
donde la capacidad de carga 1til rondaba los 8 kg. El objetivo de estos vehiculos se
enfocaba completamente en fines educativos y de investigacion, enfocandose en el
estudio de la atmdsfera [12]. La caracteristica compartida por los proyectos de este
periodo es la independencia y aislamiento. No existia una visién compartida entra
las instituciones involucradas que fomentara la colaboracién o el cumplimiento de
objetivos a largo plazo, factores que son reconocidos como fundamentales dentro de
este rubro hoy en dias.

No fue hasta 1962, durante el mandato de Adolfo Lépez Mateos, cuando se cre6
la Comisién Nacional del Espacio Exterior (CNEE) en respuesta a estas inquietudes.
El objetivo de la comisién consolidé lo que los pioneros mexicanos buscaban: la
investigacion y exploracién del espacio; ademds de promover estas actividades. Este
objetivo también se vio reflejado en la postura del pais en los afios siguientes. En gran
contraste con las agencias estadounidense y soviética, México no entré en una carrera
espacial con fines de competencia, por lo que el principal propulsor de su agencia era
simplemente el desarrollo cientifico y tecnolégico con fines completamente pacificos.

En 1967 México se integr¢ al sistema satelital Intelsat y al requerir de infraestruc-
tura para recibir los datos, se construy6 la primera estacién terrena de México en
Tulancingo. En 1968 se transmiten los juegos olimpicos que se llevaron a cabo en el
pais por medio de ella.

Con varios hitos alcanzados y proyectos cada vez mas ambiciosos como la serie
de cohetes MITL donde se alcanz6 llegar al espacio exterior, México tenia por delante
un futuro prometedor [12]. Sin embargo, la crisis econémica durante el mandato de
José Lépez Portillo estremeci6 varios sectores del pais incluido el espacial, donde se
tomo la decisién de desaparecer la CNEE.

En la Figura 1.5 se resumen algunos de los acontecimientos mencionados hasta
ahora, previo la desaparicion de esta organizacién.
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Figura 1.5: Imagenes retratando el desarrollo de México en el area espacial. De arriba
hacia abajo: Lanzamiento de FiloctetesII, de la Universidad de San Luis Potosi; exposicién
de coheteria; estacion terrena de Tulancingo [12, 13, 14].
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Los afios siguientes atin tuvieron varios éxitos como el lanzamiento de los
sistemas de telecomunicaciones Morelos I y Morelos II en los ochenta, asi como de
Solidaridad I y II en los noventa. Por su parte las universidades continuaron con
sus proyectos propios y cada vez mas de ellas se involucraron maés en el desarrollo
de pequefios satélites estudiantiles, destacando la UNAM con el Programa Espacial
Universitario (PEU). Sin embargo, la tendencia que comparten en comun todos estos
proyectos es nuevamente el aislamiento que se tenia antes de la fundacién de la
CNEE, carente de una visién a largo plazo en cuanto al pais [15].

No fue sino hasta la vuelta del siglo, en el 2010 donde surgié de nuevo un interés
por parte del gobierno en el sector espacial con la fundacién de la Agencia Espacial
Mexicana.

Su creacion represent6 uno de los primeros avances del pais en el siglo presente
por impulsar la ciencia y tecnologia espacial bajo una visién nacional. Fue en 2012,
en conjunto con ProMéxico y la Secretaria de Comunicaciones y Transportes, cuando
se public6 el documento “Plan de 6rbita” en el cual se establece un anélisis del
panorama de la industria, identificando jugadores clave tanto a nivel nacional como
internacional, y se plantean una serie de objetivos que se desean lograr en los afios
siguientes. Una segunda version, “Plan de 6rbita 2.0” fue publicada en 2017 con
actualizaciones basadas en los cambios ocurridos durante ese periodo, tanto a nivel
nacional como internacional [16].

El plan de 6rbita 2.0 contiene un andlisis FODA de la industria espacial mexicana,
en donde como debilidades resaltan el escaso conocimiento del sector y recursos
humanos con capacidades poco desarrolladas, mientras que la dependencia tecno-
l6gica se considera una amenaza. Estos tres factores tienen una relacién estrecha
entre si. Por un lado, México es un generador de capital humano capacitado, pero la
escasa cantidad de proyectos tiene como consecuencia un déficit de especialistas al
limitar la cantidad de personas que pudieran ser capacitadas en el area.

En un estudio donde se analiz6 el estado de la industria aeroespacial en Sonora
en 2018 [17], se encontré que los principales retos que enfrenta el estado es la mejora
del capital humano y de la infraestructura. Hacen hincapié en la falta de experiencia a
pesar de contar con personal altamente calificado, contactos e instituciones educativas
vinculadas a la industria. Es una tendencia que se extiende en todo el pais. Esto
a su vez resulta en que el sector sea virtualmente inexplorado bajo la perspectiva
nacional, generando una dependencia tecnolégica hacia paises mas avanzados. La
clave para impulsar la industria, es entonces, el desarrollo de proyectos propios.

1.1.3.2 MISIONES SATELITALES DESARROLLADAS EN MEXICO

Las universidades y centros de investigacién representan una de las principales
fuentes para la generacién de nuevos proyectos y han sido el origen de misiones
satelitales desarrolladas en el pais y que fueron lanzadas con éxito. En esta seccion
se enumeran algunas de estas misiones (Figura 1.6).

UNAMSAT-B. Microsatélite ctibico de 23 cm por lado, con el objetivo de medir la
velocidad de entrada de los meteoritos a la atmdsfera terrestre. Fue desarrollado por
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la Facultad de Ingenieria de la UNAM y su lanzamiento se llevé a cabo con éxito el
5 de septiembre de 1996. E1 UNAMSAT-B surgi6 a raiz del considerado el primer
satélite universitario, el UNAMSAT-1, el cual fue destruido antes de alcanzar su
Orbita debido a un fallo en el vehiculo de lanzamiento [18].

Aztechsat-1. Este proyecto fue desarrollado por estudiantes de la Universidad
Popular Auténoma del Estado de Puebla (UPAEP) en colaboracién con NASA,
CONACYT, el Cluster Espacial MX Space y la Universidad Auténoma de Chihuahua
[19]. La misién de AztechSat-1 fue «la intercomunicacion satelital con la constelacion
GlobalStar, con el fin de desarrollar, implementar e integrar un subsistema en el
nanosatélite, que permita mejorar la comunicacién en las misiones futuras de los
nanosatélites de clase CubeSat» [20]. Fue lanzado el 5 de diciembre de 2019 desde
Cabo Canaveral a bordo de un Falcon 9. Al 4 de octubre de 2020, AztechSat-1 cumpli6
con éxito su misién en la Estacién Espacial Internacional, donde realiz6 un enlace
intersatelital con la constelacién GlobalStar.

NanoConnect-2. Desarrollado por el Laboratorio de Instrumentacién Espacial
LINX del Instituto de Ciencias Nucleares (ICN) de la UNAM. Este CubeSat 2U
fue lanzado el 28 de febrero de 2021 a través de la Agencia India de Investigacion
Espacial (ISRO) [21] y fue colocado a 504 km de altitud [22]. Es un satélite que fue
disefiado en su totalidad en México, en colaboracién con el gobierno de Hidalgo
[23] Su objetivo fue el de probar la instrumentacién y subsistemas desarrollados, asi
como su enlace con la estacién terrena [21].

Painani-I. Proyecto desarrollado por el CICESE con apoyo de la Secretaria de la
Defensa Nacional [?4]. El Painani-I es un CubeSat 3U que fue puesto en 6rbita el
28 de junio de 2019 desde Nueva Zelanda por medio de la empresa Rocket Lab
[25]. Cuenta con un médulo de captura de imégenes, del cual se dese6 probar las
capacidades de los sensores que lo constituyen. Uno de sus objetivos fue el de ser
plataforma de aprendizaje para la Universidad del Ejército y Fuerza Aérea Mexicana

[26].

1.1.3.3 EL PAPEL DE LA INDUSTRIA AEROESPACIAL

Meéxico se ha abierto paso en los tltimos afios en la industria aeroespacial,
llegando a ser el décimo cuarto productor a nivel mundial y el séptimo proveedor
de la industria aeroespacial en Estados Unidos [16]. Esto ha sido posible gracias a
la llegada de empresas transnacionales, las cuales han establecido sus centros de
manufactura e invertido en algunos estados de la reptublica. Las empresas nacionales
también han jugado un papel importante, puesto que en 2020 el niimero de empresas
nacionales subié a 450 [27], indicando un crecimiento en el area. Para el afio 2025 se
tiene como meta colocar al pais dentro de los primeros diez lugares internacionales
en materia de exportacién [27].

Segun la secretaria de Economia, en el 2015 los estados con un mayor niimero
de empresas dentro del sector espacial fueron Baja California, Sonora, Chihuahua,
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(b) Aztechsat-1

(¢) NanoConnect-2 (d) Painani-I

Figura 1.6: Misiones mexicanas por parte de universidades y centros de investigacion.

Querétaro y Nuevo Ledn. El estado mas involucrado en el desarrollo de nueva
tecnologia es Baja California mediante la ingenieria y disefio, e instrumentacién; lo
cual se puede atribuir a su cercania geografica con las empresas estadounidenses
de la frontera. Por otra parte, los demads estados se dedican en su mayoria a la
manufactura. En el caso de Querétaro, el enfoque se encuentra en partes de fuselaje,
trenes de aterrizaje y maquinados de precision.

La produccién aeroespacial nacional se puede dividir en tres rubros, donde
del total 79 % se dedica a manufactura, 11 % mantenimiento y revisién y 10 % al
disefio e investigacion. Todos ellos componen los pasos de la fabricacién de una
aeronave y por tanto son dependientes entre si [17]. Sin embargo, la mayoria de las
labores dentro del pais se concentran en la manufactura debido a los intereses de las
empresas extranjeras, y como resultado la produccién de disefios e investigaciones
originales es baja. Por el otro lado, el ambiente proporcionado por la manufactura
al generar la infraestructura, capacitacion de recursos y su lugar en la cadena de
produccién proporciona una base fuerte para un desarrollo potencial de la industria
aeroespacial nacional en los demds rubros, lo cual resultara en beneficios al drea
espacial.

1.1.3.4 QUERETARO: SU ESTADO ACTUAL Y POTENCIAL

En Querétaro se estableci6 el llamado clister aeroespacial, también conocido
como el Aerocltster Querétaro, en el cual se han concentrado empresas y cadenas de
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produccién en esta materia. Previo a la pandemia se reportaban 12,000 empleos del
drea espacial en el estado, dentro de los cuales 9,500 estaban asociados al Aeroclister.

La agrupacion en clisteres es uno de los objetivos buscados por la industria aero-
espacial independientemente del pafs o regién. La cercania entre empresas permite
la divisioén de tareas y la retroalimentacién continua entre cada una de las partes
involucradas en cuanto a productos, servicios y estandares de calidad. Las industrias
aerondutica y espacial estdn entrelazadas entre si en términos de infraestructura y
cadenas de produccién, por lo que los recursos existentes de la industria aerondutica
pueden ser beneficiosos para la industria espacial, particularmente en Querétaro.
Los beneficios de los clisteres en la cadena productiva son atractivos no solo para
las empresas, sino también para los estados que las alojan [17], por lo que existe
un beneficio mutuo tanto para la industria aeroespacial como para la economia del
Estado.

En cuanto al 4rea académica, por la parte de aerondutica se tiene a la Universidad
Aerondutica en Querétaro mientras que por el drea espacial se tiene a la Unidad
de Alta Tecnologia de la UNAM campus Juriquilla. Es en esta tltima en donde se
propone el desarrollo de proyectos para generar capital humano capacitado en el
area espacial, tanto para beneficio del pais y de la industria. Un ejemplo de ello es el
proyecto K’oto: un nanosatélite cuyo propdsito es percepciéon remota del territorio
nacional, desarrollado por la UNAM con el apoyo de la Secretaria de Desarrollo
Sustentable del Estado de Querétaro (SEDESU).

El crecimiento de las capacidades de Querétaro tanto en industria como academia
se relacionan con el andlisis FODA de la industria espacial Mexicana establecido en
el plan de 6rbita 2.0. En €l se establecen como debilidades el bajo nivel de desarrollo
de proveedores y de emprendimiento basado en desarrollos tecnolégicos. Este es
un aspecto en el cual el Aeroclister otorga su aportacion, mediante la colaboraciéon
conjunta entre diferentes nichos del sector que llevara a un desarrollo y exploracién
de nuevas aportaciones segin la definicion de un clister. Especificamente estos
avances de la industria se enfocan en el eje temético de «Impulso a la cadena de valor
del sector e impulso al desarrollo industrial». Por otra parte, la academia se enfoca en
el desarrollo de proyectos con tecnologia y medios localizados en el estado y el pais,
promoviendo la colaboracién entre distintos estados de la reptiblica. Este aspecto
ademas implica el ganar experiencia en proyectos de este tipo, lo cual también es un
aspecto buscado en el plan de 6rbita 2.0.

En resumen, Querétaro juega un papel importante en el cumplimiento de objetivos
para impulsar el sector espacial en México y presenta un drea de oportunidad para
ser un jugador clave en los siguientes afios.

1.2. Planteamiento del problema

El software de una misién espacial es caracterizado por tener altos requerimientos
de seguridad y confiabilidad (reliability). Esta caracteristica es reflejada en el software
embebido en el satélite —conocido como software de vuelo—, debido a que la
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falta de acceso fisico a su electrénica tras el lanzamiento impone cierto rigor en el
desarrollo de modelos y cédigo para minimizar la posibilidad de accidentes. Por
consiguiente, tareas criticas para el cumplimiento de la misién como el flujo de
datos, la prioridad de comandos y el control de actuadores deben implementarse
mediante metodologias de tolerancia de fallos que, si bien son rigidas, aumentan la
probabilidad de éxito.

El enfoque anterior no se limita al software de vuelo, puesto que también es
parte esencial del software destinado a ser usado en Tierra —en produccién y en
operaciones, por ejemplo— como los simuladores, el software de telecomunicaciones
y el software de validacién y verificacién En otras palabras, las caracteristicas de
confiabilidad y seguridad se hacen presentes en todos los ambitos del software
espacial. Es por estas necesidades por las cuales surgieron una serie de estandares y
guias que sirven para aumentar el rigor durante el proceso de desarrollo.

1.2.1. El software en las misiones espaciales

De forma general, los estdndares de software presentan una serie de recomenda-
ciones, metodologias de desarrollo y metodologias de revision con el objetivo de
crear sistemas robustos y a prueba de falla. Las recomendaciones van desde la parte
de administracién de proyectos —con un gran énfasis en la documentacion— hasta
la parte técnica donde se alude al uso de recursién y asignacién de memoria.

Como ejemplo, la NASA ha empleado el JPL Institutional Coding Standard for the C
programming language como parte de sus misiones. Este estdindar es de naturaleza
técnica y consiste en un conjunto de guias empleadas en el desarrollo de sistemas
en donde la seguridad sea un aspecto critico, y no solo ha sido usado en el &mbito
espacial, sino también en otras dreas como la automotriz. Otro conjunto de guias con
el mismo objetivo es MISRA C. Por otra parte, uno de los estdndares exclusivos del
area aeroespacial es TOR-2004(3909)-3537, el estdndar de desarrollo para sistemas
espaciales. Todos estos estindares son una buena herramienta para mejorar la calidad
del software desarrollado e incluso se complementan entre si, pero tienen un aspecto
importante a considerar: son completamente opcionales.

El seguimiento o no de los estdndares de software queda a criterio del equipo
de desarrolladores, ya que no existen certificaciones o cualificaciones espaciales
directamente asociadas a ellos. El c6digo no serd examinado, dictaminado o puesto a
prueba por un tercero como es el caso de otros aspectos del satélite en pruebas como
compatibilidad electromagnética, termovacio y vibraciones. Esto es una tendencia
general en cuanto a hardware contra software. Incluso los estdndares de uso general
como Launch Services Program (LSP) de la NASA y CubeSat Design Specifications (CDS)
del programa CubeSat hacen mencién de las pruebas mencionadas anteriormente
relacionadas con el hardware, pero no se hace mencién directa del software.

El hecho de que no haya certificaciones obligatorias asociadas al software, de
que no existan convenciones que forzosamente deban adoptarse en los c6digos y
que los estdndares méas usados no lo subrayen como un area prioritaria dan lugar
a una conclusién: los desarrolladores tienen el control total de coémo desarrollar
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su software, pero esa libertad implica la responsabilidad adicional de someter los
entregables a pruebas y metodologias mas rigorosas.

El caso de los CubeSats podria aparentar ser una excepcién a lo anterior. Caracte-
risticas que definen a una misién de este tipo como el bajo costo, corto tiempo de
desarrollo y reducido ntimero de integrantes podrian hacer parecer los esfuerzos de
revisién de software como algo de mas cuando podrian ser reubicados a areas més
prioritarias como aquellas mencionadas en los estdndares generales [25]. La realidad
es que dichos esfuerzos son igual de necesarios en las misiones CubeSat.

Es comtin que los CubeSats sean el primer contacto de varias universidades en
el drea espacial, y por ende el éxito o no de estos proyectos puede definir como se
tratardn los proyectos subsecuentes. Ademas, las CubeSat suelen usarse a manera
de prueba de concepto, por lo que estd dentro del mejor interés de todas las partes
involucradas que el satélite funcione y asi se pueda recolectar la informacién de
estos enfoques experimentales.

Desarrollar software con altos requerimientos de seguridad y confiabilidad es un
medio para cumplir estos objetivos, lo que da lugar a la necesidad de herramientas
auxiliares para apoyar este proceso.

1.2.2. Laimportancia de las simulaciones

Existe otro elemento clave que va de la mano con el software de vuelo, y que es
indispensable en su desarrollo y despliegue: las simulaciones. El cédigo dentro del
satélite puede seguir todas recomendaciones de los estdndares de software, tener
el minimo ntmero de bugs permisibles y funcionar sin interrupcién en el espacio,
pero no se garantiza el funcionamiento al nivel de cumplimiento de objetivos si no
se tomaron en cuenta simulaciones y las implicaciones de sus resultados durante su
desarrollo.

Un ejemplo de lo anterior podria darse cuando el software de vuelo se disefi¢ con
un comportamiento en mente —por ejemplo, que el satélite se limitard a un rango
de orientaciones —, pero las simulaciones indican que si bien, ese comportamiento
sucederd en la mayoria de ocasiones, existen condiciones en los el satélite puede
salir de dicho rango. Son esos momentos los que pueden llevar a un estado critico
y significar la diferencia entre el éxito y el fracaso, y son las simulaciones las que
ayudan a determinarlos.

Ademas de su utilidad durante la fase de disefio, las simulaciones también
son empleadas en las fases de validacién y verificaciéon. Mediante procesos como
Hardware-in-the-Loop es posible poner a prueba el funcionamiento de la electrénica
de los subsistemas al enviar sefiales provenientes de las simulaciones. Los resultados
pueden traer a la luz detalles finos que deben ser atendidos al nivel de hardware.
Es con base en lo anterior que las simulaciones no tinicamente se limitan a una
prediccién, sino también como una forma de comprobacién.

Se ha mencionado la funcién de las simulaciones durante las fases preliminares
y posteriores del desarrollo, pero su verdadera fortaleza radica en su relevancia
durante todo el proceso. Los modelos pueden proveer claridad a la hora de tomar
decisiones. Desde disefios conceptuales hasta la colocacién de componentes en
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diferentes posiciones, todos ellos son puntos que implican la toma de una decisiéon
dentro de un conjunto de alternativas que definirdn a su vez mas decisiones en el
futuro. El uso de modelos sirve como un referente cuantitativo en el cual basarse a
la hora de comparar distintos casos y que ademas puede usarse como una forma
de llegar a acuerdos cuando se busca satisfacer los requerimientos simultaneos
entre subsistemas. Con esto en consideracion, las simulaciones representan una
herramienta que soporta gran parte del ecosistema del desarrollo de una misién y
con las cuales se puede reducir el factor de incertidumbre.

1.2.3. La necesidad de herramientas de verificacion en el desarrollo
de un ADCS

Un nanosatélite se compone de subsistemas, dentro de los cuales destaca el
sistema de determinacién y control de orientacién o ADCS por sus siglas en inglés.
Este subsistema se encarga de estabilizar al satélite y de regular su orientacién a lo
largo de su vida dtil. El funcionamiento de la carga ttil es cominmente dependiente
de la orientacién, por lo que el ADCS toma una importancia que lo liga directamente
al éxito de la misioén.

El disefio del controlador de un ADCS empieza por predecir cémo el satélite
se orientara en el espacio con el paso del tiempo, en otras palabras, el dominio
de la cinematica y dindmica. Este hecho tiene implicaciones no solo en el objetivo
principal, sino también en los demds subsistemas. Por ejemplo, en el enlace de
comunicacién con la estacién terrena para el subsistema de telecomunicaciones o la
orientacién de los paneles solares para el subsistema de potencia. Una falla en el
control de orientacién implicaria una disrupcién en estos subsistemas, lo cual es otro
argumento a favor de los requerimientos de confiabilidad en el software ademds de
simulaciones que ayuden a comprobar la funcionalidad del subsistema.

Las herramientas usadas para el desarrollo del ADCS sirven como un punto de
partida para tomar en consideracién ambos aspectos. En este caso, todo empieza con
una herramienta con la cual poder predecir la dindmica del satélite al probar distintas
configuraciones en las simulaciones y someterlo a las condiciones del espacio. El
desarrollo de dicha herramienta es el objetivo de esta tesis. Sus resultados auxiliaran
y ayudarén a respaldar decisiones relacionadas con el disefio del sistema de control
de orientacién y subsecuentemente lo evaluardn durante el proceso de validacién y
verificacion. Las funciones y modelos de esta herramienta podran expandirse para
incluir otros elementos pertenecientes al ADCS como los sensores y actuadores.

El uso de software comercial es una propuesta ya establecida para solucionar
esta necesidad. Con el respaldo de la herencia de vuelo, equipos dedicados de
soporte técnico y los elevados estdndares requeridos de un producto comercial,
este tipo de software tiene caracteristicas que lo respaldan como un medio de
satisfacer los requerimientos necesarios de las simulaciones. Ademas, traen consigo
funcionalidades adicionales relacionadas con los demads subsistemas. Sin embargo, el
software comercial tiene la desventaja de requerir licencias, las cuales no solo implican
otro costo a un presupuesto ya limitado, sino que les otorga a los proveedores la
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capacidad revocarlas a su criterio. Accién que, de llevarse a cabo, pondrd en juego
tanto la misién presente y como planes de misiones futuras.

El punto anterior se relaciona con los objetivos planteados en el plan de 6rbita
2.0, en particular el de la independencia tecnoldgica. Se necesitan desarrollar
herramientas propias no solo por razones econémicas sino también tecnolégicas,
puesto que las primeras versiones de estas herramientas pueden servir como punto
de partida para futuros proyectos que se desarrollen dentro del paifs.

1.3. Objetivos

Implementar un modelo virtual de un nanosatélite en 6rbita baja mediante
técnicas Software-in-the-Loop (SIL) para verificar el funcionamiento de un siste-
ma de control de orientacién magnético de un nanosatélite que cumpla con los
requerimientos de la misién.

1.3.1. Objetivos particulares

» Implementar las ecuaciones de cinemética y dinamica de un nanosatélite en
Orbita terrestre baja (LEO) para obtener un modelo virtual mediante Simulink.

» Obtener los parametros ambientales y de la 6rbita definida en la misién
simulada mediante STK.

» Utilizar técnicas SIL para verificar que el campo magnético producido por las
bobinas sea el adecuado segtn los requerimientos.

1.4. Hipdtesis

Es posible implementar un modelo virtual de un nanosatélite y simular las
condiciones ambientales a las que serd expuesto en la trayectoria durante su 6rbita,
lo que permitird evaluar el rendimiento del sistema de ADCS al usar actuadores
magnéticos (bobinas magnéticas) y estimar el cumplimiento de los requerimientos
establecidos en la mision.

1.5. Antecedentes

El sistema de determinacién y control de orientaciéon (ADCS) estd compuesto
por sus dos partes homoénimas: el sistema de determinacién de orientacién—cuyo
proposito es obtener la orientacién del satélite en el espacio mediante la informacién
de sensores—y el sistema de control de orientacién, con la tarea de accionar los
actuadores para alcanzar la orientacién deseada. El sistema de control depende del
sistema de determinacién para obtener informacién sobre el estado del sistema y
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el sistema de determinacién arrojara resultados que a su vez estdn basados en las
acciones realizadas por el sistema de control.

Las nuevas tecnologias de ADCS actualmente se direccionan hacia la miniatu-
rizacién de sensores y actuadores, buscando lograr una mayor precisién a la vez
que se reduce la masa del satélite, lo que conlleva a una reduccién de costos. Pero a
pesar de estos avances, los CubeSats han adoptado en su gran mayoria estrategias
de control de orientacién cldsicas, poniendo gran importancia a la confiabilidad
otorgada por la herencia de vuelo. Entre los métodos de control més usados por
CubeSats se encuentran las ruedas de reaccién, control magnético pasivo y control
magnético activo [29]. Las ruedas de reaccién son favorecidas cuando se requiere de
un control de orientacién fino mientras que los esquemas basados en magnetismo se
favorecen cuando se busca tener una solucién de bajo costo.

Las caracteristicas de una gran parte de los nanosatélites se alinean con el segundo
enfoque, en particular mediante el uso del control de orientacién magnético activo.
Dentro de esta categoria se destaca el uso de bobinas magnéticas o magnetorcas,
las cuales ademads de su bajo costo, tienen la ventaja de no utilizar mecanismos, a
diferencia de las ruedas de reaccién, que causen desgaste mecénico e incrementen
las posibilidades de falla; y a diferencia de un control de orientacién pasivo, otorgan
una mayor flexibilidad en cuanto al rango de orientaciones disponibles.

Las magnetorcas han sido usadas también por picosatélites como COMPASS-1
[30]. El principio de funcionamiento de las magnetorcas se basa en la generaciéon
de un campo magnético en las bobinas cuando una corriente se hace circular sobre
ellas. El campo magnético generado interacttia con el campo magnético de la Tierra,
generando un par que puede ser usado para rotar el satélite hasta la posicién deseada
[51].

Gracias a la popularizacién de las misiones tipo CubeSat, hoy en dia las magne-
torcas, asi como otros componentes, pueden encontrarse como COTS que van desde
placas que tnicamente comprenden los actuadores hasta médulos que cubren el
ADCS en su totalidad. La adquisicién de estos tltimos representa un mecanismo de
acelerar el desarrollo de la misién, respaldados por herencia de vuelo y certificacio-
nes. Algunos ejemplos de COTS de ADCS son el Arcus ADCS de la universidad KU
Leuven y el CubeADCS de CubeSpace.

En el caso del desarrollo de algunos nanosatélites, el uso de COTS para el
ADCS se restringe a componentes individuales y no a todo el sistema como los
productos mencionados anteriormente. Parte de la razén se puede atribuir al objetivo
desarrollar tecnologia propia. Con esta decisién se esta haciendo un trade-off sobre
la tecnologia que se podra desarrollar en el futuro contra la certeza que traen los
COTS de ADCS que ya fueron probados y puestos en 6rbita. La incertidumbre que
trae la experimentacion de nuevos enfoques conlleva a la necesidad de adoptar una
metodologia de disefio y desarrollo rigida que ayude a minimizar los riesgos. Tal
metodologia es el disefio basado en modelos.
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1.5.1. Diseiio basado en modelos

El disefio basado en modelos (Model-based design o MBD) es una metodologia
usada comtnmente en el drea de control. El MBD consiste en la elaboracién de
modelos como el principal método de trabajo durante el ciclo de desarrollo. Esto
significa que los modelos pueden ejecutarse y actualizarse durante cualquier fase, por
lo que es posible evaluar continuamente el comportamiento del sistema representado
contra sus requerimientos [32]. El hecho de que los modelos sean el principal método
de trabajo quita la necesidad de usar herramientas diferentes para cada fase, y en su
lugar se promueve la iteracién y mejora subsecuente de los modelos.

El disefio basado en modelos estd pensado para sistemas embebidos. Parte de la
razon por la que surge es para agilizar el proceso de desarrollo en el uso de estos
componentes. En lugar de elaborar el cédigo, implementarlo y hacer pruebas en
el hardware; el hardware puede abstraerse mediante modelos y asi formar parte
de las simulaciones. Por ejemplo, el comportamiento de un motor puede reducirse
a un conjunto de modelos matematicos y sus caracteristicas técnicas a valores de
pardametros. Esta abstraccién permite que esta metodologia pueda escalar a proyectos
més complejos como del area médica, aerondutica y espacial.

El proceso general seguido en esta metodologia consiste en modelar la planta
del sistema, con lo cual se puede ver el comportamiento del sistema al variar los
pardmetros de su modelo matematico. En segundo lugar, se modela el controlador
que puede incluir elementos eléctricos, mecanicos, hidraulicos, etc. El modelo del
controlador interactuara con la planta dentro del mismo ambiente de simulacién.
Los modelos se van mejorando progresivamente y son sujetos a diferentes técnicas,
desde simulaciones fuera de linea hasta simulaciones de tiempo real. El c6digo que
se implementarda en los sistemas embebidos puede ser generado automaticamente a
partir de los modelos.

El disefio basado en modelos difiere de las metodologias tradicionales de disefio
en que gran parte del trabajo puede ser desarrollado tinicamente desde el entorno
de simulacién. Los casos que pueden implicar un riesgo como la manipulacién
de componentes delicados o las situaciones en donde no se tenga acceso a cierto
hardware, representarian un retraso o inconvenientes en las actividades de las
metodologias tradicionales, pero en el MBD simplemente pueden ser sustituidos
por simulaciones. Simulaciones que pueden ejecutarse bajo distintas condiciones y
pardmetros, que pueden ir mads alla de los fisicamente disponibles para considerar
disefios tedricos para la evaluacién de conceptos.

Una de las caracteristicas que definen al MBD es su entorno visual. Enfoques
como Simulink, Xcos y SysML hacen una segmentacién mediante bloques. Cada
bloque puede representar un conjunto de funciones con el mismo propésito, por
ejemplo, actuadores, o un conjunto de objetos representables el mundo fisico, como
por ejemplo motores. El enfoque basado en bloques graficos confiere dos ventajas a
simple vista: la facilidad de comprensién y la modularidad.

La facilidad de comprensién surge debido a que es posible observar facilmente
la relacién que guardan los bloques entre si, de tal manera que se puede identificar a
primera vista que elementos serdn afectados al modificar ciertos parametros. Este
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aspecto también involucra la comunicacién entre miembros del equipo, ya que
facilita la comunicacién de ideas y conceptos, ademas de que el aspecto visual es
atractivo en fines de documentacion.

El aspecto de modularidad se encuentra en que cada bloque y su independencia
del sistema que lo alberga, ya que solo estdn definidos en términos de entradas
y salidas. Como consecuencia los modelos son escalables y los bloques pueden
reusarse en distintos proyectos. En contraste, desarrollo de cédigo tradicional
implicaria asignar mayores esfuerzos a la modificacién de cédigo existente para
poder reutilizarlo. Otra ventaja de la modularidad yace en que facilita el trabajo
multidisciplinario. Al usar las mismas herramientas y entorno, los especialistas
pueden enfocarse en la realizacién de los bloques pertenecientes a su dominio. La
problemaética para integrar las distintas partes es manejada por los programas.

Otras virtudes a resaltar del MBD es una reduccién de los esfuerzos relacionados
con la elaboracién de software. El cédigo es generado automaticamente a partir
de los modelos, lo cual ahorra el tiempo que se dedicaria a un desarrollo manual,
correccion de bugs e implementacién. Con ello se permite enfocarse més en los
aspectos de disefio. Ademads, la generacién de cédigo automatica cesa los errores de
origen humano, proporcionando una mayor seguridad al c6digo resultante.

1.5.1.1 MODELO EN V

El disefio basado en modelos se relaciona intimamente con el modelo en V.

El modelo en V es una metodologia més general, cuyo uso se extiende mas alla
de la ingenieria de control, siendo usado en proyectos de ingenieria de software y
desarrollo de productos. El modelo en V sigue una estructura lineal, la cual como su
nombre indica, sigue la forma de una V (Figura 1.7).

A grandes rasgos la parte izquierda de la V engloba los pasos relacionados con el
disefio y la especificacién de requerimientos, mientras que la parte derecha engloba
la parte de pruebas e integracion. Dentro de cada una de las etapas del modelo en
V se puede encontrar un anédlogo en el disefio basado en modelos, por ejemplo, la
implementacién en el modelo V se convertiria en la generacién de cédigo en el MBD.

La linealidad del modelo en V implica que no se puede avanzar con las siguientes
fases sin haber completado la anterior. Esta restriccion limita la flexibilidad de
esta metodologia, pero resulta ser un aspecto positivo porque no se pueden omitir
elementos de algunas fases para pasar a las otras; aspectos que pueden ser criticos a
largo plazo. Por este motivo el modelo en V puede no ser el flujo de trabajo ideal para
algunas areas, pero para el drea espacial caracterizada por su rigidez, documentacién
extensa, requerimientos claros y fechas de entrega definidas; el modelo en V resulta
ser un modelo adecuado.

Tanto el modelo en V como el MBD ponen gran importancia a la verificaciéon
y validacién. La NASA define a la verificacion el proceso que demuestra que un
producto satisface los requerimientos con los que fue disefiado. En contraste, la
validacién se encarga de demostrar que el producto llevara a cabo su funcién
destinada en el ambiente para el que fue disefiado [33]. Dentro del contexto de las
simulaciones, la verificacién son las pruebas con respecto a las especificaciones de
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Figura 1.7: Flujo seguido por la metodologia del modelo en V.

disefio del modelo; mientras que en la validacion se hacen pruebas con respecto al
referente, el sistema representado por el modelo.

La verificacién y la validaciéon son aspectos importantes que definirdn el estado
final de los productos y modelos desarrollados. Es a partir de estas técnicas con las
que se pueden contestar las preguntas relacionadas a si satisfacen los requerimientos
de seguridad y en el caso de los satélites, si tendrédn la capacidad de cumplir su
misién. En el MBD los procesos de verificacion y validacion se llevan a cabo durante
las simulaciones, lo cual permite darle una mayor importancia a los aspectos a los
que se dirigen estas pruebas. Mediante la verificacién y validaciéon continua, los
modelos pueden modificarse con base a las necesidades de cada etapa y se pueden
hacer modificaciones mayores con facilidad en caso de necesitarlas en etapas tardias,
cosa que no es préctica en el disefio tradicional.

La continuidad en el esquema MBD en modelo en V significa entonces, que la
validacién y verificacién se toman en consideracion a lo largo de todo el proceso,
en lugar de delimitarlo a una sola etapa. Una ventaja nacida de ello y que es clave
en el uso de estas metodologias, es que los errores se pueden identificar en etapas
tempranas del desarrollo y asi evitar que se propaguen al avanzar. Al usarse en
conjunto, el disefio basado en modelos y el modelo en V representan metodologias
de trabajo que se complementan entre si en la blisqueda de la minimizacién de
riesgos y que ademads otorgan un flujo de trabajo que se alinea con las necesidades
de las misiones CubeSat.

Si bien el modelo en V puede utilizarse para los distintos subsistemas que
conforman el satélite, el MBD se asocia frecuentemente al subsistema ADCS. Los
sensores, actuadores y el ambiente espacial son elementos que cuentan con modelos
matemdticos y que por tanto pueden incorporarse en simulaciones. Las simulaciones,
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sin embargo, no se limitan solo a los aspectos virtuales, puesto que dentro de las
pruebas utilizadas para la verificacion de sistemas ADCS existen dos familias:

» Simular el ambiente espacial mediante bobinas de Helmholtz, baleros de aire,
simuladores de luz solar, etc. con el fin de que sean los sensores y hardware
reales los que reciban y procesen las entradas enviadas por este ambiente
simulado.

= Simular los sensores junto con otras piezas de hardware numéricamente, de tal
manera que emulen las sefiales generadas por sus contrapartes reales y sean
enviadas a una computadora de tiempo real [34].

El uso de uno u otro depende en gran medida de la infraestructura disponible
para el equipo de desarrollo. Sin embargo, ambos toman elementos de los cuatro
métodos generales de verificacion que forman parte del MBD: Model-in-the-Loop,
Software-in-the-Loop, Processor-in-the-Loop y Hardware-in-the-Loop.

1.5.1.2 TECNICAS DE VERIFICACION EN LOS ADCS

Model-in-the-Loop (MIL). El primero de todos estos procesos. Es aqui en donde
se lleva a cabo el desarrollo del ambiente de simulacién. Los elementos de hardware
o del ambiente se modelan en una planta, y se evaltia su interaccién con el modelo
del controlador. Esta etapa se enfoca en identificar las entradas y salidas clave del
modelo, asf como de analizar y evaluar la l6gica del controlador. En otras palabras,
esta es la etapa de verificacién que se enfoca més en el lado tedrico de los algoritmos
de control.

Software-in-the-Loop (SIL). En esta técnica se genera codigo fuente a partir del
modelo y se ejecuta dentro de la misma computadora. Con este enfoque se tiene una
mayor flexibilidad para analizar el c6digo de diferentes conceptos y prototipos, pero
por otro lado estas pruebas no consideran los aspectos del hardware. El c6digo es
compilado y ejecutado en una arquitectura diferente a la del hardware final, por
lo que atin se requerirdn mds pruebas para obtener resultados que satisfagan los
requerimientos.

Las pruebas mediante SIL permiten detectar fallos en los algoritmos antes de
insertar los factores relacionados con el hardware [35]. La principal ventaja de SIL se
relaciona a este hecho, y es que al no requerir hardware, es un método de verificacion
que puede usarse en etapas tempranas del desarrollo. Ademds, cabe mencionar que
Model-in-the-Loop puede agruparse como parte de «técnicas SIL» cuando se hace
referencia a la diferencia de verificacién basada en software contra aquella basada
en hardware.

Software-in-the-Loop requiere que el modelo contenga tanto la planta como
el controlador, de forma que el ambiente de simulacién refleje aquellos elementos
presentes en la realidad. Esto puede incluir el modelado de sensores. La inclusién de
estos elementos no solo ayuda a mejorar los resultados, sino que también se sientan
las bases para las pruebas de verificaciéon subsecuentes como Hardware-in-the-Loop.
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SIL permite hacer comparaciones entre dos controladores para hacer estimacio-
nes sobre cudl tendrd un mejor rendimiento tedrico. SIL puede emparejarse con
las técnicas Monte Carlo para evaluar el rendimiento al someterse a diferentes
condiciones iniciales, como la velocidad angular [36].

Processor-in-the-Loop (PIL). La primera técnica de verificacién que incluye elemen-
tos de hardware. El cédigo generado correspondiente al controlador se implementa
en un procesador dedicado, mientras que el modelo de la planta permanece en el
entorno de simulacién [37]. Ambos elementos son interconectados mediante una
interfaz. El principal objetivo de esta fase es evaluar la respuesta del controlador
cuando se encuentra en el hardware dedicado. Las simulaciones no ocurren en
tiempo real, por lo que solo es el primer paso en términos de las pruebas de hardware.

Hardware-in-the-Loop (HIL). En Hardware-in-the-Loop el modelo de la planta
se ejecuta por medio de una computadora de tiempo real, la cual estara enlazada
al procesador con el software del controlador. En ciertos casos, también participan
otros elementos correspondientes a la planta mediante la fabricacién de modelos
fisicos. HIL es considerado como un método eficiente para probar la funcionalidad
de un software en un periodo de tiempo corto, comparado con otras técnicas de
verificaciéon de hardware.

Un ejemplo real de la aplicaciéon de técnicas HIL en una misién real fue en el
CubeSat MOVE-II de la Universidad Técnica de Minich, lanzada en 2018. Fueron
utilizadas para la verificacién del ADCS y enfocandose hacia los presupuestos de
energia. La simulacién se implementé en Simulink. Para simular los sensores se
incorporaron errores caracteristicos en las sefiales simuladas [34].

Todas estas técnicas de verificacion forman parte del disefio basado en modelos.
Sus usos no se limitan a una disciplina especifica, ya que pueden usarse en muchos
tipos de proyectos, que pueden ir desde brazos robéticos hasta naves espaciales. En el
caso particular de los satélites, enfoque de este proyecto, existen técnicas adicionales
de verificacién especificas a este dominio que es necesario mencionar debido a su
relaciéon subsecuente con los métodos previamente mencionados.

Una de dichas técnicas se presenta en las etapas tardias del proyecto y surge a raiz
de la necesidad de hacer pruebas en donde la electrénica, el software y elementos de
los otros subsistemas estén integrados: los FlatSats. Los FlatSats son definidos por la
NASA como unidades de prueba en donde todos los componentes del CubeSat estan
interconectados, mas no ensamblados dentro de la estructura del satélite. Su nombre
hace referencia al acomodo de los componentes, los cuales comtinmente se montan
en una superficie plana como una mesa. En la configuracion FlatSat los subsistemas
estdn interconectados y funcionan en conjunto, lo que permite hallar y corregir
errores que no se manifiestan en las pruebas unitarias, ademas de evitar la necesidad
de desarmar y volver a ensamblar el CubeSat de la estructura constantemente.

Otro procedimiento de prueba donde existe una integracién de componentes
es el Day-in-the-life Testing o DITL que consiste en hacer pruebas relacionadas
con el dia a dia del satélite. Para ello se simula fisicamente que la liberacién del
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CubeSat de su dispensador y se reporta que los temporizadores, mecanismos de
transmisién, interruptores y otras acciones que se lleven a cabo tras la eyecciéon
funcionen adecuadamente.

Ambas técnicas son pruebas de integracion y, por tanto, son de las pruebas
que ocurren en las tltimas etapas del proyecto. Por lo mismo, son ellas las que
determinaran finalmente si el satélite serd apto para cumplir su misién o no. El
resultado aparentemente solamente recae en esta etapa de integracion, pero se debe
tomar en cuenta que esta no ocurre de forma aislada, puesto que los resultados de
las pruebas anteriores van incluidos de forma implicita. El uso de las técnicas de
verificacion y validacién durante todo el proceso de desarrollo segtin lo establecido en
el disefio basado en modelos confiere entonces, un apoyo adicional cuyos resultados
son evidentes durante las tltimas etapas del proyecto.

El desarrollo del subsistema ADCS de un nanosatélite puede beneficiarse del
uso del MBD y las técnicas de verificacién in-the-Loop para el desarrollo general
de algoritmos y componentes como actuadores, siendo uno de los aspectos mas
beneficiados el relacionado con el software de vuelo o (FSW).

1.5.2. Software de vuelo

El software de vuelo, también como FSW (Flight Software), se trata del conjunto
de programas implementados en un sistema destinado al vuelo. Esto incluye aviones,
cohetes, satélites y globos meteorolégicos. En el contexto de los satélites, el software
de vuelo puede estar implementado tanto en la computadora abordo como en los
dispositivos periféricos como la instrumentacién, en otras palabras, en la aviénica
del satélite. La NASA destaca tres caracteristicas clave que definen al software de
vuelo:

» Es un tipo de software embebido: Diseflado en torno a un cierto hardware en
particular con todas las limitaciones que esto implica, como en memoria.

» Debe trabajar en tiempo real: Debe ser capaz de otorgar una respuesta antes
de un tiempo limite, de lo contrario puede traer consecuencias catastréficas
que dependiendo de la misién pueden ir desde la pérdida de la nave de la
espacial hasta la pérdida de vidas humanas. Los sistemas de tiempo real estan
en interaccién continua con su ambiente, por lo que sus intervalos de respuesta
hacia los estimulos estdn dictados por este [35].

» Es critico para la misién: Debe mantener a la nave espacial segura ante
anomalias y debe ser capaz de ser auténomo en ausencia de comunicacién con
el centro de control.

En otras palabras, el FSW debe para asegurar el cumplimiento de los objetivos
aun con la presencia de imprevistos.

Las tareas del software de vuelo se relacionan a la administracién de las acti-
vidades de la computadora a bordo, el procesamiento de datos, asi como la salud
y seguridad de la nave espacial [39]. En tiempos mas recientes, las tareas del FSW
también incluyen tareas relacionadas con sistemas auténomos y constelaciones.
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El software de vuelo serd entonces el que definird el comportamiento del satélite
en el espacio y la via por la cual se podrdn cumplir los objetivos de la misién,
pero desde el otro punto de vista, la falla de un componente tan esencial se puede
equiparar al fallo de la misién.

Una de las razones por las cuales se le pone tanto énfasis al software de vuelo se
debe a la inhabilidad de acceder al hardware una vez que este ha sido lanzado, lo
que mantiene al software de vuelo en un estado de alto riesgo. Como consecuencia,
gran parte de los esfuerzos relacionados con la realizacién de pruebas, seguimiento
de estdndares de software y procesos de validacion y verificacién son enfocados a
este aspecto.

Por estos motivos las misiones que no buscan desarrollar un software de vuelo
propio pueden optar por usar soluciones preexistentes. En general, estdn disefiados
para ser adecuados a cualquier misién. Algunas caracteristicas deseables en la
eleccion de un software vuelo preexistente son un soporte a largo plazo por parte del
desarrollador, la reusabilidad, la modularidad y la herencia de vuelo. A continuacién,
se presentan algunos de ellos y sus caracteristicas.

cFS. Desarrollado en Goddard Space Flight Center de la NASA, este software de
vuelo cuenta con herencia de vuelo. Utiliza una Operating System Abstraction Layer
(OSAL), la cual aisla el software embebido del sistema operativo en tiempo real
[40]. Esto permite la ejecucion de cFS en simuladores y computadores personales,
ademds de permitir que las aplicaciones se ejecuten independientemente del sistema
operativo y el hardware. Fue desarrollado para ser aplicable en diferentes misiones
mediante la configuracién de pardmetros. Dentro de sus aplicaciones se encuentra
la revisién de integridad de memoria, un administrador de archivos, planificador
de actividades y comandos, y housekeeping. Nace a raiz del problema de partir de
misiones con herencia de vuelo y tener que hacer modificaciones extensas y tediosas
para adaptarlas a la misién presente. No solo es un conjunto de software, sino que
también representa una metodologia en el desarrollo de software de vuelo.

Algunas de las misiones que hicieron uso de este software de vuelo son Lunar
Reconaissance Orbiter (LRO), Lunar Atmosphere and Dust Environment Explorer (LADEE),
Global Precipitation Measurement Mission (GPM) y Magnetosphereic Multiscale Mission
(MMS) [41].

NASA Operational Simulator for Small Satellites (NOS3). Testbed que tinicamente
hace uso de software, sin necesidad de hardware. Se enlaza facilmente con cFS.
Fue desarrollado para la misién STF-1, cuyo objetivo principal fue la demostraciéon
de la utilidad de simulaciones sin hardware. Simula hardware basado en COTS.
Mediante la imitacién de los protocolos que usarian los componentes de hardware
al ser conectados al procesador, cFS no tiene la capacidad de discernir que dichos
componentes son simulados [40].

Radiant Flight Software. Software de vuelo desarrollado por el laboratorio de
dindmica espacial de la Universidad Estatal de Utah. Se dirige hacia «naves espaciales
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pequefias». Su arquitectura descentralizada entabla el uso de los distintos médulos
que lo conforman. Requiere de un ambiente de tiempo real en Linux. No se limita a una
seleccién de hardware especifica. Entre sus modulos se encuentra el procesamiento
de telemetria, administracién de modos de operacién y monitoreo de salud [47].

KubOS. Esun software de vuelo desarrollado con los CubeSats en mente. KubOs
estd disefiado a partir de una distribucién de Linux que si bien no es inherentemente
un sistema operativo en tiempo real (RTOS), llega a satisfacer la mayoria de reque-
rimientos relacionados con los tiempos de respuesta [43]. La arquitectura de una
misién que hace uso de KubOs esta compuesta de procesos independientes llamados
microservicios. La separacion de estos componentes permite preservar la herencia de
vuelo de los componentes no modificados durante una actualizacién. Esto permite
al usuario enfocarse en las aplicaciones especificas a su misién. El cédigo abierto
estd disponible en GitHub.

GERICOS. GEneRIC Onboard Software. Desarrollado por el Laboratorio de estudios
espaciales y de instrumentacién en astrofisica (LESIA) del Observatorio de Paris.
Escrito en C++, cuenta con tres capas: CORE, BLOCKS y DRIVERS. CORE alberga
funciones relacionadas con sistemas embebidos y de tiempo real como interrupciones.
BLOCKS consiste en funciones genéricas frecuentes en software de vuelo como
administracién de telemetria que sirven como bloques para armar la funcionalidad
deseada. No cuenta con cédigo abierto y la documentaciéon que contiene mas
informacién sobre su funcionamiento esta escrita en francés. Cuenta con herencia de
vuelo [39].

CORDET. Nace a partir de una iniciativa de ESA, la Agencia Espacial Europea.
Dentro de los frameworks de software de vuelo mas completos con respecto a docu-
mentacién. Dentro de su herencia de vuelo se encuentra la CHEOPS (CHaracterising
ExOPlanets Satellite), lanzado en diciembre de 2019. Cuenta con soporte de ESA.
Reconocido por la estandarizaciéon CDSS. Implementado en C. El cédigo abierto se
encuentra disponible en GitHub.

Los software de vuelo preexistentes cuentan con el respaldo de la herencia
de vuelo, pero independientemente de si la misién eligié6 uno de ellos o si se
eligié desarrollar un software de vuelo propio, los desarrolladores atin tienen que
someterlo a los procesos de validacién y verificacion. Uno particular para los FSW es
el denominado Test as you fly/Iest like you fly.

En esta metodologia se busca reproducir tanto como sea posible las condiciones
de operacion del satélite con el fin de que las fases de integraciéon y pruebas sean de
alta fidelidad. Cémo indica su nombre, Test as you fly, consiste en realizar pruebas
tratando al satélite como si estuviera volando. En ocasiones no se tiene acceso a los
sensores por lo que lo se recurre a su emulacién [34].

Mediante este enfoque la relacién del software de vuelo con el MBD sea ha-
ce aparente. Los requerimientos del software de vuelo pueden ser validados y
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verificados a través de los modelos generados mediante el MBD. Una vez com-
probado su funcionamiento, el cédigo que serd embebido en el satélite puede ser
automdticamente generado a partir de los modelos. Este c6digo puede entonces ser
integrado en un software de vuelo COTS como cFS y después ser evaluado mediante
Processor-in-the-Loop y Hardware-in-the-Loop en tiempo real [44].

1.5.3. Software de andlisis de misiones

Un aspecto que resulta de interés es la simulacién del ambiente espacial, ya que
este influird en la dindmica rotacional del satélite y por consecuencia en el sistema de
control de orientacién. Y al igual que existen opciones comerciales para el software
de vuelo, existen opciones comerciales para este tipo de software, comtinmente
conocidos como herramientas de anélisis de misiones. El objetivo de estos programas
es proveer un ambiente de simulacién con el cual generar pruebas de concepto
de misiones y escenarios hipotéticos a analizar. Entre sus caracteristicas generales
se encuentran la simulacién de la mecénica orbital, la generacién de reportes y la
visualizacién mediante animaciones, pero pueden tener caracteristicas adicionales
dependiendo el caso.

1.5.3.1 SOFTWARE EXISTENTE PARA EL ANALISIS DE MISIONES

STK. Systems ToolKit (STK) cuenta con una amplia seleccién de funcionalidades,
las cuales incluyen simulaciones no solo para naves espaciales sino también vehiculos
como aeronaves y embarcaciones. Cuenta con una amplia seleccién de propagadores
como SGP4 con los cuales es posible simular la 6rbita (Figura 1.8). Con el conocimiento
de variables como la posicién y velocidad inerciales del satélite, se pueden hacer
uso de los modelos atmosféricos y astronémicos para calcular las magnitudes de
las perturbaciones que afectan la orientacién del satélite. Pero al ser un software
con licencias, el acceso a estos modelos y funcionalidades es limitado en su versiéon
gratuita.

FreeFlyer Astrodynamics Software. Freeflyer comparte varias caracteristicas y
funcionalidades con STK al ser también un software con licencia. FreeFlyer es un
software disefiado para ser utilizado durante todo el ciclo de vida de la misién,
incluyendo su disefio, andlisis y operaciones. Sus modelos de dindmica de vuelo
cuentan con una herencia de vuelo de mas de 225 misiones. Cuenta con herramientas
relacionadas al andlisis de orientacién, asi como integracién con interfaces externas

[46].

Orbiter. Un software gratuito cuya principal caracteristica es la visualizacién de
graficos 3D. Posee la habilidad de recrear misiones histéricas como la llegada a
la Luna. Los usos de este simulador se limitan a la demostracién de conceptos de
misiones y a fines educativos. Se le suele clasificar como un videojuego a pesar de
que sus modelos si consideran la fisica de los sistemas involucrados. Cuenta con
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Figura 1.8: Ejemplo un andlisis de 6rbita mediante los propagadores de STK [45].

modulos realizados por la comunidad, ademés de la habilidad de implementar
modulos propios.

General Mission Analysis Tool (GMAT). Herramienta de c6digo abierto desarro-
llada por la NASA en colaboracién con contribuidores tanto ptblicos como privados.
Fue usada como parte de las misiones Lunar Reconnaissance Orbiter (LRO) y Transiting
Exoplanet Survey Satellite (TESS). Se le ha dado soporte recientemente, siendo su
altima actualizacién en 2020 [47]. Se enfoca en el andlisis de trayectorias de naves
espaciales.

Nasa 42. Es un simulador de cédigo abierto de la dindmica orbital y rotacional
de naves espaciales desarrollado por NASA. Sus aplicaciones van desde las fases
iniciales con la realizacién de prototipos hasta la verificacién de c6digo en las
fases finales. Cuenta con una variedad de modelos ambientales que abarcan varias
posiciones a lo largo del sistema solar. Cuenta con la capacidad de usar dindmica de
cuerpo flexible. Usa el modelo atmosférico Jacchia-Roberts. No es plug-and-play, por
lo que se requiere analizar del c6digo para determinar qué cambios son necesarios
para adaptarlo para la misién en la que se desea usar [36].

Aligual que en el caso de los software de vuelo, los desarrolladores de la mision
tienen la eleccién de usar estas herramientas existentes o desarrollar las propias
para una mejor adecuacioén a sus casos particulares. Relacionado con este punto, un
enfoque usado por las universidades viene en la forma de médulos y librerias de
lenguajes como Python.
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Estos carecen de una interfaz gréfica, pero en contraste pueden interactuar
facilmente con otras librerias. Un ejemplo de este tipo de software es TU Delft
Astrodynamic Toolbox, desarrollado por la universidad TU Delft. Algunas de las
funcionalidades que ofrece es la seleccién de varios integradores, propagadores
traslacionales y rotacionales, modelos ambientales y modelos de estimacién. Ha sido
usado en varios proyectos de investigacion [45].

Por otro lado, varias universidades han desarrollado sus propios simuladores
tanto para usos educativos como para el anélisis de misiones reales. Estos simuladores
son comtnmente desarrollados usando el paradigma de disefio basado en modelos,
lo que soporta el argumento de que es un método efectivo para el desarrollo de
misiones espaciales. A continuacién, se hace mencién de algunos ejemplos que hacen
énfasis en la parte de verificaciéon de ADCS.

1.5.3.2 SOFTWARE DE VERIFICACION DESARROLLADO POR
UNIVERSIDADES

Universidad de Aalborg. Un ambiente de simulacién en Simulink fue desarrollado
para la misién AAUSAT3 [49]. Incluye el propagador SGP4, modelos de eclipse y
albedo, asi como el modelo de campo magnético IGRF. Modelos de giroscopios,
sensores de sol y magnetdmetros, asi como los algoritmos de determinacién y
control de orientacién, también fueron implementados dentro de Simulink. Para la
estimacién se implement6 un filtro de Kalman Unscented (UKF).

Universidad Politécnica del Estado de California. Simulaciones desarrolladas
para la misién ExoCube [50]. Se modelaron los pares provenientes de perturbaciones
ambientales como el gradiente de gravedad, la presién de radiacién solar, el par
aerodinamico y el par magnético. La configuracién de esta misién incluye ruedas de
reaccion. Entre los algoritmos utilizados destaca el B-dot. No se realizé6 Hardware-
in-the-Loop.

Instituto Superior Técnico de la Universidad de Lisboa. Desarrollado para
ECOSat-III [51]. Modela las perturbaciones ambientales, asi como los sensores y
actuadores. Las simulaciones fueron implementadas en Simulink. La misién hizo
uso de magnetémetros, sensores solares y giroscopios. Se hizo una comparacién
utilizando estimadores distintos como el filtro de Kalman extendido (EKF) y el UKF.

Estos son tan solo algunos ejemplos de herramientas de verificacién para el
software de vuelo desarrolladas por universidades. Todos ellos comparten el mismo
objetivo mas estan disefiados de acuerdo a la configuracién de sus respectivas
misiones —en su mayoria CubeSats— y por tanto difieren en el tipo de sensores
y actuadores usados, sus caracteristicas técnicas, los modelos de estimacién, entre
otros aspectos. Pero en general todos hacen uso del disefio basado en modelos o un
enfoque similar. Asi mismo, Simulink es el ambiente de desarrollo predilecto por
caracteristicas como su modularidad y capacidad de integracién con las técnicas
in-the-Loop.
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1.5.3.3 FUNCIONALIDADES RELACIONADAS EN SIMULINK

Ademas de las caracteristicas anteriores, Simulink también cuenta con algunas
funcionalidades nativas enfocadas al drea aeroespacial que lo hacen una plataforma
atractiva para solucionar el problema de la verificacién de un ADCS. En particular, las
nuevas versiones incluyen recursos enfocados al uso de CubeSats, donde se incluyen
bloques, plantillas y ejemplos predefinidos. Por ejemplo, se incluyen bloques para
simular el ambiente, los algoritmos y modos de control, la dindmica del CubeSat y
la visualizaciéon mediante animaciones. El gran atractivo de estas funcionalidades es
que el desarrollador puede hacer uso de estos bloques preestablecidos para acelerar
el desarrollo y enfocarse tinicamente en desarrollar aquellos que le conciernen direc-
tamente a la mision. Sin embargo, esto representa inicamente un punto de entrada,
puesto que el modelo resultante debe complementarse con otras funcionalidades
para que sea adecuado a las caracteristicas de la mision.

Un ejemplo de como todos estos elementos trabajan en conjunto dentro de una
simulacion se puede encontrar dentro de los ejemplos incluidos por defecto en
Simulink (Figura 1.9).
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Figura 1.9: Simulacién de un CubeSat como parte de los ejemplos predefinidos de
Simulink.

Los bloques que componen estd simulacién son en su mayoria aquellos que se
encuentran dentro de la Aerospace Toolbox, pero su funcionalidad puede ser expandida
a través de otros bloques, tanto de otras librerias como personalizados.

1.5.4. Gemelos digitales y hermanos digitales

Uno de los objetivos detras de modelar un sistema mediante el MBD es poder
consolidar los modelos con la implementacién. Un concepto relacionado es el de los
gemelos digitales. Un gemelo digital se define como una representacién virtual de
un componente fisico, en donde el modelo virtual recibe datos del componente fisico
en todo momento, con el fin de que los estados sean los més parecidos posibles. Para
esto los modelos pueden realizarse a partir de modelos fisicos, o estadisticos basados
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en datos. Los gemelos digitales estan pensados para incluir el uso de modelos mas
alla de la fase de disefio, al incluirlos también en la fase de operaciones.

El uso de gemelos digitales no solo proporciona la informacion del estado actual
del sistema, sino que también puede ser un medio de predecir como el sistema
se comportard en el futuro. Otros beneficios incluyen el poder hacer deteccién de
anomalias, mantenimiento predictivo y optimizacién de los procesos [52]. Ademas,
el concepto de Hardware-in-the-Loop presenta una compatibilidad con el enfoque
de los gemelos digitales [53]. En el caso de andlisis de escenarios hipotéticos, en
donde la simulacién no se ejecuta en tiempo real, se usa el término hermano digital
[53].

Si bien los bloques para CubeSats que vienen integrados en Simulink pueden
tener los mismos resultados que bloques personalizados al hablar en términos de
entradas y salidas, el enfoque detras de ellos es diferente. Por una parte los bloques
predefinidos tienen el objetivo de agilizar el desarrollo, mientras el de los bloques
personalizados se asemeja al de los hermanos digitales al buscar que los algoritmos
incluidos en el modelo sean los mismos que se incluirdn dentro del satélite. Puesto
que MATLAB es de cédigo cerrado, no es posible contar con los detalles de los
algoritmos que componen los bloques predefinidos, por lo que no serd posible
aprovechar con las ventajas de los hermanos digitales en cuanto a encontrar posibles
condiciones de falla en ellos.

De este punto emerge la necesidad de poder realizar simulaciones para la
verificacién del ADCS de forma similar a la Figura 1.9, pero utilizando modelos
que reflejen adecuadamente la contraparte fisica del satélite. Esta también es una
de las razones por las cuales las universidades que han usado Simulink como
plataforma de verificacién han desarrollado sus propias implementaciones. Cabe
destacar que una de las ventajas de usar Simulink para resolver este problema es
que no excluye necesariamente el uso de bloques predefinidos, puesto que pueden
ser eventualmente incluidos a manera de complementacion.

1.6. Justificaciéon

El desarrollo de un ADCS para un nanosatélite requiere de una herramienta que
haga uso de simulaciones con fines de validacién y verificacién para reducir sus
riesgos asociados. La implementacién de modelos virtuales en dicha herramienta
significard un medio de poder replicar los componentes del subsistema dentro de un
modelo, de tal forma que bajo una tinica simulacién se podran considerar aspectos
como la dindmica, los algoritmos y componentes que conforman al ADCS, asi como
el ambiente espacial.

El uso de la metodologia de disefio basado en modelos para conseguirlo es un
enfoque prometedor, puesto que sus ventajas lo han llevado a ser usado en otras
misiones con éxito. El usarlo para la plataforma de simulacién resultara benéfico
no solo para el proyecto que se esté trabajando en el momento, sino que también
para futuros proyectos. Debido a que el modelado es la principal forma de trabajo,
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se tendrédn distintas maneras de personalizacion en cuanto a la complejidad y forma
de los modelos, lo que permitiré la capacidad de un prototipado concurrente a la
implementacioén a diferencia del enfoque de disefio tradicional. El producto final
siendo una plataforma de simulaciones que se adecue al flujo de trabajo del equipo
desarrollo.

El MBD también permite la generacién automética de cédigo a partir de los
modelos, siendo este aspecto en donde entra la estandarizacién de software. La
generacion de codigo sigue un tnico estilo en cuanto a la sintaxis, con lo cual
se facilitara su legibilidad, asi como la correcciéon de errores. Este cédigo serd
eventualmente embebido en un microcontrolador, convirtiéndolo en software de
vuelo. El proceso de verificacién se hard por medio de SIL, para lo cual se requiere el
adecuado funcionamiento del modelo principal. Con esto sera posible hacer una
evaluacion del sistema en términos de requerimientos, lo cual serd usado para afiadir
el factor de confiabilidad al disefio del ADCS.

Ademas, se busca que la herramienta resultante sea reutilizable y expandible. La
primera caracteristica hace referencia a su capacidad de poder adaptarse a misiones
distintas a la que fue desarrollado sin modificaciones mayores. Para ello se busca
un enfoque modular con el cual se permita insertar o quitar nuevos modelos o
variantes de estos para afinar las caracteristicas de la simulacién. Por otro lado,
ser expandible implica que caracteristicas y funciones adicionales a las originales
pueden ser adicionadas en el futuro de acuerdo con las necesidades especificas de la
misién. Estas funcionalidades pueden ir desde los aspectos técnicos mediante una
mayor gama de opciones de modelos ambientales hasta aspectos de la experiencia
del usuario, como la habilidad de importar modelos 3D para las animaciones.

La herramienta serd para uso interno, por lo que eventualmente no dependera de
licencias a diferencia de los software de anélisis de misiones comerciales. Ademas, a
diferencia de ellos, se centrard por el momento en el ADCS, facilitando la experiencia
de usuario al no incluir funcionalidades ajenas a esta drea. Sin embargo, para las
primeras versiones si se planea el uso de software comercial debido a que para simular
un ADCS se requieren modelos que estdn fuera de su alcance y que pertenecen al
dominio de otros subsistemas como es el caso de la érbita. La sustitucion de esta
funcionalidad a favor de modelos realizados internamente es una funcionalidad que
se dejard para subsecuentes versiones.

La elaboracién de este trabajo también es respaldada por los objetivos del Plan de
6rbita 2.0, ya que constituye una pieza de tecnologia elaborada en México destinada
a eliminar la dependencia hacia programas elaborados por otros paises. El proceso
de desarrollo implica, ademds, una formacién de recursos humanos en cuanto a
conocimiento del drea aeroespacial.
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Los satélites mas pequefios pueden llegar a ser menores a 0.1 kg, mientras

que los mas grandes pueden llegar a superar los 1000 kg [2]. De forma
general los satélites de mayor tamafio poseen funciones mas complejas y sofisticadas,
con la desventaja de que su costo aumenta exponencialmente, mientras que en
los satélites pequefios la tendencia es opuesta. Sin embargo, una miniaturizacién
extrema puede llevar igualmente a un aumento en los costos. Un equilibrio entre
costos y funcionalidad se puede encontrar en los nanosatélites.

UNA FORMA de clasificar a los satélites es mediante su peso (véase la Tabla 1.1).

2.1. Los nanosatélites y sus caracteristicas

Un nanosatélite es un satélite cuyo peso estd dentro del rango de 1 a 10 kg. Estos
satélites fueron desarrollados por primera vez durante la carrera espacial, como
una forma de abordar el problema de la capacidad limitada de la carga ttil de los
vehiculos de lanzamiento de la época. Pero tras la llegada del nuevo milenio, el
paradigma de los nanosatélites cambi6é de una forma de resolver limitaciones a una
forma de aprovechar activamente las ventajas que conllevan las caracteristicas de su
tamafio y desarrollo [54].

El tamafio de los nanosatélites les otorga una buena relacién desempefio-masa,
pero sin duda la mayor ventaja se encuentra en sus costos, los cuales son érdenes de
magnitud menores que satélites de mayor tamafio. Ambas caracteristicas llevaron al
desarrollo del estindar CubeSat en 1999. Desde entonces el desarrollo de nanosatélites
se ha popularizado en las universidades —la mayoria siguiendo este estindar— y
su tendencia va en aumento.

En promedio la duracién planeada de una misién de nanosatélites es de 8 meses,
pero la duracién real puede verse afectada ante la presencia de fallos en cualquiera
de las etapas durante la vida ttil. La mayoria de los nanosatélites se lanzan una
Orbita terrestre baja siendo la érbita predilecta la solar sincrona, aunque se han
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reportado otros tipos de érbitas [54]. Estas caracteristicas concuerdan con los tipos
de objetivos que suelen tener los nanosatélites.

Un estudio en 2010 [54] hizo un analisis de los nanosatélites lanzados hasta el 1
de septiembre de 2009, y se encontré que las universidades permanecen siendo los
principales desarrolladores de nanosatélites, asi como de picosatélites. Dentro del
mismo estudio se determiné que los principales objetivos de las misiones con satélites
de este tipo son una mezcla de fines educativos y de demostracién de tecnologia,
reduciéndose drasticamente a un 14 % si inicamente se considera la demostraciéon de
tecnologia. Es gracias a las caracteristicas de los nanosatélites mediante las cuales las
universidades pueden integrar a sus alumnos en un proyecto espacial real, ademaés
de desarrollar técnicas experimentales, sin las desventajas asociadas al desarrollo de
satélites de mayor tamafio.

En respuesta al aumento de la popularidad de los nanosatélites la tecnologia
relacionada también ha sufrido avances. Actualmente los desarrollos tecnolégicos
en cuanto a nanosatélites se encuentran en dos vertientes: las constelaciones y
la miniaturizacién. En la primera el bajo costo de los nanosatélites permitird no
solamente hacer posible la creacién de constelaciones, sino que también facilita el
reemplazo de unidades defectuosas o que se acercan al final de su vida ttil, todo
gracias a que las caracteristicas de los nanosatélites promueven la reemplazabilidad.
En cuanto a la miniaturizacién, los avances en la electrénica permitirdn encoger
sistemas para que puedan ser implementables en un nanosatélite, de tal forma que
se aumente la funcionalidad sin perder al mejor la relacién desempefio-masa.

2.1.1. Subsistemas de un satélite

Los nanosatélites, al igual que todos los satélites, se componen por una serie
de subsistemas. Cada subsistema se encarga de una funcién vital para el satélite
como el monitoreo de salud o la proteccién contra el ambiente espacial. Algunos
componentes de los subsistemas se muestran en la Figura 2.1. A pesar de realizar
tareas distintas, todos los subsistemas acttian como un conjunto y las operaciones de
uno pueden depender del funcionamiento de otro. Es por esta razén por la cual los
subsistemas no se desarrollan de forma aislada, para incorporar las necesidades de
los demés subsistemas como parte de los requerimientos.

A continuacién se enumeran los subsistemas junto con su descripcién general.

1. Subsistema de potencia (EPS): Provee a los componentes de los demas
subsistemas la energia necesaria para que lleven a cabo sus operaciones
durante la vida 1til del satélite. El subsistema de potencia se encarga de
almacenar, monitorear, controlar y generar la energia eléctrica [55]. En los
CubeSats la fuente de energia primaria en la mayoria de los casos es mediante
paneles solares [56].

2. Subsistema de determinacién y control de orientacién (ADCS): Subsistema
encargado de estabilizar la orientacion del satélite. Algunos satélites pueden
carecer de un ADCS.
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. Subsistema de carga util: Contiene a la carga ttil de la misién, que es aquel
hardware o software que interactta con el exterior del satélite [55]. La carga ttil
depende de los objetivos, y puede tomar la forma de cdmaras o instrumentos
de medicién.

. Subsistema de telecomunicaciones (COM): Entabla la comunicacién entre el
satélite y la estacion terrena mediante un beacon. Su principal responsabilidad
es enviar telemetria y recibir comandos provenientes de Tierra. Este subsistema
es el que se encarga de transmitir los datos provenientes de la carga til a
la estacién terrena [56]. La telemetria sirve para monitorear la salud de los
subsistemas del satélite [1].

Subsistema de estructura: Consiste en la estructura que alberga a los demés
subsistemas y les brinda proteccién contra el ambiente espacial. La estructura
debe contener mecanismos que permitan el despliegue desde los dispensadores.
El estandar CubeSat especifica la forma y caracteristicas que debe poseer.

. Subsistema de comando y manejo de datos (C&DH): Ejecuta el sistema
operativo en la computadora abordo (OBC) y controla los demés subsiste-
mas mediante el manejo de comandos [57]. Este subsistema engloba a los
subsistemas de OBC, telecomunicaciones y bus de datos [55].

. Subsistema de control térmico: El ambiente espacial presenta variaciones de
temperaturas extremas en el satélite, ademds de que este también estd sujeto a
la radiacién térmica proveniente del sol a lo largo de su 6rbita. Este subsistema
se encarga de asegurar que los componentes y demads subsistemas del satélite
permanezcan dentro de los rangos de temperaturas 6ptimos de operacién [56].

. Subsistema de control de érbita: Las perturbaciones que afectan a un satélite
modifican las caracteristicas de su 6rbita a lo largo del tiempo, por lo que se
suelen usar propulsores para su correccion y realizacién de maniobras. Debido
a las limitaciones de dimensiones en los nanosatélites, este subsistema suele
ser raramente incluido.

2.2. Subsistema de determinacién y control de orientacién

El sistema de determinacién y control de orientacion o ADCS (Attitude Determi-

nation and Control System), es el sujeto principal de este proyecto, razén por la cual se
dard una descripcién de los conceptos relevantes a él.

El objetivo general del ADCS se puede resumir como el mantener y estabilizar

la orientacion del satélite a lo largo de su vida ttil. Esto se puede dividir en tres
subtareas [58]:

s Determinacidén: Calcular la orientacion de la nave relativa al marco de referencia

inercial o algtin punto de interés como la Tierra.
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Figura 2.1: Subsistemas que componen a un satélite.

» Control: Orientar la nave espacial hacia la orientaciéon deseada. Esto implica
mantener dicha orientacién una vez alcanzada, y la realizacién de maniobras
para reorientar la nave hacia otra orientacion.

» Prediccién: Hacer uso de modelos mateméticos para propagar la orientacién a
partir de la orientacién conocida para determinar el estado futuro.

En otras palabras el satélite necesita determinar su orientacién en un momento
dado, realizar acciones basadas en la informacién anterior para llegar a la orientacion
objetivo y predecir una nueva orientacién con base en la informacién conocida.

Un concepto fundamental en el control de orientacién son los pares de torsion,
los cuales se pueden dividir en dos categorias:

» Pares de perturbacién: Resultado del ambiente espacial. No pueden ser
eliminados, por lo que se requieren pares de control provenientes del ADCS
para contrarrestarlos. Ejemplos de este tipo de pares son el par aerodindmico y
el par de presioén de radiacion solar.

» Pares de control: Se generan intencionalmente para controlar la orientacién.
Los actuadores son los encargados de proveer estos pares, por ejemplo por
medio jets de gas o bobinas magnéticas [55].

El ADCS juega un papel importante en el satélite, ya que muchas tareas criticas
para la misién requieren algin tipo de apuntamiento, por ejemplo, la alineacién
de las antenas hacia la Tierra. En otros casos la carga ttil debe estar en linea de
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visién con el objeto de estudio para la recoleccién de datos. Por lo tanto, fallas en
el ADCS pueden llevar a una gran cantidad de problemas que pueden poner en
riesgo el estado de la misién, como problemas en las telecomunicaciones, una deriva
con respecto a la trayectoria de referencia o una alineacién indebida de los paneles
solares, resultando en una recarga ineficiente de la bateria [59]. A pesar de esto,
la necesidad de un sistema ADCS en el satélite estd intimamente ligada al tipo de
misién. Los objetivos pueden requerir desde una estabilizacién y apuntamiento
precisos hasta no requerirlos por completo.

En términos de la implementacién, un sistema de control de orientacién tipico se
conforma de tres elementos: sensores, el controlador y actuadores.

» El sensor de orientacién localiza referencias como el sol o la Tierra para poder
determinar la orientacién.

» El controlador o ley de control determinan el par que se necesita generar para
llegar a la orientacién deseada.

» El actuador es el mecanismo que proporciona el par de control [55].

La relacion entre estos elementos se muestra en la Figura 2.2, donde cabe resaltar
que se tratan de los medios por los cuales cumplir las tareas de determinacién,
control y prediccién.

Y

Y
A 4

Controlador Actuadores Planta

Sensores  [€

Figura 2.2: Elementos que conforman un ADCS y su relacién.

En el caso de CubeSats la eleccion del método de control en cuanto a los elementos
anteriores es mds limitada con respecto a los satélites mas grandes debido a las
restricciones de tamafio y masa [60].

2.2.1. Sensores

Los sensores son el medio con el cual satélite recibe la informacién necesaria para
determinar la orientacién. Puesto que esto es un acto continuo, los sensores estan
disefiados para detectar entidades o referencias con alto nivel de disponibilidad.
Por lo general son cuerpos celestes con caracteristicas facilmente diferenciables de
otros cuerpos, como el sol y su luminosidad. Sensores comtinmente usados para la
determinacién de la orientacion son los sensores solares, magnetémetros, giroscopios
y seguidores de estrellas [31]. A continuacién se presentan los tipos de sensores mds
comunes en nanosatélites.
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2.2.1.1 SENSORES SOLARES

Miden la posicién relativa del sol al satélite para determinar la orientacién. El
sol es el objeto mas brillante en el espacio, lo que hace le otorga confiabilidad a su
deteccién. Un ejemplo de un sensor solar se muestra en la Figura 2.3. Los sensores
solares operan por medio del efecto fotoeléctrico, hacen uso de fotoceldas y tienen
un bajo consumo energético. Cuando dos sensores se colocan perpendicularmente
entre si, la direcciéon del sol con respecto a los ejes de los sensores puede ser calculada
dado el azimut y la elevacién del vector solar.

Una ventaja de su uso es que la mayoria de los satélites usan energia solar, asi
que alinear los paneles hacia la direccién del sol resulta algo natural. Sin embargo,
una desventaja surge del mismo fendmeno, ya que no operan en eclipse. Ademas el
vector solar no es suficiente para poder determinar la orientacién en su totalidad,
por lo que se requiere de otro tipo de sensor adicional.

Los tipos de sensores solares son:

= Sensor analdgico: Regresan una sefial analégica.

e Baja precisiéon: Miden la salida de corriente, la cual es proporcional al
coseno del dngulo entre el sol y la normal a la fotocelda [61]. Utiliza
un dnico fotodiodo. Su precisiéon disminuye en zenit llegando a 5° y
aumentando a 3° en dngulos del rango 10-50°. En general su precisién es
baja y son sensibles a sefiales de albedo y reflexiones proveniente de las
partes del satélite.

e Fino: Sensores que usan una apertura. La luz entra por medio de una rejilla
creando un spot en el sensor y generando corrientes en cuatro diodos
independientes (fotodiodos de cuadrantes). A partir de esta informacién
se puede calcular la altitud del sol en dos direcciones.

= Sensor digital: Producen una sefal discreta y usan procesamiento de sefiales
para diferenciar entre luz solar directa y luz reflejada. Estin compuestos
por arreglos de fotoceldas, las cuales pueden estar organizadas en distintos
patrones [61]. De acuerdo a las fotoceldas iluminadas se genera una sefial
digital, a partir de la cual se puede obtener el &ngulo de incidencia [62].

» Presencia del sol: Da una sefial escalonada si el sol se encuentra dentro del
rango de vision.

En los primeros CubeSats la combinacién de la corriente generada por los
fotodiodos en el satélite o en su caso, los paneles solares montados, daba una
aproximacion del vector solar. Este método atin es utilizado cuando solo se quiere
una aproximacién cruda [64].

2.2.1.2 MAGNETOMETROS

Un magnetémetro determina la orientacion de un satélite al medir el campo
magnético en el marco fijo al cuerpo del satélite y compararlo al campo magnético
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Figura 2.3: Ejemplo de un sensor solar digital [63].

del marco orbital [65]. Los magnetémetros miden la direccién y magnitud del campo
magnético.

Dentro de sus ventajas se encuentran que son sensores ligeros y con bajo consumo
de energia. Sin embargo, su principal desventaja es su relativa baja precisiéon
comparada con otros sensores de orientacién como los sensores de estrellas, ademas
de que las lecturas pueden ser impactadas por la misma electrénica del satélite.

El uso de magnetémetros requiere la implementacién de un modelo matematico
del campo magnético para poder determinar la orientacién, ademéds de que se
necesita de conocer otro vector de referencia, como es el caso del vector solar. Las
mediciones del campo magnético siempre estdn disponibles debido a la persistencia
del campo magnético terrestre.

2.2.1.3 GIROSCOPIOS

Instrumento que usa una masa que gira radpidamente para identificar y responder
a cambios en la orientacién inercial de su eje de giro.

Miden la rotacién angular de una nave espacial en los tres ejes, midiendo el
movimiento con respecto al marco inercial, por lo que los giroscopios son sensores
inerciales. En los CubeSats es comun el uso de giroscopios MEMS [66]. El uso
de giroscopios permite propagar la orientacién, lo cual es ttil en métodos de
determinacién de orientacién dindmicos como los filtros de Kalman.

Los giroscopios padecen de la generacién de una deriva o drift con el tiempo,
alterando las mediciones progresivamente, por lo que se deben tomar medidas para
mitigarlo. Los giroscopios generalmente se dividen en dos clases: los rate gyros que
devuelven tasas angulares y los rate-integrating gyros los cuales integran dichas tasas
para devolver desplazamientos angulares [67].

2.2.1.4 SENSORES DE HORIZONTE

Usados para orientar la posicion del satélite con respecto a la Tierra. Debido a que
la Tierra es el segundo objeto més brillante para un satélite LEO y que esta permanece
dentro de su campo de vision de forma constante, los sensores de horizonte son una
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buena opcién en cuanto a disponibilidad, més deben de ser mas sofisticados que un
simple sensor de deteccién de presencia. Por ello es necesaria la incorporacién de un
sistema de discriminacién hacia el sol.

En ocasiones el horizonte no estéd bien definido para cuerpos con atmdsfera o
variaciones en la intensidad de su radiacién, asi que el disefio de los sensores se hace
tomando esta perspectiva.

Sus partes estdn compuestas de un mecanismo de escaneo, un sistema 6ptico, un
detector de radiancia y electrénica de procesamiento de sefiales. Se encuentran en
modalidades como: fijo al cuerpo del satélite, junto a una rueda de momento, y en
forma de rejilla. Una de sus principales ventajas es que operan independientemente
de las condiciones de eclipse.

2.2.1.5 SENSORES DE ESTRELLAS

Miden las coordenadas de las estrellas en el marco fijo al satélite y las comparan
con un catdlogo de estrellas para obtener informacién de la orientacién. Se componen
de dos partes principales: una camara digital con la cual toman imagenes que
contengan estrellas, y una unidad de procesamiento.

El uso de sensores de estrellas es independiente a la 6rbita debido a la disponibili-
dad de las estrellas en el espacio. Son de los sensores mas precisos, llegando al rango
de arco-segundos. Son pesados, caros, requieren de mayor potencia y recursos de
procesamiento, ademds de que son sensibles a la interferencia de objetos brillantes.

2.2.2. Sistemas de control de orientacion

Los objetivos del ADCS se pueden resumir en dos: estabilizar la orientacién del
satélite con respecto a la orientacion de referencia y la ejecucién de maniobras de
orientacion [62]. Existen dos tipos de sistema de control en satélites para lograr lo
anterior: sistemas pasivos y sistemas activos.

A grandes rasgos los sistemas de control pasivos hacen uso de los pares ambien-
tales para mantener la orientacién deseada, mientras que los sistemas de control
activos involucran una constante realizacién de decisiones y operacién de hardware
para generar pares de control. La eleccién de uno u otro depende de la naturaleza,
componentes y requerimientos de la mision.

2.2.2.1 PASIVOS

Los sistemas de control de orientacién pasivos alcanzan la estabilizacién al inter-
actuar con el ambiente. El ambiente espacial proporciona ciertos puntos de equilibrio
para la dindmica y cinemdtica que pueden ser alcanzados si el satélite cumple con
determinadas condiciones. El disefio del satélite en cuanto a su distribucién de masa
y forma busca facilitar la satisfacciéon de estas condiciones para la adquisicién de los
puntos de equilibrio. El satélite permanecera en el punto de equilibrio una vez que lo
haya alcanzado siempre y cuando no sea sujeto a perturbaciones de gran magnitud.
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Una estrategia para corregir esto es el uso de un control de orientacién activo,
Unicamente para cuando ocurran estas situaciones [62]. Este enfoque tiene la ventaja
contra un sistema completamente activo en que si este tltimo falla, la orientacién
permanecerd estable [658]. Debido a que la implementacién de los sistemas pasivos
estd enfocada en la estructura, no hay un consumo energético.

Algunos ejemplos de control pasivo son:

Estabilizacion de giro (spin stabilization). El satélite se hace girar para que su
vector de momento angular permanezca fijo en el espacio inercial. De esta forma el
satélite gira de forma continua a través de un tinico eje, normalmente el de simetria.
Tiene la ventaja de que no requiere de partes moviles, pero esta técnica no puede ser
usada en todos los casos, ya que su uso esta directamente ligado a los objetivos de
la misién. La estabilizacion de giro puede realizarse de forma pasiva o activa. En
el giro doble o dual-spin el satélite estd segmentado de tal manera que una de las
partes se mantenga fija mientras la otra gira para estabilizar. Este disefio es usado
para situaciones que requieran el rastrear un objetivo [60].

Estabilizacién por gradiente de gravedad. La fuerza de gravedad acttia en un
satélite asimétrico forzando el eje menor, aquel con el menor momento de inercia, a
ser perpendicular al equipotencial de gravedad, por lo que el eje menor se alinearé
hacia nadir. El requerimiento para que se lleve a cabo es que el par de gradiente de
gravedad sea mayor que los demads pares ambientales.

Requieren de alguna forma de amortiguacién para la nutacion [58]. La imple-
mentacién de este método requiere un cuidadoso andlisis en la distribucién de masa
del satélite.

2.2.2.2 ACTIVOS

Los sistemas de control de orientacién activos ejercen pares de forma intencionada
para corregir y mantener la orientacién del satélite. La principal ventaja del control
activo con respecto al pasivo es que pueden tratar con orientaciones arbitrarias en
los tres ejes, las cuales no estdn restringidas por las condiciones impuestas por el
ambiente espacial y sus puntos de equilibrio limitados.

Este tipo de control hace uso de sensores de orientacién y actuadores. Las
mediciones de los sensores se utilizan para determinar la orientacién del satélite y
a partir del resultado los actuadores proveen los pares de control necesarios para
disminuir la diferencia entre la orientacién actual y la orientacién deseada [68].

Los sistemas de control activos son més precisos, rapidos y otorgan una mayor
flexibilidad que los pasivos. Sin embargo, su implementacion requiere de una fuente
de poder y de definir la 16gica involucrada en los modos de operacién. En algunos
casos los sistemas activos requieren de consumibles que no pueden ser reemplazados
una vez lanzado el satélite, como combustible [58].

Sistemas de expulsién de masa. Hacen uso de propulsores, los cuales se basan
en la tercera ley de Newton para generar una aceleracién en direccién opuesta a la
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masa expulsada. Su costo es alto, requieren de un sistema de tuberias y su vida ttil
estd limitada por el combustible abordo. Estas razones no hacen viable su uso en
nanosatélites. Para un sistema estabilizado por tres ejes se requiere un minimo de
seis propulsores.

Estabilizacion por ruedas de reaccién. Las ruedas de reaccién son dispositivos
que giran independientemente del resto de la nave espacial, por lo que tienen un
momento angular propio. La rueda reacciona cuando un par actta en el satélite a lo
largo de un eje, absorbiendo el par mediante un cambio en la velocidad de giro, el
cual ocurre en direccién contraria a la direccién deseada. Este tipo de estabilizacién
permite mantener la orientacion del satélite mediante el intercambio de momento
angular entre el satélite y la rueda gracias a la conservacion de momento. Es usado
cuando los pares de perturbacién son ciclicos. Se pierde el control de la orientaciéon
cuando la rueda alcanza su velocidad de saturacién y se vuelve a retomar una vez
que la velocidad disminuye. Por esta razén se requiere de algiin mecanismo para
disipar el momento adicional [60].

Magnetorcas. Las magnetorcas son un tipo de bobinas magnéticas, por lo que
producen un campo magnético cuando corriente circula por ellas. Este campo
magnético interacttia con el campo magnético terrestre para producir un par con
el cual se puede controlar al satélite. Son sistemas ligeros, sin partes méviles o
hardware complejo, lo que los hace opciones atractivas en nanosatélites. Sin embargo,
requieren de un suministro de energia considerable. En consecuencia sus maniobras
pueden llegar a ser lentas debido a la restriccion de energia, y su operaciéon depende
del estado del campo magnético [55]. Las magnetorcas representan un sistema de
control magnético activo.

2.3. Orbitas y marcos de referencia

Para modelar el sistema de determinacién y control de orientacién se necesitan
conocer las caracteristicas de la 6rbita del satélite, asi como los marcos de referencia
que se utilizardn para los andlisis de dindmica. En esta seccién se introducen
conceptos de 6rbitas y marcos de referencia.

2.3.1. Orbitas

Las 6rbitas de los satélites suelen describirse como 6rbitas de Kepler. Las 6rbitas
de Kepler son aquellas 6rbitas que toman la forma de cénicas bidimensionales en un
espacio tridimensional y que se definen a partir de las tres leyes de Kepler. Las 6rbitas
keplerianas se basan en un modelo ideal, ya que en la realidad las perturbaciones
orbitales causan desviaciones y cambios en los pardmetros keplerianos con el tiempo.
Algunos ejemplos de originadores de perturbaciones son las fuerzas del sol, la
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luna y la forma esferoide oblata de la Tierra. Las simulaciones realizadas mediante
propagadores toman en cuenta estos fenémenos.
Dentro de las suposiciones que toman las 6rbitas keplerianas se encuentran [69]:

» La gravedad es la tinica fuerza que acttia en los dos cuerpos del sistema
» La masa del cuerpo primario es mucho mayor que la del cuerpo secundario
» El cuerpo primario es una esfera perfecta

En una 6rbita kepleriana la energia y el momento angular se conservan.

2.3.1.1 LEYES DE KEPLER

Primera ley. Si dos objetos en el espacio interacttian gravitacionalmente, cada
uno describird una orbita en la forma de una seccidn cénica, con el centro de masa
en uno de los focos. Si los cuerpos estdn permanentemente asociados, las 6rbitas
serdn hipérbolas. Los circulos y las pardbolas solo ocurren bajo excentricidades
especificas, por lo que representan casos especificos dentro del rango de posibles
excentricidades. Por esa razén no ocurren en la naturaleza a diferencia de las 6rbitas
elipticas e hiperbdlicas.

Segunda ley. Si dos objetos en el espacio interactian gravitacionalmente (se
muevan o no en una Orbita eliptica cerrada), la linea que los une barrera areas
iguales en intervalos de tiempo iguales. Es una reformulacién de la conservacién de
momento angular debido a que es proporcional a la magnitud del vector de radio
multiplicado por el componente perpendicular de la velocidad.

Terceraley. Sidos objetos giran entre si debido a su atraccion gravitacional mutua,
la suma de sus masas (M para el primario y m para el secundario) multiplicada
por el cuadrado de su periodo de revolucién mutua P es proporcional al cubo de la
distancia media entre ellos. Esta distancia es el semieje mayor 4.

La expresiéon matematica esta dada por:

2
dn” 4

(m + M)P? = = (2.1)

donde G es la constante de gravitacién universal. Solo aplica para érbitas elipticas
y relaciona el periodo orbital con el semieje mayor. En varios casos se puede ignorar
la masa del secundario.

2.3.1.2 ELEMENTOS KEPLERIANOS

Las orbitas keplerianas pueden describirse a partir de una serie de seis parametros
llamados los elementos keplerianos. Se definen con un tiempo de referencia o
época, ya que existe una variaciéon con respecto al tiempo de forma lenta pero
significante. Son usados en Orbitas elipticas porque para 6rbitas hiperbdlicas y
circulares, pardmetros como el perigeo no estan bien definidos.
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Los elementos keplerianos son:

1. Semieje mayor (a): Es el eje que pasa a través del centro de la érbita hasta su
borde exterior, pasando por uno de los focos. Define el tamafio de la érbita.

2. Excentricidad (e): Define la forma de la 6rbita. Si e = 0 la 6rbita seré circular. Si
0 < e <1, entonces la 6rbita sera eliptica. Para e = 1 el resultado es una 6rbita
parabdlica. Por dltimo, si e > 1, entonces la érbita serd una hipérbola.

3. Anomalia verdadera (v): Angulo que representa la posicién del satélite en la
6rbita, medido desde el perigeo.

4. Longitud de nodo ascendente (RAAN, Q): Angulo medido desde el punto de
Aries hasta el nodo ascendente, medido en sentido opuesto a las manecillas
del relo;j.

5. Inclinacién de la érbita (i): Angulo entre el plano de referencia (por ejemplo
el plano ecuatorial de la Tierra) y el plano orbital.

6. Argumento de perigeo (w): Angulo entre el perigeo y nodo ascendente.

Se requieren dos elementos para describir la forma de la 6rbita, dos para la
orientacién del plano orbital en el espacio, uno para la orientacién de la érbita dentro
del plano orbital y uno para la posicién del satélite [69]. Algunos de los elementos
keplerianos se muestran en la Figura 2.4.

Cuerpo
celeste

Anomalia
verdadera

14

Argumento
de perigeo

w

Q

Longitud de nodo
ascendente

N
>

Direccién de
referencia

Plano de
referencia

Inclinacién
Orbita

Figura 2.4: Elementos keplerianos que conforman una 6rbita, los cuales se resaltan en
negrita. Adaptado de [70].

2.3.2. Marcos de referencia

Un marco de referencia es un sistema de coordenadas cartesianas en tres dimen-
siones, consistiendo de tres vectores unitarios perpendiculares entre si [49]. Existen
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diferentes formas de definir un marco de referencia. Por lo general, se elige que los
primeros dos ejes sean colineales a vectores con un significado relevante al objeto
de estudio, un ejemplo son las referencias astronémicas. Finalmente el eje restante,
normalmente Z, se obtiene mediante la regla de la mano derecha.

Cuando un marco de referencia se mueve a una velocidad constante o es fijo,
se tiene un marco de referencia inercial. Un marco es no inercial cuando tiene una
aceleracion asociada. En el caso especifico de analisis de orientaciéon se pueden
encontrar dos tipos de marcos de referencia: los centrados en el espacio inercial y los
centrados en la nave espacial.

Los marcos de referencia inerciales se usan principalmente para obtener vectores
de referencia como el del campo magnético o para posicionar vectores a objetos
vistos por la nave en el espacio inercial. Debido a que usan cuerpos celestes como
puntos de referencia se necesita especificar una fecha o época para considerar efectos
como la precesién. En cambio, los marcos de referencia centrados a la nave se usan
para definir la orientacién del hardware de determinacién y control de orientacién.
Las medidas de los sensores se hacen a través de este tipo de marco.

A continuacion se describen algunos tipos de marcos de referencia utilizados en
los anélisis de orientacién.

2.3.2.1 MARCO DE REFERENCIA FIJO AL CUERPO

Este marco de referencia esta fijo al cuerpo que se estd analizando, en este caso el
satélite. Los ejes se pueden ubicar de forma arbitraria, pero por lo general se eligen
los ejes principales de inercia, con origen en el centro de masa del satélite. Como
consecuencia los productos de inercia se reducen a cero, facilitando las simulaciones
de dindmica. Un ejemplo de este marco de referencia se muestra en la Figura 2.5,
tomando en cuenta que para poder definirlo con la convencién anterior se necesita
previamente la matriz de inercia del satélite para identificar los ejes principales.

Otra forma de definir los ejes es en torno a la geometria del satélite [61], por
ejemplo, al asignar cada eje de forma colineal a las aristas de un CubeSat.

Puede ser inercial o no inercial dependiendo del movimiento del cuerpo. El
marco de referencia fijo al cuerpo junto con el ECI juegan un papel importante para
la determinacién de orientacién.

2.3.2.2 MARCO DE REFERENCIA FIJO AL SENSOR

El satélite recibe informacion del exterior mediante sus sensores, por lo que suele
ser conveniente definir un marco de referencia centrado en ellos y después hacer
las conversiones a marcos de referencia mas generales para los andlisis posteriores.
Puesto que hay variaciones en el posicionamiento de los sensores de satélite a satélite,
no existe una convencién definida en cuanto a la direccién de los ejes. Un ejemplo
de este marco de referencia es asignar dos ejes en direccién ortogonal y paralela
respectivamente a la superficie de deteccién de un sensor [66]. El origen corresponde
al centro del componente o de su superficie de deteccion.
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Figura 2.5: Definicién de marco de referencia fijo al cuerpo del satélite.

En el caso de que los ejes elegidos para el componente se alineen con los del
satélite, resulta mds conveniente usar el marco de referencia fijo al cuerpo. De caso
contrario se tendrian que hacer dos rotaciones en las simulaciones en lugar de una:
Sensor 2 Cuerpo 2 ECI, en lugar de Cuerpo 2 ECI.

2.3.2.3 MARCO DE REFERENCIA ROLL—PITCH—YAW (RPY)

Este sistema mantiene su orientacién relativa a la Tierra cuando la nave se
desplaza en su 6rbita, por lo que se puede considerar un marco orbital.

Este marco de referencia estd basado en secuencias de angulos de Euler por
lo que requiere de definir el orden de las secuencias, por ejemplo 123 [66]. Mas
informacién sobre los dngulos de Euler se presenta en la Seccién 2.4.2.

El eje Yaw (correspondiente al eje Z) esta dirigido hacia nadir, el eje de Pitch (/)
hacia la normal negativa de la 6rbita y el eje de Roll (£) definido de acuerdo a la
regla de la mano derecha [55]. El marco de referencia RPY se usa comtiinmente para
naves orientadas en direccién hacia la Tierra.

2.3.2.4 LVLH (LOCAL VERTICAL, LOCAL HORIZONTAL):

Tiene su origen en el centro de la nave espacial, y su definicién varia segtin su
contexto. Por ejemplo, en una definicién el eje Z apunta hacia nadir y el X hacia
la direccién de la 6rbita (el vector de velocidad o la horizontal local), el eje i es
perpendicular al plano de la érbita [71]. Por otra parte en STK, el eje X va en direccién
del vector de posicién, £ a la normal de la 6rbita y i/ hacia el vector de velocidad
[72]. Esta dltima convencién se muestra en la Figura 2.6. Debido a que esté rotando
se considera un marco no inercial. Es un caso particular de un marco orbital y en
este trabajo se utilizara este al marco de referencia LVLH como sinénimo del marco
orbital.
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Figura 2.6: Definicién del marco de referencia LVLH u orbital.

2.3.2.5 EARTH-CENTERED INERTIAL (ECI):

Es un marco de referencia que no rota, lo que quiere decir que los ejes permanecen
fijos en el espacio inercial con el transcurso del tiempo. Tiene su origen en el centro
de la Tierra. El eje X apunta hacia el punto de Aries y el eje Z en la direccién del eje
de rotacién a través del polo norte geografico (Figura 2.7).

Los efectos de la rotacién de la Tierra en torno a su propio eje y en su 6rbita
con respecto al sol resultan en aceleraciones centripetas. Como consecuencia, el
ECI no es un marco de referencia inercial perfecto. Aunque estos efectos pueden
ser ignorados [49]. Bajo esta suposicion, las leyes de Newton son validas en este
marco de referencia [73]. Ademads, es ttil para tratar con las mediciones de sensores
inerciales como las IMU [69].

2.3.2.6 EARTH-CENTERED EARTH FIXED (ECEF):

Tiene su origen en el centro de la Tierra. El eje £ apunta a la interseccién del
meridiano cero y el ecuador, es decir longitud 0° latitud 0°. El eje Z apunta en la
direccién de rotacién de la Tierra (Figura 2.8). Es un marco de referencia en rotacién,
por lo que esta fijo relativo a la superficie de la Tierra y rota con la velocidad la
misma velocidad. De esta forma un punto geografico en la Tierra estard siempre
representado por las mismas coordenadas en este marco de referencia. Es conveniente
para definir puntos de interés localizados en la Tierra como las estaciones terrenas.

Otro marco de referencia, el geocéntrico, usa los mismos ejes, pero estd expresado
en coordenadas polares en funcién de la latitud, longitud y radio (LLR) [50].
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Figura 2.7: Definicién del marco de referencia ECL

2.4. Representaciones de orientacién

Existen varias formas de expresar una orientaciéon matematicamente. Una de
las principales diferencias entre las diferentes parametrizaciones se encuentra en el
numero de elementos necesarios para describir una orientacién dada. Cémo minimo
se necesitan al menos tres elementos independientes, pero en ese caso se tendran
singularidades bajo ciertas condiciones que dependen de la parametrizacion.

Conforme sube el niimero de elementos se reduce la presencia de singularidades
con la desventaja de tratar con elementos redundantes. Entonces, la eleccién de una
parametrizacion de la orientacion tiene el dilema de elegir entre la posibilidad de
singularidades o de pardmetros redundantes [51].

A continuacién se describen las parametrizaciones usadas para la realizacién de
los modelos: las matrices de rotacién, los d&ngulos de Euler y los cuaterniones.

2.4.1. Matrices de rotacion

Las matrices de rotacién también conocidas como matrices de direccién de
cosenos o DCM, son matrices que permiten pasar de una orientacién a otra de tal
forma que

Xp = RazpXa, 22)

donde R, es la matriz de rotacién que rota al vector x del marco de referencia
de a al marco de referencia de b. En tres dimensiones son matrices de 3x3. El nombre
de matrices de direccién de cosenos surge de los cosenos que componen a cada uno
de los nueve elementos que la conforman. Estos describen la proyeccién de la base
del marco de referencia objetivo en término de la base del marco de referencia inicial

[50]-
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Figura 2.8: Definicién del marco de referencia ECEF.

Las matrices de rotaciéon deben satisfacer ciertas condiciones, puesto que forman
parte del llamado grupo SO(3). La matriz perteneciente al SO(3) deberé ser ortogonal
y tener un determinante de uno. Esto se resume en las siguientes ecuaciones:

R'R=1, (2.3)
det(R) =1, (2.4)

donde I es la matriz identidad [49].
La ortogonalidad tiene como consecuencia en que la transpuesta de una matriz
de rotacién sea igual a su inversa:

RT =R (2.5)

Es posible definir secuencias de rotaciones al multiplicar las DCM de las rotaciones
involucradas, por ejemplo
Ra2c = RpacRazp, (2.6)

donde Ry es la matriz que realiza la rotacién de 4 a ¢ directamente. Cabe
mencionar que las matrices de rotacién no son conmutativas.

La matriz de rotaciéon cuenta con nueve pardmetros, pero solo tres de ellos
son independientes, representando los grados de libertad. Los seis parametros
restantes son restricciones. Estos pardmetros redundantes eliminan la aparicién
de singularidades en la representacién de matrices de rotacién. Sin embargo, el
uso de mas elementos que los minimos necesarios hace que sea mas ineficiente
computacionalmente hacer cdlculos con esta representacion. Ademas, los errores
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numeéricos pueden alterar la ortonormalidad de la matriz y las operaciones necesarias
para restaurarla pueden poner una carga adicional en los recursos computacionales.

2.4.2. Angulos de Euler

Los dngulos de Euler son considerados como la parametrizacién de orientacién
mas sencilla de interpretar por humanos. Los dangulos de Euler describen una
rotacién en términos de tres elementos: Roll (¢), Pitch (0) y Yaw (y) [66]. Estos son
los mismos angulos utilizados por el marco de referencia RPY.

Las matrices de rotacién para rotaciones de un solo eje, en términos de los &ngulos
de Euler, se describen a continuacién [68]:

1 0 0

Ri(¢) =10 cos(¢p) sin(¢)|, (2.7)
0 —sin(¢p) cos(P)

[cos(B) 0 —sin(0)

Ry(0)=| 0 1 0o |, (2.8)
sin(6) 0 cos(6)

[ cos(y) sin(y) 0

R.(Y) = [=sin(y) cos(y) O]. (2.9)
0 0 1

La multiplicacién de las matrices anteriores para construir una secuencia de
rotaciones tiene resultados distintos segtin el orden especificado. Razén por la cual se
especifican secuencias como 123, en donde cada ntimero corresponde a su respectivo
eje. La secuencia no debe tener rotaciones sucesivas bajo el mismo eje aunque si
se puede repetir si no son contiguas. De esta forma 113 no es vélida, pero 131 si
lo es. Existen un total de 12 secuencias de dngulos de Euler, las cuales se pueden
clasificar en conjuntos simétricos y conjuntos asimétricos. En los simétricos dos de
las tres rotaciones ocurren bajo un mismo eje, mientras que en los asimétricos las
tres rotaciones ocurren en ejes diferentes [74].

Al ser una parametrizacion de tres elementos, los dngulos de Euler cuentan con
el minimo ntmero de elementos para describir una orientacion. Pero por esta misma
razon esta sujeta a singularidades, cuyo origen se puede encontrar en las funciones
trigonométricas que utilizan. En los conjuntos asimétricos las singularidades ocurren

cuando 6 = +7, mientras que los simétricos cuando 6 =00 6 = *m.

2.4.3. Cuaterniones

Los cuaterniones son ntiimeros hipercomplejos compuestos por un escalar qo y
un vector § = (41, 92, q3) [75]. Un cuaternién q se define como
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qo
q-= Z; =1qo + L]li + 6]2] + qgk, (210)

Uk}

donde se deben satisfacer las siguientes condiciones:

2= =k =ijk=-1, (2.11)
ij = k = —ji, (2.12)
jk=i=-kj, (2.13)
ki =j=—ik. (2.14)

El concepto de los cuaterniones surge a partir del teorema de rotacién de Euler,
el cual establece que cualquier secuencia de rotaciones puede representarse como
una tnica rotacion a través de un eje conocido como el eje de Euler.

Los cuaterniones no involucran funciones trigonométricas en el célculo de la
cinematica, ademds de que proveen una forma conveniente de calcular rotaciones
sucesivas. Una de las mayores ventajas de usar cuaterniones es el hecho de que
carecen de singularidades.

2.4.3.1 PROPIEDADES DE LOS CUATERNIONES

Cuaternidn unitario. Un cuaternién unitario se define como
. 0 7]
q= uszn(E) + cos(E), (2.15)

donde u representa el eje de Euler y 0 el &ngulo de rotacién a través de este eje.

Norma del cuaternién. La norma de un cuaternion es

lal = Va'a = a3 + 33 + g+ a3, (2.16)
donde q* es el conjugado del cuaternién.

Conjugado del cuaternién. En el conjugado de un cuaternién se invierten los
signos de los componentes de la parte vectorial; de tal forma que

q' =qo— q1i — g2 — q3k. (2.17)

Suma. La suma de los cuaterniones sigue las reglas de asociatividad y conmu-
tatividad mediante la adicién de sus componentes. Sean q y p dos cuaterniones,
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entonces

q+p=(q0+po)+i(q1+p1)+j(q2+p2)+ k(gs + p3). (2.18)

Multiplicacién. La multiplicacién mediante cuaterniones considera las condiciones
dadas por las ecuaciones (2.11) a (2.14), y puede expresarse como

P®q=r=r9+ri+rj+rk, (2.19)
70 = pPoqo — P141 — P2g2 — P393, (2.20)
1 = poq1 + p1qo + p2g3 — p3q2, (2.21)
2 = poq2 — p143 + p24qo + p3qi, (2.22)
73 = poq3 + p192 — p24q1 + p3qo- (2.23)

Alternativamente la forma matricial

" Po —p1 —PpP2 —P3| |90
2 _|P1 Po —P3 P2| N (2.24)
r3 p2  Pps3 Po —P1| |92
T4 p3 —p2 p1 Po | |93

resulta méas conveniente en la implementacién

Rotaciones. Para realizar una rotaciéon por medio de cuaterniones se requiere que
el vector v a ser rotado tenga el mismo ntimero de dimensiones que un cuaternién.
Esto se logra al agregar un cero en el lugar correspondiente al escalar del cuaternién,
en este caso (o, por lo que se define al cuaternién v comov = [0 o].

El resultado de rotar v a través del cuaternién q con un angulo 0 se puede definir
entonces mediante el cuaterniéon wr:

w=qove®q. (2.25)

Alternativamente se tiene caso de que el marco de referencia sea el que rota
relativo al vector v. Entonces se intercambia el orden de q y q* [76]:

w=q"®v®q. (2.26)

Inverso del cuaterniéon. El inverso del cuaterniéon se define como

*

a_ 9
Iq/?

q (2.27)
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Considerando un cuaternién unitario con |q| = 1, la expresion anterior se reduce a
=g 2.28
q =9- (2.28)

El inverso de un cuaternién unitario es por lo tanto su conjugado, con lo cual se
puede explicar el comportamiento de las Ecuaciones (2.25) y (2.26). Esencialmente,
la inversa representa la misma rotacién que su cuaternién inicial pero con sentido
opuesto.

Conversion a matriz de rotacion. Finalmente, la relacion entre las matrices de
rotacién y los cuaterniones se da mediante [75]

205 -1+2q7  2(q192—9093)  2(q143 + q0q2)
R(q) = |2(q192 + qo93) 295 = 1+2q5  2(9295 — qoq1) | - (2.29)
29193 — qoq2)  2(q9293 + qoq1)  2q% —1+243

En el contexto de los cuaterniones como operadores de rotacién, la norma se
restringe a |q| = 1. Las operaciones computacionales con cuaterniones suelen intro-
ducir un factor de error que altera esta restriccién, en especial con las integraciones.
Por esta razon se realizan normalizaciones en cada iteracion.

2.5. Dinamica y cinematica del satélite

Las ecuaciones de cinematica y dindmica de un cuerpo rigido permiten modelar
el comportamiento del satélite en el espacio. Es a partir de ellas con la cual se
encuentra la respuesta de como el ambiente espacial afectara la orientacién del
satélite.

La ecuacién de la cinemética se utiliza para la propagacion de estado de la
orientacion. Solo tiene como entrada la velocidad angular neta y no los factores que
le dieron origen. En cambio la ecuacién de la dindmica toma como entrada los pares
presentes en el satélite, tanto de perturbacién como de control, y puede integrarse
para determinar las velocidades angulares, mds no consideran directamente la
orientacion.

Tanto la ecuacién de dindmica como la de cinemética deben usarse en conjunto
para resolver el problema de modelar la orientacion del satélite y sus cambios a lo
largo de la 6rbita, para asi proceder a disefiar el ADCS.
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2.5.1. Cinemaética

La ecuacién de cinemaética se define como

d 1
—_— = — 2.

donde Q es una matriz antisimétrica con los componentes de la velocidad angular
w del satélite en el marco de referencia fijo al cuerpo del satélite. La construccién de
Q) depende de la convencién usada para definir los cuaterniones [77] y en este caso
estd dada por

0 _(L)x _a)y _a)z

Q=9 0 @ —wyl (2.31)
C()y _C()Z O a)x
a)z wy _a)x 0

De la Ecuacién (2.30) se observa que la descripcion de la cinematica tinicamente
relaciona la orientacién con la velocidad angular.

Al hacer uso de cuaterniones se evita la presencia de singularidades en los
célculos por lo que se evita la necesidad de agregar excepciones que manejen estos
casos en la hora de la implementacién.

2.5.2. Dindmica

Un satélite se puede modelar como un cuerpo rigido, en donde se asume que
no hay deformaciones y que la posicién de las particulas del sistema permanecen
en la misma posicién unas con respecto a otras. Para un cuerpo rigido el momento
angular L con respecto al marco de referencia fijo al cuerpo es proporcional a su
velocidad angular:

L=Iw. (2.32)

El tensor de inercia I es una propiedad del cuerpo relacionada con la distribucién
de su masa. Por lo tanto es influenciada por la geometria del cuerpo y de los
materiales de los que esté hecho. La expresion para el tensor de inercia consta de
nueve elementos [/8]:

Lyx Ixy Iyz
I=|lyx Iy Iy (2.33)
L2y Izy I,

Los elementos fuera de la diagonal son llamados los productos de inercia. Si el
cuerpo rigido es perfectamente simétrico, el tensor de inercia adquiere la forma de
una matriz diagonal. En este caso el momento angular para cada eje consiste en la
velocidad angular para cada eje, multiplicada por una escalar. Al elegir el marco de
referencia fijo al cuerpo los productos de inercia desaparecen, resultando en el caso
anterior sin importar la forma del satélite. Esto simplifica los calculos subsecuentes,
lo que explica la eleccién de este marco de referencia.
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Otra expresiéon del momento angular se relaciona sobre su tasa de cambio, la
cual estd dada por el par neto T que acttia sobre el cuerpo:

L=r, (2.34)

de tal forma que un 7 # 0 aplicado sobre el cuerpo ocasionara un cambio en el
momento angular, lo cual tendrd en consecuencia un cambio en la velocidad angular.

La ecuacién que describe la dindmica de un cuerpo rigido es conocida como la
ecuacion de cuerpo rigido de Euler. Se puede derivar a partir de las ecuaciones (2.32)
y (2.34), por lo que involucra el momento angular, la velocidad angular y el par neto.
En su forma general se define como

%Ia):la)xa)+7. (2.35)

En el contexto de los satélites el par neto 7 es la suma de los pares de perturbacion
y los de control. Es decir, los pares que las perturbaciones del ambiente espacial
generan sobre el satélite y los pares generados por el sistema de control de orientaciéon
del satélite para contrarrestarlos.

En varios satélites no ocurre una redistribucién de masa con respecto al tiempo.
Eso se debe a que pueden no contar con un sistema de propulsién con un flujo de
masa o que no tengan componentes flexibles como paneles desplegables. Para dichas
situaciones el tensor de inercia permanece constante. La ecuacién que describe estos
casos es entonces [79]:

%w=rmwxw+ﬂ (2.36)
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biente de MATLAB, especificamente en Simulink. Ademads de los antecedentes

y funcionalidades mencionadas en la Seccién 1.5.3, la eleccién de Simulink

también otorga ventajas como el permitir enfocarse directamente en el modelado

y no en la implementacién de utilerias para conseguirlo. Siguiendo esta linea, en

Simulink no es necesario la implementacién de métodos de integracién o demas
métodos numéricos porque son incorporados automaticamente.

Mediante el enfoque del disefio basado en modelos a cada entidad que compone
al satélite —sensores, actuadores, algoritmos, asi como el mismo satélite—, le
corresponderd un modelo matemaético. En Simulink cada uno de estos modelos
se manifiestan como bloques, los cuales tienen una separacién légica entre ellos
y Unicamente se comunican con los demds por medio de entradas y salidas. Las
conexiones entre los distintos bloques permiten modelar subsistemas mas complejos,
que en este caso, serian las entidades que conforman el subsistema de determinaciéon
y control de orientacién. Las caracteristicas anteriores corresponden a las técnicas de
SIL, especificamente Model-in-the-Loop, en donde se generaran los modelos que
seran usados en las etapas posteriores.

El flujo general de la metodologia que se seguira para la realizacién del modelo
virtual, siguiendo los principios del disefio basado en modelos y el modelo en 'V, se
presenta en la Figura 3.1. Los bloques resaltados corresponden a los pasos abordados
por este trabajo, mientras que los demads representan los pasos que siguen en el
desarrollo de un ADCS.

-]-_: HERRAMIENTA propuesta para este trabajo se desarrollara por medio del am-

3.1. Organizacién del modelo virtual

Los modelos que se elaboraran en la fase de Model-in-the-Loop se agruparan
por medio de categorias de acuerdo al propésito de cada modelo y su relacién con el
ADCS. Estos grupos son lo que en Simulink se denominan como subsistemas. Los
subsistemas permiten abstraer atin més la simulacion al reducir el niimero de sefiales
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Disefio de Software-in-
componentes the-Loop
Model-in-the-

Loop

Figura 3.1: Diagrama representando el flujo de desarrollo de un ADCS siguiendo
el modelo en V y el MBD. Las partes que abarca la herramienta de simulacién son
resaltadas.

de entrada y de salida a un alto nivel. Los subsistemas presentes en el modelo virtual
se describen a continuacién y la relacién entre ellos se presenta en la Figura 3.2.
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Dindmica y cinematica: Define y propaga el estado verdadero del satélite
(orientacién y velocidad angular) basado en el tensor de inercia del satélite
y los pares a los que este esta sujeto: la suma de los pares producidos por el
modelo de perturbaciones y de actuadores.

Modelo de perturbaciones: Contiene los pares de perturbacién del ambiente
que tienen un efecto en la orientacion. Se considera el par aerodindmico, por
presién de radiacién solar y gravitacional.

Determinacién de orientacién: Determina la orientacion del satélite a partir
de las mediciones de los sensores simulados y los algoritmos que calculan sus
contrapartes inerciales. En el mejor de los casos la orientacién determinada
seria igual al estado verdadero, calculado por el modelo de cinemética.
Modelo orbital y ambiental: Devuelve los pardmetros que dependen de la
Orbita como la posicion del satélite, asi como pardmetros del ambiente que no
dependen de la orientacién como el campo magnético inercial. Este subsistema
cumple la funcién de un propagador, ademds de que constituye la fuente de
las sefiales de estado verdadero que utilizardn los sensores.

Modelo temporal: Proporciona la fecha inicial. Ademas lleva un seguimiento
del tiempo transcurrido mediante un contador, el cual puede usarse para
determinar la fecha en un momento dado.



3.2 Configuracién del nanosatélite simulado

» Estimacién de estado: Utiliza un filtro de Kalman para procesar las mediciones
de los sensores junto con un modelo de extrapolacién para generar una
estimacién sobre el estado verdadero del sistema.

= Algoritmos de control: Definen el modo de control del satélite, asi como la
cantidad de voltaje que se le debe proporcionar a los actuadores.

» Actuadores: Modelo de los actuadores, los cuales imponen restricciones a la
sefial producida por la ley de control.

» Sensores: Modelo de los sensores que imponen restricciones en las sefiales
medidas como al agregar ruido.

» Visualizacién: Genera animaciones a partir de los resultados de las simulacio-
nes. Véase la Seccion 3.4 para mayor informacion.

l par l Estado

neto o verdadlero
Modelo Perturbaciones Dindmicay del satélite
orb!taty ambientales clnema/tl_ca del
ambiental satélite

Algoritmos de
> determinacién —>
estaticos

Modelo de
sensores

Filtro de Algoritmos | | Modelo de
Kalman de control magnetorcas

Estado del
satélite
(medido)

Visualizacién

Figura 3.2: Relacién entre los distintos bloques de Simulink en el modelo virtual.

Durante la ejecuciéon del modelo se manejaran dos tipos de sefiales. Por una parte
se tendrdn las sefales que representan el estado verdadero del sistema y por la otra
las sefiales que representan las mediciones realizadas por los modelos de los sensores.
Estas ultimas serdn sujetas a ruido, muestreo y otras limitaciones relacionadas a las
caracteristicas de los sensores con el fin de simular el tipo de sefiales que recibirian
los algoritmos como entrada en la realidad.

Como consecuencia de lo anterior, los modelos del estado verdadero proporcionan
sefiales continuas, mientras que los modelos de los algoritmos regresaran sefiales
discretas basadas en el tiempo de muestreo definido. Un ejemplo de modelo de
estado verdadero es el subsistema de dindmica y cinematica, mientras que en la otra
categoria se encuentran el subsistema de sensores y el subsistema de actuadores, el
cual cuenta con un enfoque similar.

El objetivo del subsistema de estimacion de estado es el poder estimar el estado
verdadero a través de la informacién limitada otorgada por las sefiales devueltas por
los sensores.

3.2. Configuracion del nanosatélite simulado

Cada uno de los subsistemas de la Figura 3.2 consiste en la abstraccién de
los componentes del ADCS o de su ambiente. En el primer caso se cuenta con la
capacidad de implementar variantes en cuanto a la configuraciéon del nanosatélite
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3. METODOLOGIA

simulado, pudiendo tener modelos para distintos algoritmos, sensores y actuadores.
En otras palabras, la estructura del modelo virtual propuesto refleja aquella de
un ADCS genérico y como resultado, sera posible seleccionar la configuracién del
nanosatélite que se quiera simular, lo cual serd de utilidad en la fase de exploracién
de concepto.

Para este trabajo el enfoque se dirige hacia sistemas de control de orientaciéon
magnéticos activos, por lo que la actuacién del satélite simulado se hara por medio
de magnetorcas. Las magnetorcas requieren de conocer el campo magnético, por
lo que se requieren magnetémetros. Sin embargo, el vector de campo magnético es
insuficiente para determinar la orientacién, asi que se requiere un tipo adicional
de sensores. Los sensores solares suelen ser usados frecuentemente junto a los
magnetometros para afrontar este problema, razén por la cual se incluirdn dentro
del nanosatélite simulado. La eleccién de algoritmos de determinacién y control de
orientacion estd fuertemente ligada a la configuracién del satélite y como resultado
se considerardn algoritmos basdndose en la configuracién descrita anteriormente.

3.2.1. Evaluaciéon de requerimientos

El cumplimiento de los requerimientos es el medio por el cual se comprobara si el
ADCS cumplird con sus objetivos propuestos, por lo que es necesario someterlo a un
proceso de verificacién. El modelo virtual tendrd la capacidad de evaluar las respues-
tas producidas por el nanosatélite simulado contra sus requerimientos asociados.
Esto sera posible mediante el uso de Simulink Test, en donde se proveen herramientas
para generar pruebas unitarias y de integracion para todos los subsistemas que
componen al modelo virtual. El resultado de dichas pruebas podra determinar si el
requerimiento se ha satisfecho.

En el caso de un nanosatélite de control de orientacién magnético activo, la
capacidad de las magnetorcas para producir el campo magnético necesario para
satisfacer los requerimientos esta fuertemente ligada a las constantes elegidas para el
controlador. Dentro del modelo virtual se ofrecerd la funcionalidad de parametrizar
estas constantes con el fin de comparar las respuestas producidas por diferentes
valores, lo cual ayudara al disefiador a seleccionar los valores adecuados.

3.3. Obtencién de parametros mediante STK

El modelo orbital y ambiental se encarga de proporcionar informacién al resto
del modelo sobre variables relacionadas con la 6rbita del satélite, la cual se tratard de
una 6rbita LEO, y al ambiente que lo rodea. Estas variables son independientes de la
orientacién y por lo tanto requieren modelos que no forman parte del ADCS. Por
ejemplo, la informacién referente a la 6rbita puede ser manejada por otro subsistema
en el satélite como el subsistema de control de 6rbita, mientras que los anélisis
relacionados con el ambiente espacial requieren de modelos mas sofisticados, asi
que se suelen hacer desde Tierra. El desarrollo de modelos de esta naturaleza se
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3.3 Obtencién de pardmetros mediante STK

encuentra fuera del alcance de esta tesis, por lo que en su lugar se hard uso de STK
para obtener estos datos.

Los pardmetros que devuelve el modelo orbital y ambiental, y que son usados
por el resto de los subsistemas son los siguientes:

Posicion del satélite dada en el marco de referencia ECI
Coordenadas LLA

Elementos keplerianos

Vector de campo magnético en coordenadas inerciales
Vector solar en coordenadas inerciales

Densidad atmosférica

De estos parametros se puede hacer una distincién en dos grupos, donde los
primeros tres elementos hacen referencia a la posicion del satélite o a su 6rbita,
mientras que los tres restantes a los modelos ambientales y de referencia.

En el caso de estos dltimos, como parte del subsistema de determinacién de
orientacién, se poseerdn algoritmos para determinar tanto el vector de campo
magnético como el vector solar en coordenadas inerciales. Como resultado se
tendran dos subsistemas en el modelo que proveeran informacién sobre las mismas
variables, pero la diferencia entre los resultados de ambos es que los del modelo
ambiental representan el estado verdadero, mientras que los del subsistema de
determinacion de orientacion estdn sujetos a las restricciones de la implementacién
y algoritmos utilizados, lo que resulta en una aproximacién al estado verdadero.

Para determinar la densidad atmosférica se tiene una variedad de modelos a
elegir dentro de STK, donde cada modelo tiene sus particularidades en cuanto a
las suposiciones que realizan, los casos de uso y los métodos que se usan para
determinar los valores. Estos modelos estardn disponibles para su seleccién dentro
del modelo virtual.

3.3.1. Flujo de obtencién de datos

Los datos obtenidos desde STK se pueden exportar en formato CSV por medio
de reportes a través de la interfaz gréafica (3.3) o una integracién programaética. Para
ello se debe generar un escenario de STK que refleje las condiciones iniciales de la
simulacién en cuanto a tiempo y elementos keplerianos de la misién.

En el modelo virtual este proceso se haré a partir de cédigo dentro del mismo
entorno de simulacién, lo que ayudaréa a automatizar la obtencién de datos, pero
ademads servird como una forma de reproducibilidad al siempre seguir los pasos
impuestos en el cédigo. El modelo orbital y ambiental importard estos datos y
aplicara las transformaciones necesarias para generar sefiales compatibles con la
simulacion. La Figura 3.4 ilustra la secuencia de estos pasos.

Mediante este método también se asegurara que los datos de STK siempre estén
actualizados a sus valores mas recientes.
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Figura 3.3: Ejemplo de reportes obtenidos mediante la interfaz grafica de STK.

3.4. Subsistema de visualizacion

La visualizacién juega una parte importante en los andlisis que involucran
cambios de orientacién. No solo es una forma de verificar que los resultados sean
coherentes, sino que también resulta una herramienta poderosa en el desarrollo de
los algoritmos, ya que sirven como una forma de depuracién: la visualizacién puede
proporcionar cierta intuicién de porque sucede el comportamiento observado. Por
ejemplo, se puede observar si las rotaciones se han realizado correctamente mediante
la comparacion de la posicion de los ejes contra las referencias del marco de referencia
elegido. En el contexto especifico del anélisis de una mision, la visualizacién se
utiliza en otras dreas ademds de la orientacion, por ejemplo, para seguir el recorrido
del satélite a lo largo de su 6rbita e identificar las regiones de enlace.

Con referencia a este trabajo, se tienen tres dreas de interés a las cuales incorporar
la visualizacién:

= Orientacién del satélite: Para observar los efectos de las perturbaciones en el
satélite y los efectos de los algoritmos de control de orientacién.

» Visualizacién de marcos de referencia: Para evaluar que las rotaciones em-
pleadas se hayan realizado correctamente.

» Posicién orbital: Para identificar donde se encuentra el satélite con respecto al
tiempo simulado.

El ambiente Simulink-MATLAB permite exportar los resultados de las simulacio-
nes, con lo cual pueden ser cargados en herramientas de visualizacion externas como
el propio STK. Sin embargo, Simulink también cuenta con herramientas nativas
para generar animaciones, con lo cual se quitara la dependencia hacia programas
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Script de extraccién de datos de STK (en MATLAB)
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. provedores de —> ’
de anélisis basado en la de la base de datos de datos y ambientales
fecha datos de STK

Creacion de
provedores de
datos
personalizados

Figura 3.4: Diagrama del proceso de obtencién de datos de STK a Simulink.

externos que ademds requeririan un procesamiento de datos adicional para asegurar
la compatibilidad de formato. Una de estas herramientas es el lenguaje VRML (Virtual
Reality Modeling Language), un formato con el cual se pueden generar modelos y
animaciones en 3D, y que se manifiesta directamente en Simulink como un bloque
configurable. Una de las principales ventajas de usar VRML dentro de Simulink
surge de este hecho, ya que las animaciones pueden interactuar con los resultados
de las simulaciones y reflejar los cambios del fenémeno que representan conforme
transcurre la simulacién. Dentro de las propiedades de los modelos 3D que se
pueden modificar estdn el tamafio, posicién, propiedades de iluminacién y, lo que
mas concierne a este trabajo, la orientacién. En la Figura 3.5 se muestra la interfaz
para editar VRML dentro de Simulink.

File Edit ViewPane Tree MNodes Help E
FEEEL EEIEL YL I REEEEEDERL EER
Roor] A

[#-J Marker (PROTO) -

(- »  (WorldInfo)

G- ®  (Navigationlnfo) B B

[#- ® (Background)

- ® (DirectionalLight)

- ® (DirectionalLight)

[~ ® (Transform)

[~ ® (Transform)

G- & (Viewpoint)

[ P Cameral (Transform ¥

£ >
rROOT

Comment

Apply Cancel

ROOT

Figura 3.5: Ejemplo de la interfaz VRML en Simulink.

Los archivos resultantes de VRML estan basados en texto, por lo que se pueden
integrar facilmente a un control de versiones ademas de que resultan en archivos
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ligeros. Teniendo en cuenta que la presente herramienta se utilizara para fines de
desarrollo del satélite y no en sus operaciones, no es necesario tener la visualizacién
en forma paralela a la ejecucién del modelo, sino que puede ejecutarse posteriormente
a obtener los resultados para guardar recursos computacionales. Sin embargo es
posible incorporar esa opcién con facilidad mediante la incorporacién de un bloque
variante de Simulink. El flujo de informacién para el subsistema de visualizacién
mediante VRML se muestra en la Figura 3.6

Simulaciéon

|

Conversion de
resultados al
formato de
entrada VRML

—|

Blogue con
escenario en
VRML

—|

Visualizacién

Figura 3.6: Flujo de informacién para el subsistema de visualizacién en Simulink.
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Modelado

los subsistemas del modelo virtual incluyendo: el ambiente espacial y las

perturbaciones que afectan la orientaciéon del satélite, los algoritmos de
determinacién de orientacion, el algoritmo de estimacién de estado, los algoritmos
de control de orientacién y los modelos de los componentes electrénicos. Esto
altimos incluyen los sensores y actuadores que corresponden a la configuracién del
nanosatélite descrito en la Seccién 3.2.

E N ESTA SECCION se describirdn los detalles de los modelos que compondran

4.1. Perturbaciones del ambiente espacial

Para un satélite en el espacio, el ambiente espacial es la principal fuente de pares
de perturbacién. Otras fuentes como el mismo satélite y sus componentes internos
(expulsién de masa, componentes flexibles, movimiento de combustible) generan
pares 6rdenes de magnitud menores, al grado que suelen ser despreciables durante
los anélisis.

En el modelo virtual o modelo principal, el ambiente espacial sera simulado a
través del subsistema orbital y ambiental, en donde se proporcionarén las condiciones
que daran origen a las perturbaciones en el satélite simulado. Las perturbaciones
seran tratadas por medio del subsistema de perturbaciones, en donde se consideraré
el par por gradiente de gravedad, el par por presién de radiacién solar y el par
aerodindmico. Estos pares se detallan a continuacion.

Cabe destacar que el par por campo magnético es otra perturbacién de orden de
magnitud similar a los anteriores, pero en este caso no se considera como tal puesto
que un nanosatélite con control de orientacién magnético usa este principio como
un par de control. En el caso de un satélite sin control magnético, este tipo de par si
debe ser considerado como una perturbacion.
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4.1.1. Par por gradiente de gravedad

La Tierra posee un campo gravitatorio no uniforme y como consecuencia cualquier
objeto no simétrico en una 6rbita alrededor de ella experimenta un par. Las fuerzas
asociadas a este par son mayores en las regiones del satélite mas cercanas a la Tierra
mientras que son menores en las regiones més lejanas. Esta diferencia se conoce
como el gradiente de gravedad. El par por gradiente de gravedad tiende a alinear
el eje mas largo del satélite hacia nadir y permanecerd en esa posicién a menos de
que actten otras perturbaciones. Este es el principio en el que se basa el control
de orientacién por estabilizacién de gradiente de gravedad, pero en otros tipos de
control el ADCS debe compensar los efectos de esta perturbacion.

El par por gradiente de gravedad 7, se puede describir mediante

3 ~ n
T = ﬁms x (IR,)], (4.1)

donde I es el tensor de inercia, p es la constante gravitacional de la Tierra y R es el
vector de posicion visto desde el marco de referencia fijo al cuerpo. La formulacién
anterior asume que el centro geométrico coincide con el centro de masa y que la
Tierra es esférica [58].

4.1.2. Par por presion de radiacién solar

Las fuentes principales de radiacién electromagnética en el satélite son la prove-
niente directamente del sol, el albedo —la radiacién solar reflejada por la Tierra y su
atmosfera— y la radiacién emitida directamente por la Tierra [49]. Generalmente
solo se toma en consideracion la primera debido a que tiene la mayor magnitud y
que las demas disminuyen considerablemente con la altitud.

El satélite es golpeado constantemente por fotones cuando tiene linea de visiéon
al sol. La radiacién incidente en la superficie del satélite produce una fuerza que
resulta en un par en torno al centro de masa. Este proceso se detiene cuando los
fotones dejan de interactuar con el satélite, por lo que el par de presién de radiacién
solar desaparece cuando el satélite se encuentra en eclipse.

La radiacién puede ser absorbida, reflejada especularmente o reflejada difusa-
mente por la superficie en el satélite, lo cual depende de sus materiales. Las fuerzas
diferenciales para cada uno de estos fendmenos en un elemento de drea dA con
normal N se muestran a continuacién:

d fabsorbida = —pCacos(0)SdA, (4.2)
dfespeculur = _Z(PCSCOSZ(Q)NCIA/ (43)
dfdifusa = q)Cd(—gcos(G)]\Af — cos(0)S)dA, (4.4)
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4.1 Perturbaciones del ambiente espacial

donde C,, C; y C4 son los coeficientes de absorcion, reflexion especular y reflexion
difusa respectivamente, los cuales representan la fraccién de la radiacién incidente
en la que ocurre cada uno de ellos [55]. Se relacionan mediante C, + Cs + C4 = 1.
Por otra parte S es el vector hacia la direccién del sol medido desde el marco fijo al
cuerpo, y 0 es el &ngulo entre N y S.

El flujo de momento promedio ¢ actuando sobre la superficie normal a la

radiacion solar se da por:

o=, (45)
c
donde F, es la constante solar con un valor promedio de 1366 [W/ m?] y cesla
velocidad de la luz.

La fuerza solar total f es la suma de cada uno de las fuerzas anteriores. Las
ecuaciones son validas para (0° < 6 < 90°). Si cos(0) es negativo, la superficie no
esta iluminada y por lo tanto no experimentara fuerza solar. Esta situacién ocurre en
las caras opuestas a aquellas que estan siendo iluminadas. Entonces la fuerza en una
cara i estd dada por

F.= =0l = C)S +2(Cyc0s(0) + %Cd)Z\AT]cos(G)Ai. (4.6)

El par se calcula a partir de la ecuacion anterior, considerando que el vector r; en
la que acttia la fuerza es la diferencia entre el centro de masa del satélite y el centro
de presion solar del satélite. El par de presion de radiacién solar total 75,14 €n el
satélite es la suma de los pares en las caras [/9]:

Tsolar = Z(ri X fl) (4'7)

4.1.3. Par aerodinamico

El satélite estard sujeto a un arrastre aerodindmico siempre que se encuentre bajo
influencia de la atmésfera. Esto es debido a la interaccién de las moléculas de la
atmosfera con la superficie del satélite. La densidad p de estas moléculas disminuye
conforme la altitud aumenta, por lo que la fuerza de arrastre serd menor a grandes
altitudes. La expresioén que define a la fuerza de arrastre f; para una cara i es:

1
fi= ECDpvreleiz (4.8)

donde Cp es el coeficiente de arrastre, A es el area en la que actta la fuerza y v, es
la velocidad relativa del satélite con respecto a la atmésfera [79]. El coeficiente de
arrastre puede considerarse como Cp = 2 si no se cuenta con un valor disponible.
Tipicamente los valores se encuentran entre 1y 2 [49].
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Asumiendo que la atmésfera rota junto con la Tierra como un cuerpo rigido, la
velocidad relativa del satélite se calcula mediante

Orel =0 — Uatm, (4.9)

donde la velocidad del satélite v y la velocidad de la atmoésfera vy, estdn definidas
en un sistema de referencia inercial [50]. En una forma mads general se considerarian
las variaciones en el viento, pero debido a que este tipo de informacién no es
comunmente disponible, se usa la expresién simplificada en la Ecuacién (4.9) [81].

Al igual que el par de presién de radiacién solar, el par aerodindmico para una
cara i se calcula a partir de su respectiva fuerza f; y un r;, que en este caso es la
diferencia entre el centro de masa del satélite y el centro de presién del satélite. La
expresion resultante es:

Taero = ) (1 X fi). (4.10)

Como en el caso del par solar, el célculo del par aerodindmico solo toma en
consideracion las caras en las cuales el angulo entre la normal de la cara y el vector
de velocidad este en [0°,90°].

Para satélites debajo de 400 km, el par aerodindmico es el par de perturbacién
ambiental dominante y su efecto principal es la disminucién de la energia mecénica
en el satélite. El arrastre es mayor en el perigeo, ya que la velocidad del satélite y
la densidad de la atmésfera alcanzan sus valores maximos, lo que implica que la
pérdida de energia mecanica es mayor en este punto. Esto tiene como consecuencia
la reduccién de la altitud del apogeo, disminuyendo la excentricidad y el semieje
mayor de la érbita, con lo cual sin un sistema de maniobras de control de altitud, el
satélite eventualmente reingresaria a la Tierra [50].

La sustentacién o [ift es otro tipo de fuerza de origen aerodindmico, la cual acttia
perpendicularmente al vector de velocidad relativa. Sin embargo, en la mayoria de
los casos es despreciable [52].

4.2. Modelos atmosféricos

La densidad de la atmosfera influye directamente en el cdlculo del arrastre de
acuerdo ala Ecuacién (4.8), y en general disminuye con la altitud. Sin embargo, es uno
de los pardmetros mas complejos de determinar debido a la multitud de variables que
la afectan simultdneamente, requiriendo conocimientos de termodindmica, quimica
molecular y electromagnetismo para obtener una buena aproximacion.

La atmosfera esta divida en una serie de capas, donde cada una cuenta con su
propia composicién quimica y distribuciéon de temperatura [50]. Por consiguiente, el
modelo usado para describir una capa puede ser inadecuado para describir otra,
razén por la cual algunos modelos atmosféricos toman en cuenta sus caracteristicas
individuales. En la Tabla 4.1 se describen algunas de las capas atmosféricas.
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Tabla 4.1: Caracteristicas de las capas que componen la atmésfera [83].

CAPA RANGO CARACTERISTICAS

Troposfera  Desde la superficie dela Contiene la mayor cantidad de gases y vapor exis-
Tierra hasta 14.5 km. tente en la atmésfera. Es la capa en donde trans-
curren los vuelos comerciales. La mayoria de los

fenémenos meteoroldgicos ocurren aqui.

Estratosfera 14.5 km a 50 km. Ubicacién de la capa de ozono. A diferencia de la
troposfera la temperatura aumenta gradualmente
con la altitud.

Mesosfera 50 km a 85 km. En esta capa la temperatura disminuye una vez
mds con la altitud. La mayoria de los meteoritos se
desintegran en esta capa.

Termosfera 85 km a 600 km. Laradiacién solar y la baja densidad dela atmésfera
resultan en un aumento de la temperatura. En esta
capa es en donde la mayoria de satélites orbitan,

incluyendo la ISS.
Exosfera Empieza a partir de los Después de este rango se entrarfa al espacio inter-
600 km. planetario. Los 4&tomos y moléculas son libres de

escapar hacia el espacio, ademas de que la baja
densidad resulta en una carencia de colisiones en-
tre ellos.

En las alturas de LEO la baja densidad del aire tiene como consecuencia que
modelos basados en el medio continuo de la atmésfera no sean representativos de la
realidad, por lo que la interaccién entre la atmdsfera y la nave espacial debe tratarse
al nivel molecular en los modelos atmosféricos [68].

Una clasificacion general de los modelos atmosféricos los divide en estaticos
o variantes en el tiempo.En los modelos estaticos se asume que los parametros
atmosféricos como la composicién quimica permanecen constantes, lo que le confiere
a este tipo de modelos una mayor simplicidad. Sin embargo, existen ciertos aspectos
que si se deben ser considerados como las variaciones latitudinales y longitudinales,
debido a los efectos del ecuador durante la 6rbita para la latitud y las diferencias
de terreno (po ejemplo montafias, mar abierto o llanura) que se pueden encontrar
para una misma latitud pero a distinta longitud [31]. En otras palabras, la ubicacion
geogréfica influye en el cdlculo de la densidad.

En el caso de los modelos variantes en el tiempo se deben tomar consideraciones
adicionales para tener una mejor aproximacién de la realidad, aumentando su
complejidad [62] [78] [61]. Algunas de ellas son:

» Variacion diurna: Variaciones de la densidad de la atmdsfera en el ciclo dia-
noche ocasionadas por el calentamiento debido a la radiacién ultravioleta solar.
Depende de la latitud. El valor méximo ocurre alrededor de 14:00 en el Tiempo
Solar Local (LST) mientras el minimo ocurre alrededor de las 04:00.
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» Variaciones semianuales: Variaciones que duran seis meses y estdn relaciona-
das con la variacién de la distancia de la Tierra al sol y la latitud del sol a lo
largo del afio. Este tipo de variaciones son usualmente pequefias.

» Ciclo de rotacién solar de 27 dias: Efecto del periodo rotacional del sol, y
correlacionado con el flujo solar. Algunos cambios irregulares en el flujo solar
estdn relacionados con el crecimiento y decaimiento de regiones solares activas.
Estos patrones son dificiles de predecir por lo que su incertidumbre tiene un
efecto en la prediccién del flujo solar.

» Variaciones por la actividad geomagnética: Las tormentas geomagnéticas
pueden incrementar la temperatura, asi como la densidad y la composiciéon
quimica de la termosfera en una escala de uno a dos dias [5”]. Su intensidad es
medida mediante el indice geomagnético medido en nT.

= Atmoésfera en rotacion: La atmdsfera rota con respecto a la Tierra, lo cual
genera variaciones de la densidad con el tiempo.

» Viento: Causa variaciones en la temperatura de la atmoésfera, lo cual ocasiona
cambios en la densidad. El viento y demds fenémenos meteorolégicos son
complejos y dificiles de predecir.

» Mareas: Variaciones muy pequefas en la densidad atmosférica.

» Variaciones estacién-latitud del helio: Resultantes de la migracién del helio
hacia los polos en invierno.

Tomando en consideracién los puntos anteriores, se puede decir que la densidad
de la atmosfera cambia principalmente debido a la interaccién de tres parametros:
su composicién molecular, el flujo solar incidente y las interacciones geomagnéticas
[51]. Un mayor flujo solar y actividad geomagnética incrementan la densidad al
aumentar las colisiones entre particulas debido al calentamiento que provocan en
ellas.

Si bien la complejidad de calcular la densidad debido a estas dependencias tiene
como consecuencia que el modelo atmosférico no se incorpore directamente en el
controlador, el efecto del par aerodinamico puede ser superado con un buen sistema
de rechazo de perturbaciones siempre y cuando se hagan verificaciones en Tierra
usando un modelo que si incorpore la variacién en la densidad de la atmésfera.

4.2.1. Ejemplos de modelos de densidad atmosférica

El subsistema ambiental y orbital dentro del modelo principal tendré la capacidad
de seleccionar de entre varios modelos de densidad, tanto estidticos como variantes
en el tiempo. El proveedor de estos datos serd STK a partir del método descrito
previamente en la Figura 3.4. Los modelos atmosféricos disponibles a partir de esta
manera se describen a continuacién.

Modelo exponencial. El modelo mds simple para calcular la densidad atmosférica
es el modelo exponencial. Se caracteriza por ser un modelo completamente estético,
por lo que los valores de densidad calculados son independientes del tiempo. En
este modelo la densidad disminuye exponencialmente con la altitud. El modelo esta
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descrito por:
B —(h — ho)
p = poexp—pm—, (4.11)

donde pg y hg son la densidad y altura de referencia respectivamente, & es la altitud
y H es el factor de cambio de la densidad con la altura. H estd medida en km. Existen
tablas de referencia en donde se pueden encontrar valores de p, hp y H.

La simplicidad del modelo y su bajo consumo de recursos computacionales lo
hace una herramienta 1til en simulaciones preliminares [67]. El rango valido va de 0
a 1000 km de altitud [81].

Harris—Priester. Toma en cuenta el nivel de flujo solar F10.7 cm. El rango vélido
reportado en la implementaciéon de STK es 0 km a 1000 km [54], mientras que en la
literatura es de 120 a 2000 km [81].

El modelo Harris-Priester fue uno de los primeros intentos de modelar la
densidad atmosférica en términos de la temperatura. La densidad numérica es
calculada mediante la integracion de las ecuaciones de difusion y conduccién de
calor para cada tipo de moléculas que constituyen la atmésfera. La densidad total de
la atmosfera es calculada mediante la ley de gas ideal. La temperatura se obtiene
mediante la integraciéon de la ecuacién de conduccién de calor.

Si bien represent un avance para modelar los fendmenos que se llevan a cabo en
la atmésfera de una manera méas completa, el modelo de Harris-Priester no toma
en cuenta otros fenémenos como las variaciones latitudinales, geomagnéticas o
estacionarias, las cuales son importantes en anélisis de largo plazo [67]. Es un modelo
esencialmente estdtico, pero contiene tablas en donde se consideran las densidades
que flucttian con el ciclo solar. Hace uso de interpolacion para determinar la densidad
en un momento dado. No modela los efectos de la rotacién solar de 27 dias [81].

Una comparacién con el modelo de Jacchia 1971 muestra una desviacién promedio
de los valores de la densidad de aproximadamente 40 % en condiciones de flujo solar
promedio, la cual incrementa a 60 % para actividad solar maxima [52].

US Standard Atmosphere 1976. También llamado 1976 Standard, fue desarrollado
por NOAA, NASA vy la fuerza aérea de Estados Unidos. Este modelo busca valores
en tablas a partir de la altitud del satélite, y su rango valido es de 86 a 1000 km
[64]. Divide la atmésfera en un total de seis capas, cada una definida por su propio
gradiente de temperatura. Asume un valor constante de la gravedad, ademéds de un
aire seco, pero la diferencia en densidad con respecto a un aire con humedad es menor
a 1% por lo que es despreciable [30]. Es un modelo ideal que asume una latitud de
45° y actividad solar moderada. Su intencién es la de ser un modelo representativo
para todo el afio y ser usado en situaciones como diagramas metereolégicos, asi como
disefio de aeronaves y naves espaciales. Se asume que el aire obedece la ecuacién de
gas ideal y la ecuacion hidrostatica [51].

CIRA 1972. Modelo empirico de temperatura y densidades atmosféricas segtin
lo recomendado por la Comisién de Investigaciones Espaciales (COSPAR). Toma el
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mismo principio que el modelo Jacchia 1971, pero utiliza la integracién numérica
en lugar de interpolar polinomios para algunas cantidades. Sus datos vienen
principalmente de mediciones del arrastre en satélites y mediciones en Tierra. El
limite inferior de altitud es de 90 km [84].

DTM 2012. El DTM 2012 (Drag Temperature Model) es un modelo semiempirico que
calcula la temperatura, la densidad y la composicion de la termosfera.

El modelo DTM usa armoénicos esféricos para incorporar datos del arrastre de
un satélite en dos ciclos solares completos y de temperatura de la exosfera. Tiene la
ventaja utilizar menos c6digo que el modelo de Jacchia-Roberts, sin embargo, este
altimo atin puede tener un mejor desemperio en algunas ocasiones a pesar de que el
modelo DTM sea mas reciente. El modelo DTM es més sensible a cambios de flujo
solar [51]. El rango valido es de 120 km a 1500 km [54].

4.2.1.1 MODELOS DE JACCHIA

Los modelos atmosféricos de Jacchia son una serie de modelos realizados entre
los afios sesenta y los afios setenta por el astronomo Luigi G. Jacchia. A diferencia
del modelo de Harris-Priester, los modelos de Jacchia usan un perfil de temperatura
derivado empiricamente para integrar la ecuacién de difusién para cada componente
de la atmdsfera. Para considerar los efectos de la actividad solar, los modelos de
Jacchia agregan correcciones de temperatura y densidad posteriormente, en lugar
de tomarlos en cuenta en la resolucién de la ecuacién de conduccioén.

Los modelos de Jacchia emplearon los datos obtenidos directamente de naves
espaciales para realizar un mejor ajuste en ciertos fenémenos del modelo. El uso
de datos reales lo vuelve un modelo més fidedigno. Una de sus desventajas es que
no existe una serie de tablas estandarizadas, por lo que se requieren los métodos
numeéricos para determinar la temperatura y densidad para un momento deseado
[67]. Los modelos de Jacchia utilizan la temperatura de la exosfera como uno de los
pardmetros bésicos para calcular la densidad atmosférica.

Jacchia 1971. Calcula la densidad atmosférica de acuerdo la composicién de
la atmosfera, la cual depende de la altitud del satélite, asi como las variaciones
estacionales. Rango valido de 100 km a 2500 km [54]. A diferencia de sus antecesores,
calcula la densidad en funcién del tiempo y no solamente la temperatura y la altura.
El proceso para calcular la densidad en el modelo Jacchia 1971 es [52]:

» Calcular la temperatura de la exosfera a partir de los datos de actividad solar e
indices geomagnéticos.

» Un perfil de temperatura se asume al conocer la temperatura de la exosfera,
con lo cual se puede usar la ecuaciéon barométrica o de difusién para calcular
la densidad, segtin sea el caso.

» Se aplican correcciones para tomar en cuenta las variaciones de la densidad.
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Jacchia 1970. El antecesor del modelo Jacchia 1971. El rango vélido es de 90 km a
2500 km [54].

Jacchia 1960. Un modelo anterior que usa el ciclo solar para predecir un valor para
el flujo solar F10.7 cm y explica los efectos del abultamiento diurno. El limite inferior
de altitud es de 0 km [84].

Jacchia-Roberts. Usa el mismo principio que Jacchia 1971, pero utiliza métodos
analiticos de integracién para las ecuaciones barométrica y de difusion. Utiliza el
mismo perfil de temperatura que los modelos previos de Jacchia en el rango de
90 a 125 km, después del cual se hacen uso de las soluciones analiticas. El limite
inferior de altitud es de 90 km [54]. Contiene expresiones analiticas para determinar
la temperatura de la exosfera como funcién de la posicién, tiempo, actividad solar y
actividad geomagnética. Una vez conseguida la temperatura, la densidad se obtiene
empiricamente a partir de perfiles de temperatura o de la ecuacién de difusién.
Este modelo cuenta con diferencias relativas de 1% y 3% con respecto a la
densidad promedio y médxima del modelo Jacchia 1971. Es uno de los modelos
atmosféricos mds utilizados. Sus resultados prometedores causaron que la NASA
implementara el modelo en el Goddard Trajectory Determination System (GTDS).

Jacchia-Bowman 2008. Utiliza datos del arrastre de una nave espacial y nuevos
indices solares para realizar correcciones al modelo Jacchia 1970. Dentro de los
cambios realizados se encuentran:

» La incorporacién de nuevos indices solares ademas del indice estdndar F10.7
c¢m para calcular la temperatura de la exosfera.

» Correcciones semianuales, donde se considera cémo varia la densidad a lo
largo del afio. La densidad maxima ocurre en abril y octubre mientras la
minima ocurre en enero y julio.

» Correcciones estacionales y latitudinales. Es comtn que para determinada
altitud se asuma una temperatura constante e idéntica en todas las regiones
del mundo cuando en realidad, la temperatura para cierta altura varia tanto
con las estaciones del afio como a la latitud en la que se encuentre.

» Correcciones para altitudes grandes. Mediante un factor de correccién obtenido
tras el andlisis de 25 naves espaciales con altitudes orbitales de entre 1500 y
4000 km.

» Medios para considerar la actividad geomagnética.

El modelo de Jacchia-Bowman usa la funcién de temperatura contenida en el
modelo original y no la analitica de Roberts, por lo que se requiere integracién nu-
mérica para encontrar el perfil de densidad. El modelo es lento, pero las correcciones
hechas por Bowman reducen sustancialmente el error en el célculo de la densidad a
comparacion de otros modelos. Los resultados de alta calidad del modelo hicieron
que Jacchia-Bowman fuera adoptado como el modelo por defecto en el Joint Space
Operations Center (JSpOC) cuando se trata de rastrear objetos [67].
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Para altitudes de entre 90 y 105 km basta con integrar la ecuacién barométrica
para determinar la densidad atmosférica. Asume que la variaciéon de la presién de
la atmdsfera con la altitud tinicamente se debe al efecto de la gravedad. Por arriba
del rango de 105 km, se asume que la atmdsfera esta en equilibrio difuso, en donde
la densidad se calcula al determinar la densidad numérica de cada molécula que
compone la atmésfera: nitrégeno, argén, helio, hidrégeno y oxigeno molecular y
atémico (O y Oy) [67]. El hidrégeno no influye en el clculo de la densidad para
altitudes menor a 500 km, por lo que la atmésfera se segmenta en regiones de acuerdo
a ello.

4.2.1.2 MODELOS MSIS

Las siglas de los modelos MSIS significan Mass Spectrometer and Incoherent Scatter
Radar. Estan basados en datos recopilados directamente a partir de satélites.

MSIS 1986 y MSISE 1990.  Estos modelos encuentran la densidad total al considerar
la contribucién de N, O, O,, He, Ar y H. Para MSIS 1986 el rango valido es de 85 a
1000 km, mientras que para MSISE 1990 es de 0 a 1000 km [54].

NRLMSISE 2000. Modelo empirico de densidad desarrollado por el Laboratorio
de Investigacion Naval de EE. UU. (NRL). Encuentra la densidad total al considerar
la contribucién de N, N, O, O,, He, Ar y H. Incluye oxigeno anémalo. El rango
valido es de 0 a 1000 km [84].

4.3. Algoritmos de determinacién de orientacién

Para controlar un sistema se requiere del conocimiento de su estado actual. Los
satélites no son la excepcién a lo anterior, y por consecuencia si se desea controlar la
orientacién, primero es necesario tener un medio por el cual se pueda determinar.
Una vez conocida la orientaciéon del satélite, el sistema de control de orientacion
podra calcular las acciones necesarias que ejecutaran los actuadores para llegar a la
orientacién deseada [78].

Sensores que son montados en el satélite con el propésito de conocer la orientacién
en el espacio, como los sensores solares y magnetémetros, no regresan por si solos
una representacion de orientacién como dngulos de Euler o cuaterniones. En su
lugar, los datos producidos por estos sensores son enviados a una serie de algoritmos
denominados de determinacion de orientacion que extraen la informacién relevante para
calcular la orientacién en una de las representaciones mencionadas con anterioridad.

4.3.1. Generalidades

Los algoritmos de determinacién de orientacién se enfrentan a problemas
de naturaleza matematica y de implementacion para definir una orientacién con
la menor cantidad de informacién posible, asi como las peculiaridades de cada
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sistema de representacién como la complejidad computacional o la presencia de
singularidades.

Lo anterior puede o no representar una serie de restricciones a las misiones
que se enfrenten al problema de determinacién de orientacién, por lo que como
resultado, se han desarrollado una variedad de algoritmos que sobresalen en los
distintos escenarios en los que se puede encontrar una misién segtin sus recursos
disponibles.

En el problema de determinacién de orientacién existen dos clases de métodos:
los estaticos y las variantes en el tiempo. La diferencia entre ambos es que en los
estaticos la diferencia entre el tiempo de adquisiciéon de datos entre los sensores
involucrados es muy pequefia o despreciable, por lo que se asume que el satélite
permanece en la misma orientacién durante el tiempo de muestreo. Los variantes
en el tiempo hacen uso de filtros y de conocimiento previo sobre la orientacién de
la nave espacial para hacer su determinacién [67]. Por consiguiente los modelos
estaticos pueden determinar la orientacién en un momento instantaneo, mientras
que los modelos variantes en el tiempo requieren de conocer el estado previo de la
orientacion.

Otra diferencia es que los modelos variantes en el tiempo requieren de un mayor
uso de memoria y recursos computacionales por lo que se debe evaluar su uso
mediante una solucién de compromiso o trade-off entre exactitud y uso de recursos.

4.3.1.1 EL PROBLEMA DE LA DETERMINACION DE ORIENTACION

La definicién de la orientacién en un momento dado requiere el conocimiento de
tres variables independientes. Sin embargo la medicién de un vector como el solar
o el del campo magnético, consiste en realidad de dos variables correspondientes
a la direccién del vector (dos dngulos), ya que la tercera variable involucrada, su
magnitud; tiene la restriccién del vector unitario ademds de no ser un parametro
involucrado en la definicién de una rotacién.

Lo anterior quiere decir que si inicamente se tienen las mediciones de un solo
vector, entonces el problema de determinacién de orientacién no estard suficiente-
mente definido al tener dos de las tres variables necesarias, pero por el contrario si se
tienen las mediciones de dos o més vectores, el problema estard sobredeterminado
[55].

La idea general de la determinacién de orientacién es obtener la posicién angular
del satélite, de tal forma que la matriz de rotacién determinada R pueda transformar
los componentes inerciales a los del marco fijo al cuerpo o viceversa.

Para el nanosatélite de control de orientacion magnético activo a simular se haran
uso de sensores solares y magnetometros, asi que, si se trabaja con el vector solar
s en los marcos de referencia inercial y fijo al cuerpo, s; y sp respectivamente, y
el vector del campo magnético B con B; y By; la matriz de rotaciéon Ripy, (inercial a
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marco fijo al cuerpo) deberia ser tal que:

sp = Riopsi, (4.12)
B, = Ry B;. (4.13)

Sin embargo, la sobredeterminacién del problema tiene como consecuencia que
no se pueda determinar una Ry, tinica capaz de satisfacer ambas transformaciones
de forma exacta [85].

La determinacién de la matriz R;p, en las Ecuaciones (4.12) y (4.13) requiere el
conocimiento de los vectores en cada uno de los marcos de referencia con los que se
esté trabajando. Los vectores en el marco inercial se obtienen a partir de modelos
matematicos o utilizando un propagador como STK, mientras que los valores del
marco fijo al cuerpo se obtienen directamente desde los sensores montados en el
satélite y de hacer las rotaciones necesarias en el caso de que no se encuentren
alineados con los ejes principales.

4.3.2. Modelos inerciales de referencia

Los modelos inerciales son los modelos usados para calcular los vectores de
referencia vistos desde el marco de referencia ECI. En la implementacién son
embebidos a bordo del satélite con el fin de determinar la orientacion para un tiempo
arbitrario. Otra alternativa es incluir inicamente los resultados de estos modelos a
manera de tablas.

Dentro del subsistema de determinacién de orientacién de la simulacién se
incluyen los modelos de referencia inercial para obtener el vector solar y el vector
de campo magnético. Como parte del proceso de elaboracién del modelo virtual
se desarroll6 el modelo para el vector solar, el cual se describe en la siguiente
seccion. Para el modelo del campo magnético se utiliz6 el modelo IGRF (International
Geomagnetic Reference Field), el cual hace uso de armonicos esféricos para determinar
el potencial escalar magnético y asi determinar el campo magnético. Para mayor
informacién del modelo se hace referencia a [86].

4.3.2.1 MODELO INERCIAL DEL SOL

A diferencia de los modelos usados para calcular el campo electromagnético,
los modelos para el sol no requieren de tablas de datos o coeficientes obtenidos
experimentalmente y tinicamente se requiere el uso de geometria gracias a la
predictibilidad de la 6rbita del sol. Por esa razén, resulta viable implementar este
modelo dentro del satélite en lugar de calcular los datos en Tierra y almacenar los
resultados en la memoria interna.

El célculo de la posicién inercial del sol iinicamente requiere como entrada la
Fecha Juliana (JD), la cual se puede calcular a partir de la fecha gregoriana y los
datos de la hora en un instante dado (en formato de 24 horas) mediante la siguiente
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ecuacion [85]

7lafio + INT 2esto 27
JD = 367(afio) — INT{ [ I 12 ]} + INT@ +dia
hora minuto segundos

24 " 1420 T T8ea00

+1721013.5 + (4.14)

donde INT hace referencia al tipo de dato entero.
Para calcular el vector solar se deben calcular como pasos intermedios la longitud
promedio del sol (A, ), la anomalia promedio del sol (Msy,) y la longitud ecliptica
del sol (/\ecliptic)-
Para calcular Ay, se requiere conocer la fecha en formato J2000 Ty;r1. Esto se
puede calcular mediante
JD — 2451545

36525

ademds de que el valor de la longitud promedio del sol debe ser ajustado
apropiadamente mediante

Tur = (4.15)

Aug,, = 280.4603484de g + 36000.77005361(Tyr1), (4.16)

donde la notacién de g significa que las unidades se dan en grados. Se debe hacer
la suposicion de que el Tiempo Dindmico Baricéntrico (Irpg) satisface Trpp = TuTt1
para poder calcular la anomalia promedio del sol mediante la Ecuacién (4.17) y asi
calcular la longitud ecliptica mediante la Ecuacion (4.18) [75]:

Mgy, = 357.5277233de g + 35999.05034(Trp3), (4.17)
Aecliptic = Mgy, + 1.914666471deg[sin(Ms,n)] + 0.019994643[sin (2Ms,)]. (4.18)

La oblicuidad de la ecliptica se calcula mediante:
€ = 23.439291deg — 0.0130042(Trpp). (4.19)

Finalmente, para obtener el vector solar inercial tinicamente se hace uso de la
oblicuidad de la ecliptica y la longitud ecliptica ajustada (Ecuaciones (4.19) y (4.18)
respectivamente):

COSAecliptic
Si = [cosesinAecriptic| - (4.20)
SIN€SinAeciiptic
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A partir de la anomalia promedio del sol también se puede calcular la distancia
hacia el sol en unidades astronémicas (AU). La distancia d entre la Tierra y el sol
estd dada por

d = 1.000140612 — 0.016708617[c0s(Msun)] — 0.000139589[cos(2Mgun)],  (4.21)

donde el resultado puede utilizarse para calcular la distancia de la nave espacial
al sol [67].

4.3.3. Algoritmos de determinacién estaticos

Los algoritmos de determinacién de orientacién que se propusieron para su
implementacién en el modelo fueron TRIAD, Davenport Q y QUEST. Todos son
estaticos y requieren de al menos dos vectores como entrada. La diferencia entre
ellos radica en caracteristicas como la representacién de orientacién que utilizan, sus
suposiciones y sus limitaciones.

4.3.3.1 TRIAD

El algoritmo TRIAD fue el primer algoritmo de determinacién de orientacién
publicado donde se usaron observaciones en el marco inercial y el marco fijo al
cuerpo [67]. Fue ideado en 1964 y es considerado como el método determinista méas
sencillo. Sus siglas significan TRIaxial Attitude Determination, aunque también hace
referencia a la palabra «triada» en la cual basa su concepto [67].

TRIAD consiste en construir dos triadas de vectores ortogonales a partir de la
informacién de los vectores de entrada: una triada a partir de los vectores inerciales
y la otra a partir de los vectores del marco fijo al cuerpo. Requiere como entrada de
conocer las mediciones de dos vectores tanto en el marco inercial como en el marco
fijo al cuerpo, para un total de cuatro entradas. TRIAD tiene la restriccién de que los
vectores no deben ser paralelos.

Ambas triadas se construyen usando el mismo procedimiento [55]. Sea #; la
triada construida a partir de los vectores en el marco fijo al cuerpo t,;. La obtencién
de estos vectores se muestra en la Ecuacion (4.22).

t1p = sp,
Sp X By
by = +——F%
|sb X Bp|
t3p = t1p X fop. (4.22)
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Para la triada inercial ¢;, los vectores inerciales t,; que la componen se obtienen
a través de la Ecuacion (4.23):

hi = si,
s; X B;
by =1——F,
|si X Bjl
t3i = t1i X ;. (4.23)

A continuacién se da una interpretacién para el procedimiento.

= El primer vector que compone la triada corresponde a uno de los vectores de
entrada, donde el vector elegido es aquel en donde existe menos incertidumbre.
En el ejemplo se eligi6 al vector solar.

» El segundo vector de la triada se obtiene al calcular el producto cruz entre los
dos vectores de entrada, en este caso s y B, para asegurar la ortogonalidad con
respecto a cada uno de ellos.

= La obtencién del tercer vector se da a partir del producto cruz entre el primer
y segundo vector de la triada. Por lo tanto, los tres vectores que componen la
trfada son ortogonales, independientemente del vector medido que se eligi6
para iniciar la secuencia.

En el caso de cada triada es posible construir una matriz de 3x3 al usar los
respectivos vectores t, como columnas. El resultado son dos matrices de 3x3
construidas de la siguiente forma:

ty= [t tw 3], (4.24)
ti=|ti ta tsi]. (4.25)

La matriz Rjp se puede encontrar a partir de las dos matrices anteriores donde

Riop = [t taw tap] [t tai tsi]T, (4.26)

de tal forma que para un vector v con componentes conocidos en el marco
inercial y el marco fijo al cuerpo, se cumpla la Ecuacién (4.27) en concordancia con

las Ecuaciones (4.12) y (4.13).
Op = Riva,‘. (4.27)

El algoritmo TRIAD tiene como salida la matriz de rotacion definida por (4.26) y
dependiendo de si se desea encontrar la transformacién de inercial a marco fijo al
cuerpo o viceversa solo basta aplicar la traspuesta segtin sea el caso.

Este algoritmo se basa en la suposicién de que uno de los sensores es mas preciso
que el otro, y a partir de este primero se empieza a construir las trfadas. En las
Ecuaciones (4.22) y (4.23) se asume que la medicién del vector solar es més precisa
que la del campo magnético, por lo que la inicializacién empieza con esa informacioén.
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Lo anterior garantiza que al usar la Ecuacién (4.27) para transformar el vector
«mads preciso» de un marco de referencia a otro, se tenga como resultado exactamente
su contraparte en el otro marco de referencia. Sin embargo, esto no ocurre al realizar
la transformacion del vector «menos preciso» (en este caso el del campo magnético),
ya que la matriz de rotacién produce solamente una estimacién debido al problema
de sobredeterminacién.

La presencia del error en la segunda transformacién es una de las consecuencias
de la naturaleza determinista de este modelo, asi como la necesidad de descartar
una pieza de informacioén.

Uno de los inconvenientes a los que se enfrenta TRIAD es que no cuenta con un
mecanismo para reducir este error, por lo que no hay garantia de que la orientacién
regresada por el algoritmo sea aquella que realmente describa la orientacion real
bajo un margen de error aceptable. Por otra parte, su simplicidad lo hace una buena
herramienta en misiones con recursos limitados.

4.3.3.2 EL PROBLEMA DE WAHBA

Otra clase de algoritmos de determinacién de orientacion estaticos, ademas de
los deterministas, son los métodos estadisticos. A diferencia de TRIAD, en estos
métodos es posible tener mas de dos conjuntos de vectores (cada uno con mediciones
en el marco inercial y en el marco de referencia fijo al cuerpo) hasta contar con N
vectores. La principal ventaja de los métodos estadisticos es que hacen uso de toda
la informacién disponible para determinar la orientaciéon. Los dos algoritmos de
determinacién de orientacién restantes en el modelo virtual, Davenport Q y QUEST,
son métodos estadisticos.

La sobredeterminacién implica que no existird una matriz de rotacién capaz de
transformar todas las mediciones de un marco de referencia a otro sin presencia de
error. Este es el llamado problema de Wahba.

El objetivo de los métodos estadisticos es minimizar el error de la matriz de
rotacién para todos los vectores y asi evitar que existan situaciones como en TRIAD,
donde una rotacién puede tener un error significativo mientras que la otra un error

de cero. Los métodos estadisticos en otras palabras, buscan minimizar la funcién de
pérdida [¢5]

N
J(Rizp) = Z Wi |vkp — Rizbogil? (4.28)

k=1

N =

El problema de Wahba consiste entonces en encontrar una matriz ortogonal R
con determinante +1, una matriz de rotacién, que minimice la Ecuacién (4.28).

En la funcién de pérdida se lleva a cabo una suma de los errores cuadrados de
cada vector con respecto a la rotacion resultante de aplicar Rjp,. Ambos vectores
estarian en el mismo marco de referencia. Cada error cuadrado es multiplicado por
Wy , un peso entre cero y uno asociado a la precisiéon o importancia del vector vy.
Una regla de dedo es asignar los pesos wy de acuerdo a la varianza de las mediciones,
wr =1/ ai. De esta forma una medicién con baja incertidumbre tendra un mayor
peso que una con alta incertidumbre [65].
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En el casoideal | = 0, pero debido a que siempre habré errores en las mediciones
y en la determinacién de la matriz de orientacion, casi siempre se tendra | > 0 [55].

4.3.3.3 DAVENPORT Q

El método Davenport Q o simplemente el método Q, empieza por expandir la
funcién de pérdida del problema de Wahba (Ecuacion (4.28)).

1
J ==Y wi(@kp — Riobvki) (0xp — RizbVki), (4.29)
2

1
=5 Z Wk (Vkp Vb + Vki® Vki — 20kp " RizbUki)- (4.30)

Los vectores vy v vki estdn normalizados porque tinicamente es de interés su
direccién y no su magnitud, y por lo tanto su norma es uno. Haciendo uso de esta
simplificacién se obtiene

] = Z wi(1 = vkb’ RizbVki). (4.31)

Minimizar la Ecuacién (4.31) es equivalente a maximizar su contraparte, la
funcién de ganancia, la cual esta definida como:

g(Rizp) = Z wi(vkp" RizbVki). (4.32)

Se pueden hacer uso de identidades para descomponer la matriz R en términos
de cuaterniones [67] [68]. Con esto la funcién de ganancia se simplifica a

g(q) =q'Kq, (4.33)

considerando que se hace uso de la convencién en donde g4 es el escalar, y K se
define como

K = (4.34)

zT o

S - 013x3 Z]
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donde
N
B = wiowo},), (4.35)
k=1
S=B+BT, (4.36)
Bas — B3z N
Z = |B31 — B3| = Z Wi(Vkp X Vki), (4.37)
B1p = Byi| k=1
o = tr[B]. (4.38)

K es una matriz simétrica con traza cero, por lo que se puede realizar la
descomposicién de eigenvalores A y eigenvectores x de la siguiente manera:

N
K= Z Aixixl . (4.39)
k=1

Ademads, se tiene que K es diagonalizable por lo que su traza es la suma de sus
eigenvalores, que en este caso suman a cero,

4
tr[K] = Z A =0. (4.40)

k=1

Al sustituir la Ecuacién (4.39) en la Ecuacién (4.33), se obtiene la siguiente forma:

g(q) = q'Kq, (4.41)
N

—q" ) Awiala, (4.42)
k=1

Ai(q"xi)(xT q), (4.43)

Ai(q x)(q xi), (4.44)

M= TPM= TP

Ai(q"xi). (4.45)

o~
Ul
—_
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Manipulaciones adicionales pueden realizarse haciendo uso de la ortonormalidad
de los eigenvectores para llegar a la forma de

4
g(q) = Amax - Z(Amax - Ai)(qTxi)Z- (446)
=

En otras palabras, la funcién de ganancia es maximizada cuando el cuaternién q
es ortogonal a los eigenvectores x;, x3 y x4. Es decir q = x1. Entonces el cuaternién
6ptimo, aquel que corresponde a la orientacion determinada, es el eigenvector de K
que corresponde al eigenvalor mds grande [67].

Un método alternativo para encontrar el q que maximiza la Ecuacién (4.33) es
tener en cuenta la restriccién del cuaternién unitario, q’ q = 1. Para encontrar una
soluciéon que cumpla con esta restricciéon se usa un multiplicador de Lagrange:

L(q,Az) =q"Kq-Ac(q'q-1). (4.47)

Derivando la Ecuacién (4.47) da como resultado la Ecuacién (4.48) [78], en donde
se cumple la restriccién de que q7 q = 1, ya que los componentes del cuaternién no
son independientes.

Kq = Aq. (4.48)

La Ecuacioén (4.48) es un problema de eigenvalores y por tanto la orientacién
6ptima es un eigenvector de la matriz K. Sin embargo hay cuatro eigenvalores, cada
uno con diferentes eigenvectores. Sustituyendo la Ecuacién (4.48) en la funcién de
ganancia (Ecuacién (4.41)):

g(q) = q'Kq, (4.49)
=q'Aq, (4.50)
=7q'q, (4.51)
= A (4.52)

La funcién de ganancia es entonces maximizada cuando A toma su valor mas
grande, es decir con el eigenvalor mas grande de K, resultando que su eigenvector
correspondiente sea el cuaternién de la orientacién éptima.

El método Q implica resolver el problema de eigenvectores (4.48) directamente y
después determinar cudl es el eigenvalor mas grande. Este es un proceso sencillo si
se cuenta con una herramienta como MATLAB, pero de lo contrario representa un
obstaculo debido a la cantidad de recursos computacionales necesarios para hallar
la solucién. Sin embargo, la ventaja es que el método Q es uno de los algoritmos que
produce mejores resultados.
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El algoritmo Davenport Q no tiene una solucién tnica si los dos eigenvalores
mas grandes de K son iguales. Esto no es un fallo por parte del algoritmo, sino que
se carece suficiente informacién para tener una solucién tnica de la orientacién [67].

4.3.3.4 QUEST

El método Q puede llegar a ser dificil de implementar dadas las limitaciones de
memoria y procesamiento en la computadora de abordo. El método QUEST (QUa-
ternion ESTimator) ofrece una opcién mas eficiente al hacer algunas suposiciones.
Fue desarrollado por Malcolm Shuster en 1978 [65].

Al sustituir la funcién de ganancia (4.33) en la funcién de perdida (4.31) y después
reordenar tras usar la Ecuacién (4.52) se obtiene una expresién simplificada para la
funcién de perdida:

Aopt = Z we—]J. (4.53)

El usar el eigenvalor 6ptimo asegura que la funcién de pérdida adquiera un valor
muy pequeio, por lo que se puede despreciar resultando en

Aopt ~ Z Wi. (4.54)

El método QUEST en realidad involucra una serie de pasos usando el método
de Newton para calcular A,,; [35]. El resultado converge a un valor muy cercano a
2, Wk, por lo que en la practica se omite el calculo al asumir la Ecuacién (4.54) desde
el inicio.

Una vez conocido el eigenvalor 6ptimo se procede a calcular el eigenvector
correspondiente, el cual representa el cuaternion de la orientaciéon determinada. Una
forma de obtener el cuaternién es a partir del vector de Gibbs [¢7]. La relaciéon entre
el cuaternién q y el vector de Gibbs p es:

p=—-= atan%. (4.55)

f |&>

El problema de eigenvectores de la Ecuacion (4.48) se puede reescribir como el
siguiente sistema de ecuaciones:

(S —olax3)g +Zqs = A4, (4.56)
ZT§ +0q4 = Aqa. (4.57)

Al dividir la Ecuacién (4.56) entre g4, haciendo uso de la Ecuacién (4.55) y
despejando para p se obtiene

p = [(Aopt + 0)I =S| Z. (4.58)
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Existen varias formas de evitar la necesidad de calcular la inversa [68]. Una de
ellas es hacer uso de eliminacién gaussiana para resolver la ecuacién

Z = [(Aopt + 0)I = Sp. (4.59)

Para convertir el vector de Gibbs de vuelta en un cuaternién se usa:

q= _r H : (4.60)

Ve |1

Un problema con este método es que el vector de Gibbs encuentra una singulari-
dad cuando la rotacién es de 7 radianes [55]. Una de las formas en las que el método
QUEST evita este problema es mediante el uso de rotaciones secuenciales [57].

Aun con la implementacién de medidas que previenen el encuentro con sin-
gularidades, el método QUEST representa una forma mads eficiente de calcular el
cuaternién 6ptimo con respecto al método Q. La desventaja se encuentra en que
el error producido por la funcién de pérdida es en la mayoria de los casos mayor.
Por lo tanto la eleccién entre el método Q y QUEST depende de las caracteristicas y
objetivos de la misién.

Las caracteristicas principales de los tres métodos de determinacién de orientacién
presentados se resumen en la Tabla 4.2.

Tabla 4.2: Comparacién de las caracteristicas de los métodos de determinacién de
orientacion estaticos.

TRIAD DAVENPORT Q QUEST

Tipo Determinista Estadistico Estadistico

Representaciéon de Matriz de rotacién Cuaternion Cuaternion

orientacién

No. de vectores de 2 2 o mas 2 0 mas

entrada

Principal ventaja El algoritmo mas sencillo Produce el resultado Mas eficiente que Daven-
de implementar maés preciso port Q computacional-

mente

Principal desventa- No resuelve el problema Computacionalmente Requiere de medidas pa-

ja de Wahba demandante ra prevenir singularida-
des

Suposiciones Un sensor es mds preciso - La funcién de perdida ~ 0

que otro con el cuaternién 6ptimo
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4.4. Estimacion de estado mediante filtros de Kalman

Un estimador de estado realiza una estimacion de las variables que definen el
estado de un sistema cuando el estado real no puede ser medido directamente. En
el caso de un satélite, una variable de interés con estas caracteristicas suele ser la
orientacién. Usar tnicamente un algoritmo de determinacién de orientacién estédtico
puede resultar en una divergencia en el resultado si para un instante dado el error
de los sensores es significante. Para contrarrestar esto, los estimadores de estado
hacen uso de la informacién sobre el estado previo, considerdndose como métodos
de determinacién variantes en el tiempo, para obtener una estimacién que tenga
concordancia con el estado anterior.

La implementacién del subsistema de estimacién de estado en el modelo virtual
hace uso de un filtro de Kalman extendido. Un filtro de Kalman se trata de un
estimador 6ptimo, lo que quiere decir que minimiza la varianza. El filtro de Kalman
combina la informacién recibida de las mediciones de sensores y el modelo de la
dindmica conocida del sistema, asi como sus incertidumbres asociadas.

4.4.1. Sistemas lineales

Un sistema dindmico lineal y discreto puede describirse como

X = Froaxg—1 + Groqttg—1 + wi-1, (4.61)
zx = Hyxy + vy, (4.62)

donde xj representa las variables de estado del sistema en el instante k y zx
las mediciones realizadas a dicho sistema en el mismo instante. F es la matriz de
transicion de estado, G la matriz de control-entrada, la cual mapea el vector de
control #, y H es la matriz de medicién [55], en donde se hace el mapeo de las
variables de estado a aquellas que realmente se pueden medir a través de los sensores.

El proceso y las mediciones tienen un ruido asociado, w, y v, respectivamente,
los cuales se asumen son ruidos gaussianos con media cero y sin correlacién, por lo
que las variables son independientes. Las covarianzas asociadas a ellos son

Q = E(wawy'), (4.63)
R = E(v,0,)), (4.64)

donde Q es la covarianza del ruido del proceso y R la covarianza del ruido de
las mediciones. Ademads v, y w, no tienen correlacién entre si, de tal forma que
E{v,w,"} =0.
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4.4.2. Filtro de Kalman lineal

El filtro de Kalman se puede separar en dos etapas principales. La primera se
conoce como la etapa de prediccién, extrapolacién o a priori. Aqui el estado conocido
del sistema se propaga mediante un modelo que se asume describe la dindmica del
sistema. Dicha accién conlleva a un aumento en la incertidumbre de la estimacion,
puesto que se desconoce que tan bien el modelo predice el comportamiento de la
realidad. Las ecuaciones para la extrapolacién de estado X y extrapolacién de la
covarianza P son:

X = FroaXk_1 + Groatg—1, (4.65)
Py = Fk—lpk—le_l + Qk-1- (4.66)

La segunda etapa es la de correccién o actualizacién (a posteri). En este paso se
actualiza la estimacion hecha en la etapa de prediccion con la informacién adquirida
mediante las mediciones. Esta informacion mejora la calidad de la estimacién, pero
a la vez puede traer incertidumbre adicional debido a la varianza de las mediciones
de los sensores. La ganancia de Kalman K es el pardametro que determina el peso
que tienen las mediciones en la estimacion. La ganancia se calcula con

PkHi

=< 4.67
HkPkHz + Ry (4.67)

Ky

De la Ecuacion (4.67) se infiere que entre mas grande sea la covarianza de las
mediciones, la ganancia adquirird un valor més pequefio. En consecuencia los valores
de las mediciones no tendrdn tanta influencia en la estimacién subsecuente. En la

etapa de correccién, el estado y la covarianza se calculan mediante las Ecuaciones
(4.68) y (4.69).

.‘)’C\k = .‘)’C\k + Kk(zk - kak)/ (4.68)
Pr = (I - K Hp)Pr(I- K Hp)! + KkRsz. (4.69)

En la préctica Q y R sirven como pardmetros de ajuste para cambiar el comporta-
miento del filtro, por ejemplo, en la velocidad de convergencia. Es tarea del disefiador
elegir los valores que produzcan una respuesta que satisfaga los requerimientos.

4.4.3. Filtro de Kalman extendido

El filtro de Kalman descrito por las ecuaciones de la subseccién anterior esta
pensado para sistemas lineales. Esto se puede ver en las Ecuaciones (4.61) y (4.62), las
cuales sirven como punto de partida para las ecuaciones del filtro lineal. En cambio
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un sistema no lineal puede ser descrito mediante las siguientes ecuaciones:

Xk = fr-1(Xk-1, Uk—1, Wk-1), (4.70)
zk = hi(xx, vi), (4.71)

donde fi y hi son funciones no lineales [55]. Por lo tanto en sistemas no lineales
el uso de un filtro de Kalman lineal no es apropiado. En respuesta a esto se han
propuesto varias soluciones, una de ellas siendo el filtro de Kalman extendido o
EKF, uno de los filtros de este tipo més utilizados en aplicaciones espaciales.

El filtro de Kalman extendido toma esencialmente la misma estructura que el
filtro de Kalman lineal. Las diferencias entre ellos se ven reflejadas en las ecuaciones
relacionadas a las variables de estado, tanto en la prediccién (Ecuacién (4.72)) como
en la correccion (Ecuacion (4.73)):

xAk = fk—].(fk—ll Uk-1, 0)/ (472)
Xk = X + Ki(zk — h(4,0)). (4.73)

Los cambios con respecto a las ecuaciones equivalentes en el filtro lineal, las
Ecuaciones (4.65) y (4.68), se deben a las funciones no lineales mencionadas anterior-
mente. Las ecuaciones restantes son las mismas que en el filtro de Kalman lineal. El
EKF esencialmente linealiza las funciones no lineales durante cada iteracién tal que:

Ofi_

| (@.74)
ox X1

H, = 2| (4.75)
ox 1%

El filtro de Kalman no es un estimador éptimo a diferencia del filtro de Kalman
lineal por lo que puede llegar a divergir debido a estas linealizaciones. Esta es una
de las principales limitaciones del filtro, por lo que se tiene que poner especial
consideracién en su disefio. Pero a pesar de esto permanece como uno de los tipos
de filtros mas utilizado en aplicaciones espaciales incluyendo la estimacién de la
orientacion [89].

4.4.4. Filtros de Kalman en satélites

Si los algoritmos de determinacién de orientacion estaticos se usaran por si
mismos en un satélite, solo se estaria usando la informacién proveniente de los
vectores medidos para cada tiempo dado, lo cual aumenta la probabilidad de un
resultado erréneo al sumar factores como el ruido de los sensores y las imperfecciones
del algoritmo.

El uso de filtros es ttil en este caso, puesto que también se toma informacién de
las mediciones previas y se incorpora en la estimacién de la orientacién. Otra de
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las ventajas de usar filtros es que incorporan modelos de la dindmica del sistema,
lo cual es una herramienta ttil cuando se cuenta con sensores con un bajo nivel de
precisién. Sin embargo los algoritmos de determinacion estaticos también cuentan
con ventajas, razon por la cual es comtin que ambos métodos se complementen en la
implementacién [90, 91, 92, 93].

Los filtros de Kalman pueden adoptar varias formas dependiendo del tipo de
filtro (lineal, extendido, etc.), las variables de estado, los sensores utilizados, el
modelo de prediccién de estado y las limitaciones impuestas por los modos de
operacién en el control de orientacién. La gran cantidad de opciones se expande atin
mas en la literatura, en donde ademads se proponen técnicas y restricciones tedricas
que difieren de las usadas habitualmente en la practica. Como resultado no existe
una implementacién del filtro de Kalman estandar, ya que la eleccién y disefio del
filtro a emplear resulta en la consideracién de todas las variables anteriores.

Las caracteristicas de la misién otorgan los primeros indicios del filtro a emplear
mediante la imposicion de restricciones. Un ejemplo son los sensores que dispondra
el satélite. Hay varios modelos que pueden acomodar el uso de determinados
sensores mediante la cuidadosa elecciéon de la matriz H, pero otros pueden ser
descartados en base de los sensores que no serdn empleados.

Otro delos factores en la eleccion del filtro y uno de los que tienen més importancia
en la toma de la decisién es la herencia de vuelo. Algunos filtros empleados en
articulos cientificos pueden llegar a reportar mejores resultados que otros métodos,
pero son resultados permanecen en la teoria. Los riesgos que conlleva el lanzamiento
del espacio requieren del uso de soluciones que hayan demostrado ser exitosas en
misiones anteriores.

Las restricciones del filtro que demanda el nanosatélite propuesto para la
simulacién son el uso de magnetémetros, sensores solares, GPS y giroscopios. Por
lo tanto, las posibles opciones de filtros de Kalman se limitan a usar los tipos de
sensores anteriores.

4.4.5. Implementacién del filtro de Kalman extendido en el modelo

virtual
Dentro de la simulacién se incluye un filtro de Kalman extendido dentro del
subsistema de estimacién de estado. Las variables de estado de interés para el

nanosatélite simulado son la velocidad angular y la orientacién, ya que ambas
variables estan directamente relacionadas con los algoritmos para un control de
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orientacién magnético. El vector de estado seria

_wl_
w2
w3

x=1|4qo]- (4.76)
q1
q2

| 93]

El modelo de transicion de estado (Ecuacién (4.72)) consiste en la Ecuacion de
dindmica (2.36) y la Ecuacién de cinematica (2.30) respectivamente:

[d)] _ [I‘l(wa W) . 477)

q 3Qq

Los pares se omiten del modelo de dindmica, puesto que se desconoce el valor
neto, el cual no es constante y tampoco es una variable de estado. Los pares de
control, cuyo valor es conocido, se pueden incluir bajo la parte de control como
parte del término uy, sin embargo se omiten por simplicidad. Como resultado, los
valores de la incertidumbre asociada a la transicién de estado deben ser actualizados
apropiadamente para reflejar esta falta de conocimiento.

El Jacobiano del modelo de transicién se calcula con respecto a las variables
que componen w y q usando la Ecuacién (4.74). Su valor se calcul6 mediante la
herramienta Symbolic Math Toolbox de MATLAB.

Para calcular la transicién de estado mediante la Ecuacién (4.77) se pueden
hacer uso de métodos de integracién como Euler o Runge-Kutta para una mayor
precisién, aunque se puede utilizar el modelo linealizado (Ecuacién (4.65)) utilizando
el Jacobiano (Ecuacién (4.74)), método empleado dentro del modelo. En cualquier
caso se tiene que realizar una normalizacién del cuaternién en cada iteracion para
evitar errores numéricos.

Elfiltro de Kalman actuard después de que el algoritmo de determinacién estatico
haya calculado la orientacién, por lo que su resultado sirve como entrada al filtro.
Por el otro lado, los giroscopios miden la velocidad angular directamente y sus
valores podran ser obtenidos a partir de su respectivo modelo. En ambos casos las
variables medidas son las mismas que las variables de estado, por lo que el modelo
de medicién es la matriz de identidad

h(w, q) = Irx7. (4.78)

La matriz h es lineal por lo que calcular el Jacobiano no es necesario. En ese
caso H = & en las Ecuaciones (4.69) y (4.67), teniendo en cuenta que no es necesario
recalcularla en cada iteracién, puesto que su valor permanece constante.
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4.5. Algoritmos de control de orientacién

Para un nanosatélite de control de orientacién magnético destacan dos algoritmos
de control: B-dot y apuntamiento a nadir. Ambos corresponden a diferentes modos
de operacién en los que puede alternar un satélite durante su vida ttil para
alcanzar objetivos como el de percepcién remota. Los bloques para estos algoritmos
proporcionados por el equipo de desarrollo de K'oto y fueron implementados como
parte del subsistema de control de orientacién en el modelo virtual.

4.5.1. B-dot

Después de que un satélite ha sido lanzado del dispensador, este empezara a
girar de una forma no controlada, lo cual se conoce como tumbling. B-dot es un
algoritmo de detumbling, lo que quiere decir que su objetivo es reducir la velocidad
angular (idealmente a cero), lo cual es necesario antes de controlar la orientacién y
asi poder proceder a otros modos de operacién como el apuntamiento [94].

B-dot corresponde a un control de orientacién magnético activo, por lo que hace
uso del principio del par magnético para proveer control mediante magnetorcas. El
par magnético 7 depende del momento de dipolo magnético m generado por las
magnetorcas y el campo magnético de la Tierra B de tal forma que

75 = m X B. (4.79)

Por lo tanto, el uso de este algoritmo no requiere de informacién sobre la
orientacién, ya que tinicamente utiliza mediciones del magnetémetro, mientras que
el tinico tipo de actuadores que se requieren son las magnetorcas [95].

B-dot se encarga de calcular el m necesario en las magnetorcas para generar un
par neto que conlleve a la estabilizacién del satélite. El nombre del algoritmo hace
referencia a que utiliza la derivada del campo magnético B para conseguirlo. La ley
de control se define como

m = —kB, (4.80)

donde k es la ganancia de control. Una versién modificada fue desarrollada
por [96] en donde se reemplaza a la ganancia estatica por una parametrizada para
«usar eficientemente el ciclo de trabajo de las magnetorcas a lo largo de la fase de
detumbling». En esta versién el momento de dipolo magnético se calcula como

/ 4.81
B (4.81)
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en donde k; es la ganancia parametrizada en términos del parametro de tumble
p. Esta nueva ganancia se calcula como

__h
op +e€’

kp (4.82)

donde k; es una ganancia estdtica suboptima que puede ser calculada a partir de la
tasa orbital, la inclinacién y el momento de inercia minimo. ¢ es el factor de tasa y
cumple 0 < ¢ < o0; € es el pardmetro de ajuste de tal forma que 0 < ¢ < 1. Mientras
que p cumple 0 < p < 1y puede calculado mediante la Ecuacién (4.83). Para mas
informacion sobre estas variables se dirige hacia [96].

@]

pr—. (4.83)
\/glwmaxl

B se puede calcular a partir de la diferencia en las mediciones del magnetémetro,
sin embargo también es posible calcularla si se conoce la velocidad angular en el
marco fijo al cuerpo mediante la Ecuacion (4.84) [97]:

B=-BXw. (4.84)

4.5.2. Apuntamiento a nadir

Una vez estabilizado el satélite, serd posible cambiar al modo de operacién de
apuntamiento. El objetivo del algoritmo de apuntamiento es orientar al satélite de tal
forma que siempre se esté apuntando hacia una direccién en particular, en este caso
a nadir, con lo cual la carga ttil podra alinearse con un objeto de estudio como la
Tierra. Mediante el algoritmo de apuntamiento se podrd mantener esta orientacién a
lo largo de la 6rbita a pesar de las perturbaciones del ambiente.

En su version inercial, uno de los algoritmos propuestos consiste en un control
PD con dos modos de estabilizacion: retroalimentacién de estado completo, el cual
considera la orientacién y la velocidad angular; y retroalimentacién de estado parcial,
la cual solo considera la orientacién [98]. Una versién para el caso de apuntamiento
anadir fue desarrollada a partir de este apuntamiento inercial por [71]. En el caso de
retroalimentacion de estado completo el vector de control # se define como

U= —[ezquu + eka(wo)], (4.85)

donde q, se define con respecto al marco de referencia orbital, w, es la velocidad
angular definida también en el marco orbital, k1 y k» son ganancias positivas, y € es
un pardmetro positivo suficientemente pequefio [99], el cual es diferente al usado en
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el B-dot. El momento de dipolo magnético puede ser calculado a partir de u:
m=BXu. (4.86)

Esta operacion también puede llevarse a cabo al usar la matriz antisimétrica de B
para mayor conveniencia.

El apuntamiento a nadir requiere de conocer la orientacién en el marco de
referencia orbital para calcular el vector de control conforme a la Ecuacion (4.85).
Sin embargo, los modelos de determinacion estaticos dentro del modelo virtual solo
permiten la obtencién de la orientacién con respecto al marco de referencia ECI o
el marco de referencia fijo al cuerpo. Por ello se requieren rotaciones para llegar al
marco de referencia orbital a partir de estos marcos de referencia iniciales. La matriz
de rotacion usada para rotar el marco de referencia ECI al marco de referencia orbital
se define como

cos(Q)cos(u) — sin(Q)cos(i)sin(u)  sin(Q)cos(u) + cos(Q)cos(i)sin(u) sin(i)sin(u)
RiZo = |—cos(Q)sin(u) — sin(Q)cos(i)cos(u) —sin(Q)sin(u)+ cos(Q)cos(i)cos(u) sin(i)cos(u)|, (4.87)
sin(Q)sin(i) —cos(Q)sin(i) cos(i)

donde Q) es el RAAN de la 6rbita, i la inclinacién y u el argumento de altitud, el
cual se puede calcular a partir de la anomalia verdadera y el argumento de perigeo.
Estos datos pueden ser obtenidos mediante un propagador, y en el modelo virtual
se manejan dentro del subsistema ambiental y orbital. El uso de la Ecuacién (4.87)
asume que el marco orbital se define con el eje X en direccién radial de la 6rbita, el
eje i en direccion de la velocidad tangencial de la 6rbita y el eje Z perpendicular al
plano orbital [100]. Debido a la diferencia en la definicién del marco orbital/LVLH
en algunos propagadores y software de andlisis de misién, se deben hacer ajustes en
los datos de salida para que uno de los ejes esté definido en direcciéon de nadir. La
derivacion de la Ecuacion (4.87) se describe en [75, 100, 101, 102].

El subsistema de control de orientacién de la simulacién incluye el B-dot y el
apuntamiento a nadir. La ejecucién y légica de cambio entre los modos de operacién
que incluyen dichos algoritmos estan definidas dentro de este subsistema. Cuando
la velocidad angular es mayor al umbral definido, la ley de control serd B-dot. Una
vez que la velocidad angular se encuentre por debajo de dicho valor se ejecutard el
apuntamiento.

4.6. Componentes electrénicos

El modelado de componentes electrénicos también es necesario para otorgar
mayor precisién a las simulaciones. Si bien los algoritmos se pueden ejecutar sin
considerar estos modelos, sus resultados dependen en gran medida de las entradas
que les son alimentados. En la vida real dichas entradas son proporcionadas por
los sensores que a su vez estan limitados por factores como el ruido, frecuencia de
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muestreo y saturacién. En el caso de los actuadores se aplica la misma l6gica debido
a que no son capaces de proporcionar una salida ideal debido a las limitaciones
en el hardware. Como consecuencia, modelar los sensores y actuadores permite
imponer restricciones a las simulaciones para tener una mayor similitud con el
comportamiento real del satélite.

Dentro del modelo virtual, el modelado de componentes electrénicos afectara
directamente los subsistemas de determinacion de orientacién, control de orientacién
y estimacién de estado. Los modelos dentro de esta categoria se dividen en sensores
y actuadores.

4.6.1. Sensores

Como parte de la configuraciéon del nanosatélite simulado se considera que los
sensores principales son los magnetémetros y sensores solares, ya que son la fuente
principal de la informacién requerida para la determinacién y control de orientacién.
Sin embargo, también se considerardn GPS y giroscopios. El propdsito de estos
sensores adicionales es el de redundancia y el proveer informacién auxiliar para los
algoritmos. A continuacién se describirdn los modelos para los cuatro sensores.

4.6.1.1 SENSORES SOLARES

Los sensores solares se modelaron como sensores solares analégicos. En un
sensor solar analégico la corriente de salida I es proporcional al coseno del dngulo
de incidencia O de la radiacién solar, de tal forma que

I =1I,,0¢c0s(0), (4.88)

donde el angulo 0 es el dangulo entre la normal de la superficie del sensor n 'y
el vector solar s a determinar. I, es la corriente maxima que puede pasar por los
sensores (indicando que el sol se encuentra a 0° del respectivo sensor). La Ecuacién
(4.88) se puede reescribir en términos de n y s:

I = ILyax(n-s). (4.89)

Entonces, un sensor analégico tiene como salida un dngulo en el cual el vector
solar puede encontrarse con respecto a la normal del sensor. Siendo este angulo la
tnica informacién que se tiene sobre el vector solar, se tiene como resultado un cono
—con la normal en su centro— representando las posibles ubicaciones del vector
solar. Al recibir lecturas de dos sensores distintos se tienen dos conos, uno para cada
sensor, donde la interseccién de ambos conos reduce las opciones a dos posibles
vectores solares.

Se hace uso de la Ecuacién (4.89) para las dos lecturas, junto con la restricciéon
sobre la esfera unitaria para obtener las dos soluciones. Sin embargo, se necesita mas
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informacién para poder determinar cudl de ellas es el vector solar verdadero, por lo
que se suele hacer una predicciéon con base en el valor previo [75].

En el caso de tres sensores, la interseccion entre los tres conos resulta en un
vector solar tinico asumiendo que el error de medicién es cero [65]. La solucién se
puede encontrar directamente a partir del sistema de ecuaciones definido por la
Ecuacién (4.89). Por lo tanto, se requieren como minimo dos sensores analdgicos
para determinar el vector solar, sin embargo se suelen usar méas para garantizar la
presencia de la sefial, puesto que tinicamente tres caras del satélite son iluminadas
en un momento dado por la luz directa del sol.

Asumiendo que existen seis sensores analdgicos en el satélite y cada uno se
encuentra en una cara distinta, de tal forma que tres sensores tengan la normal

negativa de los tres restantes (por ejemplo n; = —n;), se tiene el siguiente sistema
T
I -1 n;-s n%
I]' - I_]‘ = Imax nj S| = Imax n.ls. (4.90)
Iy — I ng-s nllI;

Cada sensor solo tiene como salida una corriente cuando el dngulo entre el vector
solar y la normal estd en el rango (-90°, 90°), en los demads casos la salida es cero.
Al tomar la diferencia entre las corrientes de cada par de sensores se asegura una
salida de corriente para todos los angulos. El vector solar puede encontrarse de la
siguiente forma siempre y cuando las normales no sean coplanares [67]:

711
N
n. I]‘ - I_j . (4.91)
Inax ]T Ie — ¢
k

R

La simulacién de los sensores solares requiere subsecuentemente de conocer las
corrientes, por lo que se necesitaria realizar una simulacién al nivel de electrénica
que considere a su vez un modelo de iluminacién que incorpore elementos de la
geometria del satélite y la 6rbita. Sin embargo, un enfoque mas préactico consiste
en determinar un vector solar «verdadero» obtenido mediante un propagador o
software afin y posteriormente implementar las caracteristicas del sensor en un
modelo para obtener una salida lo més parecido a la realidad.

La implementacién del modelo del sensor solar para este trabajo consiti6é en
dos variantes: trabajar a nivel de corrientes y trabajar a nivel de los angulos de los
sensores. En la primera variante se parte del vector solar verdadero y se utiliz6 la
Ecuacién (4.90) para obtener las corrientes correspondientes. Después se afiade un
ruido para simular la variacién al nivel de corrientes y posteriormente se aplica la
Ecuacién (4.91) para obtener el vector solar nuevamente.

La segunda variante consiste en afiadir las restricciones impuestas por los
sensores, donde se tomé como referencia el trabajo de [49], [51] y [69]. Este enfoque

95



4. MODELADO

asume sensores solares anal6gicos de tipo de celda doble, con lo cual la salida de
los sensores previo a la conversién al vector solar serian dos dngulos. Para esta
variante primero se transforma el vector solar verdadero de coordenadas cartesianas
a esféricas, dando como resultado la obtencién directa estos &ngulos. Se procede
a afladir un ruido blanco con la varianza correspondiente a las caracteristicas del
sensor. Puesto que los sensores solares solo miden la direccién del vector (tratdndose
de un vector unitario) se desprecia el componente radial de las coordenadas esféricas.
El modelo del sensor devolveria entonces dos dngulos, y para obtener el vector
solar se tendria que transformar de nuevo a coordenadas cartesianas, simulando
el procesamiento llevado a cabo en la computadora abordo. Por tltimo, se evalta
mediante una sefal si el satélite estd en condicién de eclipse o no. En el caso de
eclipse no se regresa una sefial mientras que en el caso opuesto se regresa el vector
calculado. Posterior a esto se hace un muestreo de la sefial.

La desventaja de ambas variantes es la dependencia a tener un vector solar como
entrada en el modelo, lo cual dificulta la posterior implementacién del algoritmo
hacia la computadora de abordo. Una de las diferencias entre ambas es que la
segunda variante corresponde a sensores solares de celda doble, comparado con los
sensores de celda tinica que asume la Ecuacién (4.91). A pesar de ser dos enfoques
que corresponden a hardware distinto, la implementacién de ambos es de utilidad
en el modelo, puesto que se proporcionan ambos tipos de incertidumbre, a nivel
de mediciones de corriente y a nivel de mediciones de dngulos, lo cual ayudard a
demostrar el efecto del filtro extendido de Kalman, ademas de afadir flexibilidad a
la simulacién al proporcionar mds opciones.

La implementacién del modelo en Simulink se muestra en la Figura 4.1. Las
variantes se muestran en las Figuras 4.2 y 4.3.

Sensores.SunSensor.Imax
Imax

Celda doble (angulos)

1 s @ |
fen
Vector solar verdadero ol »| Corrientes
D) Obtener corrientes
vector solar medido
n
n o
vector solar medido
e

Sensor solar

Figura 4.1: Modelo implementado de los sensores solares en Simulink. En este nivel es
posible seleccionar el modelo variante a utilizar.

4.6.1.2 MAGNETOMETRO

Los magnetémetros son sensores con los cuales se puede obtener un vector al
proveer la direccién y magnitud del campo magnético. Son de uso confiable, ligeros,
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Corrientes

n4s

vector solar medido
Imax

Sensores.SunSensor.Imax

Figura 4.2: Primer modelo variante de los sensores solares, en donde el procesamiento
ocurre a nivel de corriente.

Modelado del sensor Procesamiento de sefial

Corrientes
D . | s

n 4 s
fen
P A7}

Obtener s verdadero

beo

or solar medido

Cartesianas a esfericas Esfericas a cartesianas

Figura 4.3: Segundo modelo variante de los sensores solares, en donde el procesamiento
ocurre a nivel de dngulos.

tienen bajos requerimientos de energia, operan en un rango amplio de temperatura
y no tienen partes moéviles. Puesto que se habla de un nanosatélite de control de
orientacién magnético, el magnetémetro permitird obtener los valores necesarios del
campo magnético para poder generar la sefial de control. El algoritmo B-dot depende
directamente de las mediciones del magnetémetro para poder calcular la derivada
del campo magnético, mientras que para el apuntamiento se utiliza para calcular
el momento de dipolo magnético necesario. Ademads, el magnetémetro también se
utiliza para la determinacién de orientacién.

La implementacién del modelo del magnetémetro se basa en el mismo enfoque
que el de los sensores solares, en donde se parte de una sefial verdadera y se modifica
para simular la respuesta de un sensor real. La sefial verdadera estad definida con
respecto al marco de referencia ECI, por lo que para simular las mediciones con
respecto al marco de referencia fijo al cuerpo se hace una rotacién utilizando la
orientacién verdadera que se calcula a lo largo de la simulacién.

Pero a diferencia de los sensores solares, el magnetémetro regresa el campo
magnético directamente sin la necesidad de célculos adicionales. Entre las caracteris-
ticas que se incorporaron a la sefial verdadera se encuentran un sesgo (bias), ruido y
saturacién. La implementacion se muestra en la Figura 4.4.
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S e

B medido

B verdadero

Error de escalamiento

Sensores.Magnetometro.bias

Figura 4.4: Modelo implementado del magnetémetro en Simulink.

4.6.1.3 GIROSCOPIO

El giroscopio juega un papel importante en los algoritmos de control de orienta-
cién, ya que es mediante los valores de las velocidades angulares con las cuales se
determinan los modos de control, por ejemplo en la ejecucién del algoritmo B-dot
cuando las velocidades angulares son lo suficientemente altas.

En las simulaciones, el valor verdadero de la velocidad angular se obtiene a partir
del modelo de la dindmica, el cual se usa internamente para calcular cantidades
que dependan del estado verdadero del satélite. El modelo del giroscopio (Figura
4.5) toma esta velocidad angular verdadera y posteriormente aplica los bloques
necesarios para simular las caracteristicas del sensor. Por ejemplo se afiade un ruido
blanco, lo que permite que las mediciones de cada eje permanezcan independientes
entre si, y se aplica el muestreo correspondiente.

) S

w real w medida

Figura 4.5: Modelo implementado del giroscopio en Simulink.

Un problema que padecen los giroscopios es la presencia de deriva o drift, con
el cual el error en uno de los ejes se acumula progresivamente y por lo tanto las
mediciones empiezan a divergir sustancialmente de los valores reales. Para tomar en
cuenta este fendmeno se incrementé la magnitud del ruido, aunque es recomendable
modelarlo explicitamente en una futura iteracién.

4.6.1.4 GPs

El GPS permite determinar la posicion del satélite a lo largo de su 6rbita. Mediante
sus datos sera posible calcular el campo magnético inercial mediante el modelo IGRFE.

98



4.6 Componentes electrénicos

El modelo utilizado para el GPS fue adaptado de [6Y], trabajo en donde se utiliz6
el GPS OEM615. El GPS del nanosatélite simulado para este trabajo se model6 con
base en un GPS de la familia OEM?7, el cual no solo comparte varias caracteristicas
con el OEM615, sino que también comparte varias de sus limitaciones. Segtn la
documentacién del firmware de la familia OEMY el error vertical es al menos 1.5
mayor que el horizontal, hecho que también estd presente en la documentacién de la
familia OEM6 [103, 104]. E1 GPS tiene como salida las coordenadas LLA, sin embargo
la hoja de datos especifica caracteristicas como el error en término de metros. Esto
combinado con la diferencia entre el error vertical y horizontal permiten generar
un modelo para el error. Cabe mencionar que el error depende en gran medida del
proveedor de servicio seleccionado. La implementacién de este modelo se muestra
en la Figura 4.6.

Error horizontal

u' %
ECl real plh >

P sec L

—»3
1AU-2000/2006 » > W
LLA medido
> X =3
uth =
@ | sec

IAU-2000/2006

Error vertical

Figura 4.6: Modelo implementado del GPS en Simulink.

El modelo del GPS recibe como entrada las coordenadas de posicién reales en
ECI, con lo cual se puede agregar el ruido en términos de metros. Se hace una
separacion en dos grupos, lo cual corresponderd a la latitud y longitud (componentes
horizontales) y la altitud (componente vertical), al momento de convertir hacia
coordenadas LLA para mantener un error independiente entre ambos. Por tltimo, a
la sefial resultante al combinar ambos resultados se le aplica un bloque de muestreo.

Una desventaja de este modelo se encuentra en el uso de dos bloques de
conversion de coordenadas ECI a LLA, ya que se trata de un célculo complejo que
puede generar un cuello de botella en la simulacién. Por esta razén se incluyé un
modelo variante con un enfoque similar al de la Figura 4.2, el cual podré ser usado
como una alternativa con menor uso de recursos computacionales. El procesamiento
para este modelo (Figura 4.7) se realiza en las mismas unidades de LLA, grados y
metros respectivamente.
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D D D

ECl real LLA medido

Figura 4.7: Modelo simplificado del GPS en Simulink.

4.6.2. Actuadores: Magnetorcas

El tnico tipo de actuadores dentro del satélite simulado son las magnetorcas. El
momento magnético, el cual definir4 el par de control mediante la Ecuacién (4.79),
es proporcional a la corriente que se haga circular a través de las magnetorcas. Esta
relacion se resume en la siguiente ecuacién

m = NIA, (4.92)

donde m es el momento magnético, N es el ntimero de vueltas, I es la corriente
que pasa en el lazo de la bobina y A es el vector de area. En la implementacién, los
algoritmos de control de orientacién indicardn la cantidad de voltaje a producir
mediante un pulso PWM, con lo cual se haré llegar una corriente a las magnetorcas.
El par producido por las magnetorcas diferird del par teérico calculado por los
algoritmos de control debido a las restricciones que imponen las caracteristicas de
las magnetorcas y la sefial PWM.

Algunos de los pardmetros que pueden ser ajustados para el modelo de las
magnetorcas incluyen el drea y el niimero de vueltas. El modelo implementado
incluye dos tipos de magnetorcas, las cuales difieren en estas caracteristicas. El
modelo se muestra en la Figura 4.8.
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Figura 4.8: Modelo implementado de las magnetorcas en Simulink.
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Resultados

5.1. Caracteristicas del modelo virtual

modelos mencionados a lo largo de las secciones anteriores. El enfoque bajo

el disefio basado en modelos permitié el desarrollo independientemente de

cada uno de ellos, con lo cual después fue posible enlazarlos bajo una simulacién

principal que corresponde a la representacion de un ADCS en su totalidad. Algunas
de las caracteristicas que definen a la herramienta se presentan en la Tabla 5.1.

Uno de los principales atractivos del modelo virtual es que sus funcionalidades
estdn enfocadas especificamente hacia los ADCS. Esto permite un desarrollo mas
rédpido en esta drea a comparacién de una herramienta mds general, en donde debe
haber una biisqueda y seleccién mas exhaustiva para encontrar las funcionalidades
que corresponden al andlisis de un ADCS. Otras de las ventajas se enfocan en su uso
futuro, ya que la modularidad y la reusabilidad permiten adaptar la herramienta a
otros proyectos mediante un cambio de pardmetros o en los mismos subsistemas.
Ademas, es posible parametrizar las caracteristicas de interés de los casos de estudio,
por ejemplo en las caracteristicas de los sensores o las condiciones iniciales, para
observar sus diferentes efectos en las simulaciones.

Lj HERRAMIENTA desarrollada durante este proyecto integra exitosamente los
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5. RESULTADOS

Tabla 5.1: Ventajas de la herramienta desarrollada durante este trabajo.

CARACTERISTICA

DESCRIPCION

Enfocada a un problema

Control y modos de operacién

Modularidad

Reusabilidad

Validacién y verificacién

Documentacién

Integracion con herramientas externas

Menor curva de aprendizaje

Control de versiones

El enfoque principal se encuentra en el andlisis del
ADCS de un satélite, lo que permite centrarse en
las funcionalidades directamente relacionadas a é1
en contraste con un enfoque mds general, el cual
puede generar ruido al usuario.

Es posible implementar modos de operacién en el
controlador para incorporarlos dentro la simula-
cién, caracteristica ausente en software comercia-
les.

Cada subsistema es un médulo que puede conec-
tarse con el resto de la simulacién en términos de
entradas y salidas. Es posible usar modelos varian-
tes sin modificar el resto de los médulos.

Los pardmetros de la herramienta pueden modi-
ficarse de acuerdo a las caracteristicas del caso a
analizar. Las capacidades de la reusabilidad au-
mentan con la modularidad.

Es posible generar c6digo a partir de los modelos
para realizar las pruebas de Hardware-in-the-Loop
en el microcontrolador. Ademaés se pueden incorpo-
rar pruebas unitarias para la parte de verificacion.

El entorno gréfico y las relaciones entre compo-
nentes sirven como una forma de documentacion.
Simulink posee funcionalidades para generar docu-
mentacién estandarizada a partir de los modelos.

Los resultados de las simulaciones pueden enlazar-
se con otras aplicaciones compatibles con MATLAB
y Simulink tanto elaboradas propiamente como
elaboradas por terceros.

El ambiente de MATLAB/Simulink representa un
ambiente familiar para los estudiantes, por lo que
la curva de aprendizaje se disminuye en contraste
con los software comerciales.

Otros software existentes utilizan formato binario
para sus archivos, lo cual dificulta la integracién de
un control de versiones. En la herramienta desarro-
llada el control de versiones es una funcionalidad
nativa, lo cual apoya la trazabilidad.
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5.2. Caso de estudio: K’oto

El caso de estudio utilizado para demostrar las funcionalidades de la herramienta
es la mision de K’oto, el cual es un nanosatélite cuyo nombre en otomi significa
chapulin o saltamontes y que se plantea que sea puesto en érbita el primer semestre
del 2022. El proyecto estd a cargo de la Unidad de Alta Tecnologia (UAT) de la
UNAM y tiene como misién percepcion remota: la toma fotografias de resolucion
baja-mediana del territorio mexicano y transmitirlas a tierra [105].

Ademas, se tiene como objetivo adicional el fomentar la formacién de recursos
humanos en el drea espacial y cerrar la brecha tecnolégica en el desarrollo de satélites
pequefios en México al desarrollar un proyecto de esta indole. El satélite serd puesto
en Orbita desde la Estacién Espacial Internacional (ISS por sus siglas en inglés) y
se cuenta con la colaboracién del Instituto de Tecnologia de Kyushu, el cual sera el
encargado de realizar las pruebas de certificacion de vuelo.

5.2.1. Sistema de determinacién y control de orientacién de K'oto

Para nano y picosatélites en Orbita Terrestre Baja (LEO), los sistemas de control
de orientacién mas usados son los magnéticos [54]. K’'oto no es la excepcién, ya
que serd puesto en una 6rbita tipo LEO y hard uso de un sistema de control de
orientacion activo mediante magnetorcas para regular su orientacién. Un sistema de
control de esta naturaleza puede ser implementado a través de tres magnetorcas y
tres magnetémetros colocados ortogonalmente entre si.

Ademas de los magnetémetros, se hard uso de sensores solares para llevar a cabo
la determinacién de orientacion. Como forma de redundancia se tendrdn sensores
adicionales como giroscopios y GPS, los cuales ademas pueden proveer informacién
adicional para algoritmos como los de control.

En cuanto a los algoritmos de determinacién de orientacién, se hara uso de un
algoritmo de determinacién estdtico para obtener una orientacién a partir de las
lecturas de los sensores. Este valor, junto con las lecturas de la velocidad angular de
los giroscopios se procesaran mediante un filtro de Kalman con el fin de realizar
una estimacién de estado. Para el control de orientacion se busca tener al menos dos
modos, uno de reduccién de la velocidad angular para estabilizar el satélite y otro
de apuntamiento con el fin de que el satélite llegue a la orientacién deseada para
realizar su misién (percepcién remota).

En resumen, la configuracion del sistema de determinacién y control de orienta-
cién de K’oto coincide con los modelos desarrollados durante el Capitulo 4.

5.3. Simulaciones

Los subsistemas de la simulacion estan interconectados bajo un mismo modelo,
por lo que la 6rbita elegida tendré repercusiones directas en los subsistemas que
dependen de ella, y estos a su vez afectardn a sus dependientes aunque sus entradas
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no estén directamente relacionadas con la 6rbita. La 6rbita de K’oto sera la misma
que la de la ISS, asi que para la obtencién de parametros orbitales se seleccion6
la Orbita de la ISS directamente desde la base de datos de STK. Con fines de la
simulacién se asumié que el satélite serd puesto en 6rbita el primero de marzo de
2022, alas 2 a.m. UTCG. Las condiciones iniciales de la 6rbita de acuerdo a esta fecha
se muestran en la Tabla 5.2.

Tabla 5.2: Elementos keplerianos de la ISS en el momento ¢ = 0 de la simulacién.

ELEMENTO KEPLERIANO VALOR
Semieje mayor 6791.384 km
Excentricidad 0.000129
Inclinacién 51.732°
RAAN 147.6160°
Argumento de perigeo 132.3326°
Anomalia verdadera 47.8284°

Para la obtencién de los demads datos, obtenidos también mediante STK, que
utilizara el subsistema orbital y ambiental del modelo virtual se utiliz6 la misma
fecha inicio y una duracién de tres dias. Por lo que el rango de datos disponibles
corresponde a 01 Mar 2022 02:00:00.000 - 04 Mar 2022 02:00:00.000. El muestreo de
estos datos se definié como 1 segundo. Para obtener datos a una frecuencia mayor,
correspondiendo a la que necesitaran la mayoria de los bloques, se hizo uso del
comportamiento de interpolacién de Simulink. El bloque usado para importar los
datos de STK es «From Workspace», el cual ofrece una interpolacién lineal usando
los valores adyacentes conocidos para calcular los datos faltantes. Por otra parte,
el no usar la interpolacién resulta en que se use el altimo valor conocido [106]. La
interpolacién lineal fue usada durante las simulaciones.

5.3.1. Condiciones iniciales de la simulaciéon

Las condiciones iniciales de la simulaciéon se muestran en la Tabla 5.3. Dentro
de estos valores se incluyen las condiciones de cinematica, asi como caracteristicas
del satélite como la matriz de inercia, la cual permanece constante dado que se
asume un cuerpo rigido. La fecha de inicio corresponde con el inicio del rango de
los datos de STK, mientras que no se define una fecha de finalizacién, puesto que la
simulacién estd definida en términos de duracién. En este caso se eligi6é una duracién
equivalente a 1.5 dias lo cual equivale a aproximadamente 24 6rbitas de la ISS.

Los valores de la velocidad angular se definieron como [0.35 —0.35 0.35]
rads/s, los cuales representan una aproximacién de lo ocurrido en la fase del
tumbling tras la liberacién del satélite en el dispensador. La orientacién inicial se
eligi6 arbitrariamente, puesto que se desconoce la orientacién tras la liberacién. Para
el control de orientacién se tiene la opcién de definir un tiempo de retraso y para
este caso, se defini6é que el control se iniciara a la par con el inicio de la simulacién.

Las simulaciones hicieron uso del solucionador de ecuaciones de Simulink ode4,
el cual es un solucionador de paso fijo que hace uso del método Runge-Kutta. Para
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Tabla 5.3: Condiciones iniciales de la simulacién.

CARACTERISTICA VALOR
5.0548 -3.2915 -0.043565
Matriz de inercia -3.2915  4.4637  0.056644 | 1073 kg m?
—0.043565 0.056644  7.7289
Orientacién inicial [0 0 0 1]
Velocidad angular inicial [0.35 -0.35 0.35]rad/s
Fecha de inicio de la simulacién 1 de marzo de 2022 02:00:00
Tiempo total de simulacién 129600 s
Solucionador ode4
Paso del solucionador 0.0001 s
Tiempo en el que se activa el control 0s

tener la capacidad de generar c6digo y ejecutarlo dentro de un sistema de tiempo
real, como es el caso de las técnicas de verificaciéon de ADCS en el MBD, se debe
elegir un solucionador de este tipo, ya que los pasos variables no son compatibles
con los relojes de tiempo real [107].

Los valores elegidos para los pardmetros de los sensores se muestran en la
Tabla 5.4, mientras que los pardmetros relacionados con el control de orientacién se
muestran en la Tabla 5.5. En esta tiltima también se incluyen las caracteristicas de
los actuadores. Para los sensores solares se eligié el modelo variante que trabaja en
términos de corrientes, mientras que se asumié una ausencia de eclipse. En el caso
del GPS se opt6 por el modelo simplificado, buscando que los parametros generaran
una respuesta similar al modelo completo. Los valores iniciales del filtro de Kalman
bajo el subsistema de estimacién de estado se discuten en la Seccién 5.3.5.

Tabla 5.4: Caracteristicas de los sensores simulados.

SENSOR CARACTER{STICA VALOR
Varianza de ruido [10 10 10] mA?
Sensores solares ) ]
Corriente méxima 500 mA
Muestreo 0.25s
Sesgo [0 0 O]nT
) Saturacion 80000 nT
Magnetémetro .
Factor de error de escalamiento [1.046 1.125 1.161]
Varianza de ruido [20 20 20] x10° nT?
Muestreo 0.25s
. . Saturacion -8.72 a8.72rad/s
Giroscopio ] ) )0
Varianza de ruido [0.001 0.001 0.001] rad®/s
Muestreo 0.25s
Varianza de ruido (latitud y longitud) [1 1] deg?
GPS Varianza de ruido (altitud) 20 m?
Muestreo 0.25s
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Tabla 5.5: Parametros relacionados con el control de orientacion.

AREA PARAMETRO VALOR
ky 8.6593 x 107°
B-dot o} 12
€ 0.2
k1 3
Apuntamiento kp 10
€ 0.001
N [49 -49 212]
Magnetorcas A [3.12 3.12 1.733] X103 m?
r [72 72 4.7]1Q

5.3.2. Eleccion de modelo de densidad

La eleccion del modelo de densidad usado para calcular el par aerodindmico
depende de las caracteristicas de la misién conforme lo descrito en la Seccién 4.2.
Estas caracteristicas son conocidas previo a la ejecucion de las simulaciones, por lo
que el modelo de densidad se debe elegir también con anterioridad. Una comparaciéon
de los resultados de todos los modelos de densidad incluidos en el modelo virtual,
bajo el rango de tiempo definido previamente y de acuerdo a la érbita de K’'oto, se
muestran en la Figura 5.1.
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Figura 5.1: Comparacién de los resultados de los modelos de densidad.

Se pueden tener varios criterios para la seleccién del modelo de densidad, el
primero siendo la varianza. Para la verificacién de un sistema se desea comprobar
que los requerimientos sean satisfechos aun cuando existan variaciones del entorno,
por lo que es conveniente hacer las simulaciones en aquellos casos en donde los
pardmetros presenten una mayor varianza. Siguiendo este criterio, se selecciona el
modelo Jacchia 1960.
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Otro criterio a utilizar es la aparicién de los modelos en la literatura, haciendo
analogia con la herencia de vuelo. El elegir un modelo de densidad con antecedentes
permite una mayor facilidad al comparar resultados con lo ya reportado, ademads
de que existirdn mas recursos en cuanto a herramientas y referencias durante la
implementacién de dicho modelo de densidad, lo cual serd ttil a la hora de alejarse
por completo de software propietario como STK para la obtencién de estos datos. De
acuerdo a lo anterior se selecciona el modelo Jacchia-Bowman 2008.

La estadistica descriptiva de ambos modelos se presenta en la Tabla 5.6. En los
resultados por presentar se escogié el modelo Jacchia-Bowman 2008.

Tabla 5.6: Estadistica descriptiva de los modelos de densidad seleccionados: Jacchia
1960 y Jacchia-Bowman 2008. Unidades son kg km ™.

JACCHIA 1960 JACCHIA-BOWMAN 2008

Media 421x1073 2.66 x 1073
Desviacion estandar 1.21x 1072 0.862 x 1073
Minimo 2.12x 1073 1.71 x 1073
Maximo 5.01 x 1073 4.42 %1073

5.3.3. Cinematica y dindmica

La velocidad angular real obtenida tras la simulacién se muestra en la Figura
5.2. A partir de ahora se hara uso de grados en lugar de radianes por simplicidad.
En los primeros momentos la velocidad angular comienza con un comportamiento
oscilatorio, caracteristico previo a los efectos del controlador. El primer modo de
operacién en ser activado es el B-dot, cuyo efecto deseado es la reduccién de la
velocidad angular. La transicién hacia el apuntamiento se lleva a cabo una vez que
la norma de la velocidad angular se encuentra por debajo del umbral definido, en
este caso 5°/s. Esto ocurre después de las primeras tres horas.
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Figura 5.2: Velocidad angular real del satélite en la simulacién con respecto al tiempo.
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La sefial alcanza el valor ideal de 0 °/s, pero no lo mantiene por largos periodos
de tiempo. Esto entra dentro del comportamiento esperado, el cual se debe a
la generacién de par constante a través de las magnetorcas. Las perturbaciones
del ambiente espacial siempre estaran actuando sobre el satélite, por lo que las
magnetorcas estardn aplicando un par de control de forma continua para contrarrestar
los efectos de estas perturbaciones. El algoritmo de apuntamiento logra exitosamente
lo anterior al mantener la velocidad angular cercana a cero.

En la Figura 5.3 se presenta una gréfica donde se aprecia el comportamiento
del par de las magnetorcas contra el tiempo. El caso del momento magnético y la
potencia se muestran en las Figuras 5.4 y 5.5 respectivamente.
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Figura 5.3: Par de control generado por las magnetorcas del satélite en la simulacién
con respecto al tiempo.

Momento magnético (Am?)
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Figura 5.4: Momento magnético generado por las magnetorcas del satélite en la simula-
cién con respecto al tiempo.

El par de control, el momento magnético y la potencia siguen un patrén similar,

en donde la respuesta crece en magnitud al transcurrir las tres primeras horas,
igual que en el caso anterior. Este comportamiento coincide con el inicio del modo
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Figura 5.5: Potencia de las magnetorcas del satélite simulado con respecto al tiempo.

de apuntamiento, el cual no se encuentra activo de forma constante, sino que lo
hace en periodos que corresponden a la situacién en donde el satélite se encuentra
sobre el territorio de interés. Debido a la deriva en la velocidad angular durante los
periodos de inactividad, el par, el momento magnético y la potencia subsecuentes
generadas por las magnetorcas deberdn ser mayores durante los cortos periodos de
activacién. En contraste, el B-dot es activado de forma continua, ademaés de contar
en la implementacién con un mecanismo para limitar la potencia bajo un umbral
definido.

La orientacion del satélite se da como resultado de su velocidad angular en
un instante especifico, la cual estard definida por los efectos del controlador. En
la Figura 5.6 se muestra la orientacién en cuaterniones con respecto al tiempo en
el marco de referencia orbital. El comportamiento esperado consistiria en grandes
cambios en la orientacién instantes después de la liberacién del satélite desde el
dispensador (tumbling). Después, una vez iniciado el algoritmo B-dot, la orientacién
sufriria cambios més lentos gracias a la reduccién en la velocidad angular (la
orientacién no tenderia a un valor especifico). Finalmente cuando el apuntamiento
estd activo se esperarfa que la orientacion tienda al cuaternién [1 0 0 0] con
respecto al marco orbital en la convencién adoptada, indicando que el satélite esta
apuntando hacia nadir. Sin embargo, este comportamiento no ocurre y no se observa
ninguna tendencia en la orientacién. Esto indica que la orientacion no fue controlada,
posiblemente atribuido a problemas de estabilidad o de una eleccién errénea de los
parametros de control en el apuntamiento. El error con respecto a la orientacién de
referencia a nadir se muestra en la Figura 5.7.

Por otra parte, en la Figura 5.8 se muestra una captura obtenida de la animacién
del subsistema de visualizacién, lo cual representa una forma maés interactiva de
observar los resultados.

111



5. RESULTADOS

BN R AR

g, 0.0 - I
05 ¥ J.M’qul‘?h I Wbty ﬂ”r il HM H M WW ﬂ 'fl
0 : 10 1E:I'lempo ?ﬁ) :

Figura 5.6: Orientacion en cuaterniones del satélite simulado con respecto al tiempo en
el marco de referencia orbital.
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Figura 5.7: Error de la orientacién resultante con respecto a la orientacién objectivo
(marco de referencia orbital). Se utiliza la representacion de angulos de Euler.

5.3.4. Determinacion de orientacion

Dentro del subsistema de determinacién de orientacion del modelo virtual, el
algoritmo Davenport Q no pudo ser implementado directamente debido a las limita-
ciones que existen en Simulink con respecto a las funciones para tratar eigenvectores.
Sin embargo, los algoritmos TRIAD y QUEST se implementaron con éxito. Debido
a las especificaciones de K'oto se eligi6 al algoritmo TRIAD como el algoritmo
de determinacion estatico a utilizar durante la misién. Una forma de evaluar los
algoritmos de determinacion estaticos es mediante la ecuaciéon de Wahba. En la
Figura 5.9 se grafican sus valores con respecto al tiempo.

En la ecuacién de Wahba los resultados son adimensionales, donde un valor que
tiende a cero representa que la orientaciéon obtenida incorpora adecuadamente la
informacioén de los vectores proporcionados, provenientes de marcos de referencia
distintos. La ecuacién de Wahba representa una métrica para evaluar el algoritmo
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Figura 5.8: Captura proveniente del subsistema de visualizacién.

seleccionado, sin embargo para cuantificar el error con respecto a la orientacion real
se deben emplear otros métodos. Un ejemplo de ello se discute en la Seccién 5.3.5.

La fluctuacién en la Figura 5.9 era de esperarse considerando las variaciones que
pueden existir en los vectores de referencia, a los cuales se les ha implementado un
ruido blanco, obtenido por medio de los modelos de los sensores. Sin embargo, el
orden de magnitud permanece constante y para esta métrica se considera elevado,
por lo que se considera que los resultados de la determinacién de orientacién son
imprecisos en contraste con resultados que tiendan a cero. Esto se debe a una
combinacién de los factores de ruido de los sensores y las desventajas del mismo
algoritmo. Este resultado sustenta la necesidad de un estimador de estado en el
sistema.

5.3.5. Filtro de Kalman extendido

El filtro de Kalman extendido se inicializé con los pardmetros de la Tabla 5.7.

Tabla 5.7: Parametros de inicializacion del filtro de Kalman Extendido.

CARACTERISTICA VALOR

Estimacion inicial de la covarianza 0.001I7y7
Q 20017y
R 20017y
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Figura 5.9: Error de la ecuaciéon de Wahba para el algoritmo TRIAD en el satélite
simulado.

La inicializacién del filtro juega un papel importante en su desempefio futuro.
La eleccién de valores definird en gran medida la velocidad de convergencia, pero
en el caso particular del filtro de Kalman extendido también determinara si este
divergird eventualmente. Esto se debe a la linealizacién del filtro y el hecho de que
no es un estimador 6ptimo. Debido a que los valores de la velocidad angular y la
orientacién serdn definidos por las condiciones impuestas por el dispensador, las
cuales son desconocidas al momento de disenar el filtro, las estimaciones iniciales se
definieron como las primeras lecturas que devuelven los sensores y el algoritmo de
determinacién respectivamente. Es decir, las velocidades angulares devueltas por el
modelo de giroscopio y la orientacién determinada por TRIAD. Esto garantiza que
los valores de inicializacién no difieran en gran magnitud del estado verdadero.

De igual forma, las matrices Q y R se definen durante la fase de disefio y
determinardn el comportamiento del filtro. La obtencién de estas matrices se dio a
través de varias iteraciones de la simulacién para conseguir aquellas que dieran la
mejor respuesta. Durante este proceso se encontré que se deben favorecer los datos
provenientes de los modelos de transicién en ambos casos debido al ruido elegido
para los sensores. Este es el caso especialmente en el caso de la orientacion medida.

El error de las mediciones contra el valor real y de las estimaciones contra el
valor real se muestra a continuacién para ambas variables de estado. Las Figuras
5.10y 5.11 corresponden a la velocidad angular, mientras que las Figuras 5.12 y 5.13
corresponden a la orientacion. Para evaluar el filtro en términos de la orientacién se
eligi6 la representacién de dngulos de Euler debido a que facilitan la interpretacién.
Ademas, se usa el marco de referencia inercial para la comparacién, puesto que la
determinacién de orientacion se hace por medio de este marco.

Una comparacién de la sefial filtrada contra la sefial medida, se muestra en la
Tabla 5.8 para la orientacién y la velocidad angular. La métrica elegida fue la raiz
del error cuadratico medio (RMSE), en donde se hace una evaluacién de cada senal
estimada contra las sefiales reales. Resultados cercanos a cero implican una cercania
con estos valores reales y por lo tanto un mejor rendimiento del estimador.
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Figura 5.10: Error de la velocidad angular medida con respecto a la velocidad angular
real.
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Figura 5.11: Error de la velocidad angular filtrada con respecto a la velocidad angular
real.

Los valores filtrados resultaron en una reduccién del RMSE con respecto a
los valores medidos de la orientacién, pero un ligero aumento con respecto a la
velocidad angular, lo cual indica un funcionamiento parcial del filtro. En cuanto a la
orientacion se observa una mejora significante, implicando que el filtro de Kalman
es una buena herramienta para contrarrestar los resultados imprecisos del algoritmo
TRIAD conforme a lo mostrado en la Figura 5.9. En el caso del error de la orientacion
filtrada (Figura 5.13), se puede observar que el error se incrementa drésticamente
en ciertos puntos, sin embargo este es un comportamiento esperado puesto que se
tratan de orientaciones equivalentes de acuerdo a la representacion de dngulos de
Euler. Es posible introducir una funcién de ajuste para quitar estas ambigtiedades y
asi reducir mas el RMSE.

Para la velocidad angular la diferencia entre los RMSE es ligera, por lo que se le
puede atribuir en primer lugar a una inadecuada eleccién de los pardmetros del filtro.
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Figura 5.12: Error de la orientacién medida con respecto a la orientacién real. La
orientacién se muestra en angulos de Euler.
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Figura 5.13: Error de la orientacién filtrada con respecto a la orientacién real. La
orientacion se muestra en dngulos de Euler.

Un ajuste de este tipo debe realizarse antes de modificar los modelos de transicién
de estado o los modelos de medicién dentro del filtro.

5.3.6. Verificacion de requerimientos

Como parte dela realizacién del modelo virtual se incluy6 una funcionalidad para
la verificacion de los requerimientos, en donde se hizo uso de Simulink Test. Mediante
este toolbox es posible crear pruebas con respecto a la simulacién al establecer
aserciones que deben satisfacerse a lo largo de la ejecucién. Estas aserciones pueden
ser de tipo l6gico, las cuales indican los limites permitidos de una sefial dada, o de
tipo temporal donde se puede evaluar la ocurrencia de eventos después de una sefial
de disparo. Tras la ejecucién de las pruebas se obtiene un resultado binario, el cual
depende de la satisfaccién de todas las aserciones involucradas. En otras palabras
Simulink Test es una forma de realizar pruebas unitarias y de integracion entre
subsistemas de la simulacién. Mediante este método se quitan las ambigiiedades
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Tabla 5.8: Evaluacion del filtro de Kalman extendido usando la raiz del error cuadratico
medio.

VELOCIDAD ANGULAR (°/s) ORIENTACION (°)
Valores medidos [1.813 1.811 1.813] [153.933 56.452 146.346]
Filtro de Kalman [1.859 1.902 1.839] [20.091 0.831 18.691]

existentes en la etapa de verificacién, las cuales si no se tiene una metodologia
definida, pueden estar sujetas a la subjetividad.

Adicionalmente, Simulink cuenta con una funcién para insertar los requerimien-
tos directamente en el modelo, lo cual puede realizarse ya sea directamente desde la
interfaz de MATLAB o mediante la importaciéon de un documento preexistente. La
inclusién de requerimientos dentro del modelo permite su trazabilidad al asociar
cada uno de ellos a la respectiva parte del modelo, funcién o subsistema que lo
implementan. Pero una de las principales ventajas de incluir los requerimientos
mediante este enfoque es la capacidad de enlazarlos directamente con las pruebas de
Simulink Test, con lo cual el resultado de la prueba determinaré si el requerimiento
se satisface o no.

La unién de ambos elementos, los requerimientos y las pruebas, permite focalizar
la etapa de verificacion del satélite bajo una misma interfaz y facilita el encontrar
aquellos parametros o aspectos del disefio que deben ser modificados para poder
cumplir con todos los requerimientos.

5.3.6.1 REQUERIMIENTOS EN EL CASO DE ESTUDIO K 'OTO

Las funciones de verificacién y de optimizacién de parametros (descrita en
la seccién posterior) requieren de ejecutar simulaciones en serie, por lo que para
demostrar estas funcionalidades se utilizé una configuracién distinta a la simulacién
principal. El solucionador se defini6 como ode45, el cual es un método de Runge-
Kutta de paso variable, mientras que la duracién se definié como 1 hora. La opcién
de usar la misma configuracién a la simulacién principal (paso fijo) fue descartada
debido al excesivo tiempo de cémputo requerido.

En la Tabla 5.6 se muestran los requerimientos definidos como parte de la mision
y el resultado obtenido tras las pruebas de verificacién usando el método anterior.
En K’oto varios de los requerimientos estan enfocados a evaluar la salida de las
magnetorcas.

A manera de ejemplo para demostrar la funcionalidad de verificacién, uno de los
requerimientos es que la magnitud de la velocidad angular durante toda la operacién
se encuentre por debajo de 30°/s. El resultado de una de las pruebas unitarias
relacionadas con este requerimiento se presenta en la Figura 5.14. En este caso en
particular la prueba devolvié un resultado negativo, por lo que el requerimiento no
se cumplié. La razén de ello se debe a las condiciones iniciales, lo cual indica que se
debe hacer una reformulacién de los requerimientos para considerar estos casos o
afadir condiciones més especificas que los excuyan.
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Tabla 5.9: Resultados de la verificacién de requerimientos en el caso de estudio K'oto.

REQUERIMIENTO RESULTADO
La velocidad angular neta se mantendra por debajo Fallido
de 30 °/s

El apuntamiento a nadir se logrard en menos de 5 Fallido
minutos una vez iniciado el modo.

El error de la orientacion durante el modo de Fallido
apuntamiento a nadir serd menor a 20°

La velocidad angular neta durante el apuntamiento Aprobado

a nadir se mantendra por debajo de 4°

Dentro de la interfaz es posible ver el estado de la verificacién con respecto al
resultado de las pruebas (Figura 5.15).

~ SUMMARY
Name Umbral de velocidad angular de operacién
Dutcome 10
Start Time 097152021 22:27:52
End Time 09/15/2021 22:29:24
Type Baseline Test
Test File Location E\Proyectos\Kotoladcs-koto-simulink\PruebasiTes. ..
Test Case Definition A
Rerun Test Case [)
Tags
Cause of Failure Failed criteria: Assessments

» Simulation Metadata

~ TEST REQUIREMENTS

4: La velocidad angular neta se mantendra <30 °s (Requerimientos#4)

Figura 5.14: Resultado de la ejecucién de una prueba unitaria en la simulacién. El
resultado es negativo, por lo que el requerimiento no se cumplié.

La mayoria de los requerimientos no fueron aprobados, en especial aquellos
relacionados con el apuntamiento. Una conclusién que se puede hacer a partir de
estos resultados es la necesidad de ajustar los pardmetros de control para mejorar el
desempefio. Ademads se recomienda definir un protocolo de verificaciéon para definir
las pruebas y criterios de la verificaciéon con el fin de evitar falsos positivos. Este
pudo ser el caso del cuarto requerimiento, el cual aparentemente fue aprobado en
esta demostracion, pero falta de comprobar al ejecutar la simulacién con paso fijo y
duracién extendida.
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: 1, Justified: 4, Failed: 3, Unexecuted: 0, None 0, Total: &
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Figura 5.15: Resultado de la verificacién de requerimientos de acuerdo a las pruebas
unitarias en la simulacién. Ademads de incluir las pruebas aprobadas y falladas, también
se incluye la opcién de especificar los requerimientos sin pruebas.

5.3.7. Optimizacién de parametros de control

La parametrizacién de caracteristicas como las del controlador hizo posible el
desarrollo de otra funcionalidad, la optimizacién de pardmetros. Gracias al modelo
virtual es posible realizar una optimizacién de pardmetros como la ganancia de
control para encontrar valores ideales dadas ciertas restricciones impuestas. Una
optimizacién de este tipo permite refinar el controlador antes de la fase de pruebas
con componentes reales, ademads de que se tiene una metodologifa més formalizada
a comparacion de ensayos de prueba y error.

Esta funcionalidad es ofrecida a partir de la aplicacién de Simulink Sensitivity
Analysis, con la cual se pueden ejecutar diferentes iteraciones de la simulacién
utilizando diferentes valores de los parametros. Es posible agregar restricciones
a estos valores en cuanto al valor minimo y maximo, ademas de que es posible
definirlos en términos de distribuciones de probabilidad como gaussianas.

Sensitivity Analysis calcula después las combinaciones para los diferentes pa-
rametros, lo cual corresponde a la configuracion de cada iteracién. La herramienta
procede a ejecutar la simulacién con las diferentes combinaciones y se guarda el
resultado de acuerdo a la métrica elegida y su requerimiento basico, por ejemplo, la
velocidad angular y su minimizacién hacia cero. Al final de la ejecucién se producen
gréficas como la de la Figura 5.16, en donde se muestra como los diferentes valores
de los parametros afectan la salida del modelo de acuerdo a la métrica elegida.

El disefiador puede elegir entonces los valores apropiados considerando los
trade-offs. Esta funcionalidad ofrece un respaldo con evidencia estadistica para la
toma de esta decision, puesto que ademas es posible generar reportes estadisticos a
partir de los resultados.

Sin embargo como se menciond anteriormente, la combinacién de ejecutar una
serie de simulaciones con haber especificado un paso fijo resultan en un tiempo total
de simulacién largo, el cual estd en el orden de magnitud de semanas. Por lo tanto el
uso de esta funcionalidad también debe considerar las restricciones de tiempo del
proyecto.
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Figura 5.16: Resultado de optimizacién de las constantes de control para el algoritmo
B-dot. Se muestra el efecto de variar los parametros entre si con respecto a las métricas
seleccionadas. En este caso se eligi6 la norma de la velocidad angular y los valores
maéximos del momento magnético en cada eje generados por las magnetorcas.
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N ESTE TRABA]JO se desarroll6 una herramienta para simular la cinemaética y
dindmica de un satélite con el objetivo de validar y verificar un subsistema
de determinacién y control de orientacion.

Para esto se incluyeron los elementos del ambiente espacial que producen
perturbaciones en el satélite, lo cual corresponde al factor de interferencia no deseada
al que se debe enfrentar el controlador. Ademds, también se incluyeron modelos
que representan los algoritmos embebidos dentro del satélite y que con los cuales
este podra obtener datos del exterior para poder determinar las acciones de control
apropiadas. Estos algoritmos son los de determinacién de orientacién, estimacién
de estado y control de orientacién, donde los primeros dos corresponden a los
desarrollados durante esta tesis. Un modelo de visualizacion también fue incluido,
con el cual se muestran los resultados mediante una animacién en 3D realizada
desde el mismo entorno de Simulink. En conjunto, estos subsistemas representaron
el modelo virtual del ADCS de un nanosatélite.

La herramienta se desarrollé con un nanosatélite con control de orientacién
magnético en mente y para evaluar su funcionamiento se utiliz6 el caso de K'oto,
un nanosatélite que comparte estas caracteristicas. Los resultados obtenidos de las
simulaciones indicaron que los algoritmos de determinacién son capaces de calcular
la orientacién a partir de los vectores de referencia devueltos por los modelos de
sensores, considerando el ruido que estos dltimos agregan. Sin embargo se descubri6
que el uso de un estimador de estado, el cual se consider6 originalmente como
una medida de respaldo, se convirtié en una necesidad debido a los resultados
imprecisos.

Un filtro de Kalman extendido fue propuesto para incorporar la informacién
obtenida a través de sensores asi como la obtenida a partir de modelos matematicos
con el objetivo de mejorar la determinacién de orientacién.

El disefio del filtro se bas6 en la configuraciéon del nanosatélite simulado. Se
encontré que el rendimiento del filtro depende en gran medida de los pardmetros
ajustables Q y R, por lo que el ajuste debera hacerse con respecto a la implemen-
tacion en el microcontrolador. Esto se debe a que los valores definidos para la
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simulacién pueden traer resultados distintos cuando el filtro se ejecuta a través del
microcontrolador. En particular este es el caso para la velocidad angular.

En cuanto a la parte de control de orientacién, los algoritmos proporcionados
reducen exitosamente la velocidad angular, la cual tiende a cero a pesar de las
perturbaciones presentes. Sin embargo, el apuntamiento no proporcioné los re-
sultados esperados para la orientacion, ya que se observé que esta no llega a un
estado estacionario ni a los valores necesarios para apuntar a nadir. Esto pudo
deberse a la eleccién de los parametros del controlador o posibles problemas de
estabilidad en algoritmo, lo cual requiere de una investigaciéon mas profunda antes
de la implementacién en el microcontrolador. Fue posible identificar este problema
y la falta de cumplimiento en los requerimientos prematuramente gracias al modelo
virtual desarrollado; y ademds se ofrecen métodos para apoyar la decisién que serd
tomada al respecto.

En el caso de que se desee probar otros pardmetros de control serd posible usar
la funcionalidad de optimizacién para poder guiar la decisién, mientras que si se
desea probar otro algoritmo de control se tiene la opcién de implementarlo como
un modelo variante para comparar su desempefio. Mediante la herramienta de
verificacion es posible determinar si estos cambios satisfardn los requerimientos o si
mas cambios serdn necesarios.

La metodologia que se adopt6 para el desarrollo del proyecto, el disefio basado
en modelos (MBD), proporcioné varias ventajas como la naturaleza modular de los
modelos mediante la cual se permite incorporar nuevas funcionalidades sin romper
el funcionamiento del resto del sistema. Adicionalmente se tiene la capacidad de
incorporar modelos variantes, con lo cual se pueden intentar enfoques diferentes de
un mismo subsistema en cuanto al modelado mismo, los valores de sus parametros
o su fuente de origen. Esto no solo es de utilidad en la fase de prototipado, sino que
también aumenta la reusabilidad en otros proyectos. Otra de las ventajas de usar
el MBD se encontré en términos de la implementacién, ya que es posible generar
c6digo para el microcontrolador a partir de los modelos con el fin de aplicar técnicas
HIL. De esta forma tanto las simulaciones como la implementacién existen en un
ecosistema donde existe retroalimentacién entre ambos en lugar de que el desarrollo
sea aislado.

Para un nanosatélite como K’oto esta herramienta representaria una forma de
poder dar seguimiento a las fases de desarrollo e integracién. Es posible proceder con
el resto de técnicas in-the-Loop, ya que los principales componentes que definiran el
comportamiento de K'oto ya han sido modelados. El resultado de usar estos métodos
se verd reflejado en el software de vuelo relacionado con el control de orientacién,
donde las aportaciones del MBD consisten en la reduccién de riesgos, aumento de
trazabilidad y agilizacién de integracion.

Por otra parte, la misma elaboracién de este trabajo busco alinearse con lo
establecido en el Plan de 6rbita 2.0. Con respecto a la formacién de recursos humanos,
se adquirieron varias de las competencias involucradas en el trato de un proyecto
aeroespacial relacionadas con el desarrollo, administracién y documentacién.

En cuanto al desarrollo tecnolégico nacional se buscé elaborar una herramienta
de analisis de misién que no dependiera del uso de programas externos que puedan
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frenar el progreso de la misién por cuestiones administrativas. El uso de STK, el
cual depende de licencias, se limit6 tinicamente a proveer los datos de aquellos
modelos que se encontraron fuera del alcance de la tesis. En el futuro se espera que
estos modelos sean desarrollados e implementados dentro del modelo virtual y asi
reducir la dependencia hacia herramientas externas por completo. Esto resultard en
un impulso adicional para la tecnologia aeroespacial desarrollada en México.

6.1. Trabajo a futuro

Con base en el trabajo realizado y en las lecciones aprendidas a lo largo de este
se presentan las siguientes recomendaciones para las subsecuentes iteraciones de la
herramienta desarrollada:

» Para el caso de estudio de K'oto se recomienda hacer uso de las herramientas
de optimizacién y verificacién de forma iterativa con el fin de mejorar los
algoritmos de control de orientacién y asi afiadir robustez al disefio. Es
recomendable realizar este proceso antes de considerar cambiar los algortimos.

» En cuanto a laimplementacion, el siguiente paso es realizar los andlisis faltantes
de Software-in-the-Loop, para la generacién de cédigo automdtica a partir de
los modelos. La verificacién para la implementacién se deberd hacer mediante
Hardware-in-the-Loop para involucrar al hardware en las evaluaciones.

= Para el modelo orbital y atmosférico actualmente se emplearon datos extraidos
desde STK. Este fue el caso particularmente para los modelos de densidad
atmosférica. Siguiendo el objetivo de independencia tecnolégica es deseable
implementar estos modelos dentro de la simulacién como subsistemas propios
para no depender por completo de STK, aunque ambas opciones pueden
coexistir en el modelo gracias a los bloques variantes.

» Se asumieron los valores para algunos pardmetros como el coeficiente de
arrastre y los coeficientes de absorcién y reflexion basados en valores de la
literatura. Se recomienda caracterizar estos valores basados en los componentes
reales del satélite para otorgar una mayor precisién al modelo.

» Para la estimacién se propuso el uso de un Filtro de Kalman Extendido.
Existen variaciones en cuanto a este filtro como el EKF aditivo o multiplicativo
que surgieron como una mejora para tratar con cuaterniones, por lo que se
recomienda indagar al respecto. Alternativamente se puede implementar otro
tipo de filtro como el Filtro de Kalman Unscented para comparar su desempefio
con respecto al EKF.
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