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Resumen

Para abordar el tema de estabilizatsatelital, se realizun estudio de las condiciones que rodean a
un satlite a lo largo de sarbita para establecer un procedimiento que permita el desarrollo de algoritmos
de estimadn y control de orientabn, a$ como el estudio de actuadores y sensores qaa seilizados
en este proyecto. Esto impticel desarrollo de modelos matéatitos que describen la dimica de
un saélite y su evoludn en unabrbita definida que permifir seleccionar los actuadoresj asmo
determinar los p@metros de control.

Actualmente el Instituto de IngeniarUNAM (IINGEN-UNAM) no cuenta con una plataforma ex-
perimental que permita la validéci de algoritmos de control y de estim@atide orientadin satelital,
por lo que primeramente se dion algoritmos de estimdxi de la orientaéin de un cuerpo basa-
dos tanto en metodos estddticos (TRIAD y Gauss-Newton por ejemplo) como eatados anaficos
como el Filtro de Kalman Extendido (EKF). Para ello se erplea unidad de medien inercial (IMU)
del Centro de Investigamn y Estudios Avanzados CINVESTAV, la cual contiene sensores de referen-
cia inercial similares a los de un &lite. La IMU contiene un software dedicado que permite calcular
su orientadn en tiempo real; estosalculos se utilizaron para compararlos con los resultados de los
algoritmos dis@ados en esta tesis.

Posteriormente, se lléva cabo el dis&o y evaluadn de algoritmos de estimaci de orientadin
basados en el EKF para el micradie Flying Laptop (FLP), de tal manera que se garantizara la in-
tegridad de su cargatil, evitando una exposign prolongada de los rayos del Sol. En esta fase de
trabajo se empte un simulador desarrollado por el IRS que contiene la caracteéizaa sensores y
actuadores utilizados en el hardware de estabiliresatelital. La experiencia obtenida se deide una
estancia acamica de trabajo en el Instituto de Sistemas Espaciales (IRS) de la Universidad de Stuttgart,
Alemania, efectuada en el transcurso del tercer semestre del programa déaviaestgenida en la
UNAM.

Estos algoritmos de estimati compensan los cambios producidos ya sea por la luz solar o por su
ausencia (eclipse) por lo cual la estructura del algoritmo se basa en el empleo de dos EKF. Ello obedece
a que no est disponible en todo momento la informacide los sensores de sol. Con base en estos
resultados, se difé un simulador satelital virtual que contiene laatimnica del nanosalite HumSat-
México. Corel se pueden evaluar los panetros asociados a los algoritmos de estiorade orientadin
satelital de acuerdo con los sensores y actuadores e wilizados en esta mimi satelital.

Esta metodolog es muy importante para transferir resultados al esquema de estatnilig@cintrol
del nanosdtlite HumSat-Mxico que actualmente desarrolla el INGEN-UNAM.

Como trabajo futuro y en investigéei subsecuente a esta tesis, los resultados que se alcanzaron
sen validados experimentalmente por medio de una plataforma suspendida en aire (el @&dio m
parecido y ecobmico para simular en la Tierra la ausencia de ftinoéspacial), que tenaia instru-
mentacbn de la misbn HumSat-Mxico (computadora, ruedas inerciales, bobinas de torqueétiagn
IMU, batefias, comunicaciones ir@hbricas, etc.). A partir de ello se gené@ratos algoritmos finales
de estabilizadin y control de apuntamiento que @rrintegrados en una instrumentacreconfigurable
e inteligente basada en dispositivos FPGA (que a su vez constituye otro tema de tesis de posgrado).



Abstract

To address the satellite attitude control subject, an analysis of the orbital conditions during the satel-
lite flight has been performed to state a procedure that allows the development of attitude determination
and control algorithms, as well as the analysis of the actuators and sensors used in this project. That
implied the development of mathematical models, which describe the satellite dynamics and its flight in
a defined orbit. This process will allow the selection of the satellite actuators and sensors, as well as the
adjustment of control parameters.

Actually the Engineering Institute, National Autonomous University of Mexico (IINGEN-UNAM)
has not an experimental platform for evaluation and validation of satellite attitude determination and
control algorithms. In this regard, it has been designed attitude determination algorithms of a body based
on statistical methods (e.g. TRIAD and Gauss-Newton) and analytical methods such as the Extended
Kalman Filter. An Inertial Measurement Unit (IMU) provided by the Research and Advanced Studies
Center, National Polytechnic Institute (CINVESTAV-IPN) was used to perform the required tests. The
IMU contains inertial reference sensors similar to those used on a satellite system. The IMU contains
a dedicate software which allows real-time attitude computation of a body, whose results were used to
compare them with the computations obtained from the algorithms designed in this thesis.

Subsequently, the author has performed the design and evaluation of attitude estimation algorithms
based on a EKF for the microsatellite Flying Laptop (FLP), in such a way that its sensitive payload
integrity was ensured, avoiding long exposition to Sun radiation exposition. During this research phase,
the IRS simulator was used, which contains the sensor and actuator characterization used in the FLP
attitude control system. The obtained experience was derived from a research stay in the Institute of
Space Systems (IRS), Stuttgart University, Germany, in the third semester of the UNAM Master of
Engineering program.

Those algorithms compensate the sun and eclipse phases, so the algorithm architecture is based on
two EKF becuase the sun sensors information is not always available. Based on these results, a satellite
virtual simulator was designed which contains the HumSat-Mexico nanosatellite dynamics. With this
tool, the parameters associated with the attitude determination algorithms can be evaluated according to
the satellite sensors and actuators as well as with the satellite mission objectives.

This methodology is very important to transfer results to the attitude determination and control
scheme for the HumSat-Mexico nanosatellite which is being designed at INGEN-UNAM.

In a further research (elaborated in other posgraduate thesis under the same project), the achieved
results will be experimentally validated through a test-bed based on a air bearing platform (the simplest
and economic way in Earth to simulate friction-less conditions in space), which will have the instruments
of the HumSat-Mexico mission (flight computer, reaction wheels, magnetic torque bars, IMU, batteries,
wireless communications and so on). From the obtained results, the final attitude control scheme will be
generated and integrated into a smart and reconfigurable instrumentation based on FPGA devices.



CONTENIDO

1 Introduccién 1
1.1 Importancia del Sistema de Control de Orierta&atelital . . . . . . . ... ... ... 2
1.2 Tipos de Control de Orientd@ci en Satlites Pequigos . . . . . . ... ... ... ... 5
1.3 Proyectos SatelitalesengMico . . . . . ... ... ... ... e 7
1.3.1 Antecedentes de proyectos satelitales nacionales . . . .. ... ... ...... 7
1.3.2 SATEDU . . . . 9
1.3.3 HumSat-MXico . . . . . . . . . . . e 11
2 Hardware de Estabilizacbn Satelital 12
2.1 SENSOIeS . . . . . e e e e 12
2.2 Actuadores . . . ... e e 16
3 Modelado Matematico del Saglite y Entorno Espacial 17
3.1 Modelode lrbitadel Salite . . . ... ........................ 17
3.1.1 Tipos dOrbitas . . . . ... 17
3.1.2 PaametrosOrbitales . . . . . . . .. ... .. ... 20
3.1.3 Ecuadn Diferencial de lOrbita . . . . . .. ... ... ... ... .. ..., 20
3.2 Representa@n de la OrientaéindeunCuerpo . . . . . . .. ... ... ... ..... 21
3.21 Angulosde BUIEr . . . . . . o o 21
3.2.2 Cuaterniones Unitarios . . . . . . . . . ... 22
3.23 MatrizdeRotadin . . . . . . . ... 23
3.3 Dinamicadel SaliteenelEspacio. . . . . . .. .. ... ... . Lo 24
3.3.1 Diramicade Cuerpoigido . ... ... ... ... .. .. ... ... ... 24
3.32 Cinematica . . . . . . . . 26
3.4 Campo Magatico Terrestre . . . . . . . . . . e e 27
3.5 Vectorde Sol . . . . . . . e e 28
3.6 Principales Perturbaciones Espaciales . . . . . . ... ... ... .. . ... .. 32
3.6.1 ParesdeOrigen Ma@fito . . . . . . . . . o v v v vt 32
3.6.2 Paresde Origen Gravitacional . . .. .. .. ... ... ... .......... 32
3.6.3 Paresde Origen Aero@imico . . . . . . . . . . . . i 33
4 Modelado de Sensores y Actuadores 34
41 SENSOMES . . . o . i e 34
4.1.1 Magndmetro . . . . . . . .. e 34
4.1.2 Aceledmetro . . . . . .. e 35
4.1.3 Sensoresde Sol . . . . . . . ... e 36
414 SensordeEstrellas . . . . . . . ... 36
415 Receptor GPS . . . . . . . . . e 37



4.1.6 GIBSCOPOS . . . o v o e e e 38

4.2 Actuadores . . . . ... e 39
421 BobinasdeParMagtico . . . . . ... ... ... ... 39
42.2 Ruedaslinerciales . . . . . . . . . . .. 40

Estimacion y Control de Orientacion 46

5.1 Algoritmos de Estimabn Determifsticos . . . . . . . . . ... ... ... ... 46
5.1.1 Metodo TRIAD . . . . . . . 47
5.1.2 Metodo Gauss-Newton . . . . . . . . . . .. 47

5.2 Algoritmos de Estimadn Analticos . . . . . . . .. .. ... ... . o 48
5.2.1 Filtro de Kalman Extendido Discreto . . . . . . . . .. .. .. ... ...... 48
5.2.2 Filtro de Kalman Extendido Continuo . . . . . . ... .. ... ......... 49

5.3 Algoritmos de Controlde Orient&ai . . . . . . . . . . .. . ... ... ... ... 50
5.3.1 Controlde Velocidad . . . . . . . ... .. .. 50
5.3.2 Control de Velocidad en dos Ejes Usando un Sensor de Referencia Inercial . . . 51
5.3.3 Controlde OrientaghendosEjes . . . ... ... ... ... ... ...... 51
5.3.4 Controlde OrientaghentresEjes . ... ... . ... ... ... ....... 52

Estimacion de la Orientacion por medio de una IMU 55

6.1 Descripddndel Escenario. . . . . . . . . .. ... e 55

6.2 Algoritmo de Estimaéin basadoenelCEKF . . . ... ... ... ... ........ 56

6.3 Resultados. . . . . . . . . e e e 57

Estimacion de la Orientacion del Microsatélite IRS—FLP 64

7.1 ElMicrosaklite IRS—FlyingLaptop. . . . . . . . .. . ... . . ... 64

7.2 El Sistema de Control de Orientaidel FLP . . . . . . . ... ... ... ... .... 64
7.21 TheACShardware . . . . . . . . . . . . e 65
7.2.2 ModosdeControldel ACS . . . . . . . . . .. . .. . 65
7.2.3 Soluddbn del modelo ACSenmodoseguro . . . . . . .. ... .. ... .... 66

7.3 Algoritmo de Estimaéin basadoenelEKF . . . . .. ... ... ... ......... 67
7.3.1 EKFenfasedeSol .. ... .. .. . . .. .. 70
7.3.2 EKFenfasedeeclipse . . ... .. .. .. . . . .. ... e 71
7.3.3 Nuevo esquema de control basado en el EKF para el FLP en modo seguro de

OPErachN . . . . . . e e 72

7.4 Resultados. . . . . . . . e 73

Integracion de Resultados al proyecto HumSat-Mxico 76

8.1 Modelo Virtual para la Visualiza@nh de Resultados . . . . . . ... ... ........ 76

8.2 Orbita del Nanosafite HUMSAt-MXIiCO . . . . . o o v v vt e e 77

8.3 Esquema de Control Propuesto para el NagbwmaHumSat-Mxico . . . . . ... ... 79
8.3.1 DeterminaéindelaOrientaéin . . . . . . ... ... ... ... ........ 80
8.3.2 ControldeOrienta@h . . . . . . . . . . .. ... .. 81

8.4 Resultados de Simulaciones . . . . . . . ... 83



9 Conclusiones y Recomendaciones 87

9.1 ResultadosGlobales. . . . . . . . . . e 87
9.2 CoNnClUuSIONES . . . . . o o e e e e e 87
9.3 Recomendaciones . . . . . . . . i i e e e e e e e e 88
A Sistemas Coordenados de Referencia 92

A.1 Sistema coordenado inercial concentroenlaTiéfra. . . . . . . . . . . ... . ... 92
A.2 Sistema coordenado fijo ala TierraconcentroenlaTigfra. . . . ... ... .. .. 92
A.3 Sistema coordenado Orbital concentroenla TiSf& . . . . . . . .. .. ... ... 93
A.4 Sistemacoordenado Orbitsf . . . . . . . .. 93
A.5 Sistema coordenado fijoal giiteS? . . . ... ... ... 93

B Lista de Valores para el Modelo del Sol 94



LISTA DE FIGURAS

1.1 Orientaddn deunvefculoespacial. . . . . ... ... ... ... ... .. . .. 2
1.2 Izquierda: Intelsat VI, estabilizado por un giro constante dual. Derecha: Intelsat 12,
estabilizadoentresejes . . . . . . . . . e 3
1.3 lzquierda: S&lite Landsat-7. Centro: Sdite SPOT-5. Derecha: Sdite Radarsat. . . . 4
1.4 Izquierda: S&lite del Sistema GPS. Derecha: 8t del Sistema GLONASS. . . . .. 5
1.5 Representaon del microsatlite Satex. . . . . . ... ... .. ... ... 8
1.6 ElSaklite Educativo SATEDU. . . . . . . . . . . e 9

2.1 Dependencia déingulo de incidencia de la luz del Sol con la corriente de salida de la
fotocelda. Se obtiene mayor corriente cuandargjulo entre el haz de luz y el vector

normal al plano de la fotoceldaespefioe . . . . . . . . . ... .. ... .. ... 13
2.2 Diagramadeunsensorde Soldigital. . . . ... ... ... ... . ... ... ..., 14
2.3 Geometfa de un Gibscopo de un Grado de Libertad. . . . . . ... ... ... ..... 15
2.4 Diséio conceptual de un Giscopo de Fibré)ptica. ................... 15
3.1 Clasificaddn debrbitas poraltura. . . . . . . ... ... ... ... . ... ... ... 18
3.2 Clasificaddn deorbitas por excentricidad. . . . . . . .. ... ... ... ... ... 18
3.3 Clasificaddn debrbitas por inclinadin. a) Progrado, b) Retrogrado, c) Polar, d) Ecuatorial. 19
34 OrbitaSSO. . . . .. o 20
3.5 Definicbn de los paametros de unarbita. Plano orbital (izquierda). Espacio 3D (derecha). 20
3.6 Visualizadhn de larotadin de unejecoordenado. . . . . . . ... ... ... ... ... 22
3.7 Parametrizadbn de la orientaéin de un cuerpdgido. . . . . ... ... ... ... 23
3.8 Sistemas coordenadosdereferencia. . . . . . . ... oo 25
4.1 Magnebmetro SparkFun de tres ejes (25.4x25.4x19mm). . ... ... ... ... .. 35
4.2 Acelebmetro ADXL330 en tres ejes con un microcontrolador AVR. . . . . .. ... .. 35
4.3 Sensores finos de Sol TNO, utilizado en diversas misionésbitas LEO. . . . . . . . . 36
4.4 Sensor de estrellas Comtech AeroAstro miniaturizado de 375 gramos. . . . . .. .. .. 37
4.5 Mbdulo Receptor GPS Parallax. . . . . . .. . . . . . . . 38
4.6 Girbscopo SparkFun SEN-00741. . . . . . . . . . .. e 39
4.7 Bobinas de par magtico Microcosm. . . . . . . . ... e 39
4.8 Rueda Inercial para #dites pequdos RW90 de Astro und Feinwerktechnik Adlershof

GmbH. . . e 40
4.9 Sistemas coordenadosdereferencia. . . . . ... ... oo 41
4.10 Orientadin de lasruedasinerciales. . . . . . . . . . . . .. .. .. ... ... ..., 42
4.11 Sistema CoordenadodelaRuedalnercial. . . . . ... ... ... ... ......... 42
5.1 Filtro de Kalman Extendido Discreto. . . . . . . ... ... ... ... . ... ..... 49
6.1 Unidad de medibn inercial Xsens-MTiy su sistema coordenado local. . . .. ... .. 55

iv



6.2 Sistema coordenado de referenciadelalMUXsens. . . . ... ... ........ ... b6

6.3 Proceso de estiméci basadoenelCEKF. . . . . .. . ... ... ... ... ...... 57
6.4 Dirigible del departamento de meéatica del CINVESTAV-IPN. . . . . .. ... ... 58
6.5 Modelos de realidad virtual del experimento 1 (izquierda) y del experimento 2 (derecha). 59
6.6 Experimento 1. Vector de campo matioo (arriba) y vector de gravedad (abajo). . . . . 60
6.7 Experimento 1. Orientam del dirigible expresado en cuaterniones unitarios. Cu-
aterndn obtenido por el algoritmo de estimagipropuesto(arriba) y cuateémi obtenido
del softwaredelaIMU (abajo). . . .. .. .. .. . . . .. .. .. 61
6.8 Experimento 2. Vector de campo matioo (arriba) y vector de gravedad (abajo). . . . . 62
6.9 Experimento 2. Orientam de la IMU en movimiento libre expresado en cuaterniones
unitarios. Cuateri@in obtenido por el algoritmo de estimanipropuesto(arriba) y cu-
aternbn obtenido del software de laIMU (abajo). . . . . . ... ... ... ... .... 63
7.1 El microsatlite IRS Flying Laptop (izquierda) y sarbita $ncrona con el Sol (derecha). 65
7.2 Hardwaredel ACSdelFLP.. . . . . . . . . . . . 67
7.3 Modalidadesde Controldel FLP. . . . . . . . . . ... . 68
7.4 Esquema de control del FLP (TC = Telecomando, FDIR = Ddiaai® falla, aislamiento
YIECUPEra@n). . . . . . i e e e e e e e e e 69
7.5 ElFiltro de Kalman Extendidodel FLP. . . . . . . . .. ... ... ... ... .... 71
7.6 Nuevo esquema de control para el modo segurodeoperaci . . . . ... ... ... 72
7.7 Estimaddn del vector de Sol, con el comando de control desactivado. . . . . . . .. .. 74
7.8 Estimaaddn de la velocidad angular, con el comando de control desactivado. . . . . . . . 75
7.9 Estimaddn del vector de Sol utilizando FOGs, con el comando de control desactivado. 75
8.1 Diagrama del simulador de vuelo para el nar@gatHumSat-Mexico. . . . . . . . .. 76
8.2 Vista del modelo virtual para el simulador de vuelo del nagtisatHumSat-Mxico,
donde se puede observar aldig¢ pasando sobre el poloNorte. . . . . ... ... ... 77
8.3 Simulacbn de ladrbita SSO del nanoggite HumSat-Mxico. . . . . .. ... ... .. 78
8.4 Cobertura del nano&dite HumSat-MxicoenlaTierra. . . . ... ... ... ..... 78
8.5 Esquemade controldelHumSaekico. . . ... ... ... .. ... .. ....... 79
8.6 Diagrama del algoritmo de estimagidel HumSat-Mxico. . ... ... ... ... .. 80
8.7 Filtro de Kalman Extendido Discreto para estimar la oriedtadel nanosélite HumSat-
MEXICO. . . . . e e e e e e 81
8.8 Visualizadbn de la alineaéin de los paneles solaresconelSol. . . . ... ... ..... 82
8.9 Visualizacbn del comando de apuntamiento hacia el nadir terrestre en diferentes per-
SPECLIVAS. . . . . . . e e e e 82
8.10 Secuencia de la visualizanidel modo de seguimiento de una esiaderrena. . . . . . 83
8.11 Desemp®o del esquema de control para el apuntamientoal Sol. . . . .. ... .. ... 85
8.12 Desemp®o del esquema de control para el apuntamiento hacia el nadir terrestre. 86
8.13 Desempio del esquema de control para el apuntamiento hacia unatestagiena. . . 86
A.1 Sistemas coordenados con centro en la Ti8fraS” (izquierda), Sistemas coordenados
orbital y cuerpo del sétite S°F (linearoja),S° y SB(derecha). . . . .. ... ... .. 92



LISTA DE TABLAS

11
3.1

6.1
6.2

7.1
7.2
7.3

8.1
8.2
8.3

B.1
B.2

Métodos de Control de Orientasi y Capacidades . . . . . . ... ... ... ..... 6
Paametros orbitales . . . . . . . . . ... 21
Posicbn global del experimento. . . . . . . . . ... 58
Paametros Sintonizados. . . . . . . . . 59
Sensores y actuadoresdel ACSdel FLP. . . . . .. .. .. .. ... .. .. .. ..... 66
Paametros iniciales del simulador. . . . . .. . ... ... ... ... .. .. 73
Paametros sintonizados del algoritmo de estirbaadel FLP. . . . . . . ... ... .. 73
Paametros de l&rbita SSO del nanoddite HumSat-Mxico. . . . . . ... ... ... 77
Paametros del sétite. . . . . . . . . . ... 84
Paametros inicialesde lasimuléei. . . . .. ... ... ... ... ... ... .. 84
Términos pebdicosdelaTierra. . . . . . . . . . . . .. 94
Términos pedicos para la nutagh en longitud y oblicuidad. . . . . . ... ... ... 99

Vi



LISTA DE ABREVIATURAS

SB

85

SI

ADCS

BTM

CCD

CEKF
CINVESTAV-IPN
CMG

DCM

DEKF

DLR

DTU

Sistema Coordenado fijo al Cuerpo del 8aé 23, 24,
32, 34—
36, 38,
39, 48,
69, 70
Sistema Coordenado Fijo a la Tierra con centi@/, 31,
en la Tierra 33-36,
69, 70
Sistema Coordenado Fijo Inercialmente con Ce23-25,

tro en la Tierra 35-39,
71
Sistema Coordenado Orbital 32,48
Sistema Coordenado de la Rueda Inercial 38, 39
Attitude Control System 1, 2, 4,
10, 15,
62-65,
71
Attitude Determination and Control System 1,2
Magnetic Torquer Bar 6-8, 38,
64, 65
Charge-Coupled Device 13
Continuous Extended Kalman Filter 51, 53-
55

Centro de Investigagn y Estudios Avanzados dell
Instituto Poliecnico Nacional

Control Moment Gyro 59
Direction Cosine Matrix 27
Discrete Extended Kalman Filter 51,53

Deutsches Zentruniff Luft- und Raumfahrt (Ger- 64
man Aerospace Center)

Danmarks Tekniske Universitet (Technical Unié4
versity of Denmark)

Vil



eEKF
EKF

FLP

FOG

FPGA
GENSO
GEO

GLONASS
GPS

GSOC

IAGA

IGRF
IMU

IRS
LEO
LITEF

LTDN

MEMS
MEO

NED

Eclipse Extended Kalman Filter 66, 68

Extended Kalman Filter 51, 52,
55, 56,
66-68,
70
Microsatlite Flying Laptop 6264,
66-68,
70, 71,
73
Fiber Optic Gyros 14, 62,
64, 65,
73
Field Programmable Gate Array 1,63
Global Educational Network for Satellite Opera-8
tions
Geosynchronous Earth Orbit 16,17
Global Navigation Satellite System 3,4,17
Global Position System 3,4,17,
33, 36,
37, 64,
65
Deutsches Raumkfahrt-Kontrollzentrum (Germad
Space Operations Center)
International Association of Geomagnetism ang6
Aeronomy
International Geomagnetic Reference Field 26
Inertial Measurement Unit 1, 54—
58
Institut fur Raumfahrtsysteme (Institute of Spacé2
Systems), Universit Stuttgart
Low Earth Orbit 16-18
Litton Technische Werke Freiburg GmbH 64
Local Time of Descending Node 62,71
Microelectromechanical Systems 11
Medium Earth Orbit 16,17
Sistema coordenaddorth-East-Down 27, 31,
34

viii



RSPDEES Realimentam de la Salida Pasiva de

SEKF

SSO

TRIAD

uTC

Dinamica Exacta de Error de Seguimiento
Sun Extended Kalman Filter

Sun Synchronous Orbit

Three Axis Determination

Universal Time Coordinated

[a48

66, 68,
70
18, 62,
71

50

37



CAPITULO 1

INTRODUCCION

En elarea aeroespacial, la tecnolagle estabilizaéin es de gran importancia, ya que permite la nave-
gacbn de veliculos espaciales y la realizaci de maniobras que garanticeréglto en una migin. En

el campo de los salites, la tecnolo de estabilizadin abre paso al desarrollo de plataformas satelitales
de mayor complejidad y aplicabilidad, del sy importancia para cristalizakitos nacionales en materia
de investigadn cientfica, telecomunicaciones, perceftiremota y seguridad nacional.

En México se tienen experiencias en el desarrollo de proyectos espacialesupero aemos al-
canzado los resultados que piadrimpulsar el desarrollo nacional de tecnddmgde aplicaéin espacial,
particularmente en dgalftes artificiales, y como consecuencia, la tecniaade estabilizadn satelital
no se ha desarrolladaia, la cual permitila la consolidaéin de este tipo de proyectos en beneficio de
nuestro pés.

A nivel mundial, se han desarrollado diferentesrticas de estabilizam en misiones satelitales por
medio de nétodos pasivos y activos; los primeros, aprovechando Endia del entorno espacial como
la gravedad o el campo magfico y los segundos estableciendo maniobras programadas para un fin
especial. En estabilizam activa, que es el tema central de este proyecto de tesis, se emplean sensores
y actuadores dedicados,i @@mo esquemas de control que permitenéehputo de la orientaén del
satlite y maniobras de control. Entender y utilizar esta tecrial@pre paso al desarrollo de sistemas de
navegadn y control de vettulos espaciales, logrando una autosuficiencia tégiaa a nivel nacional.

En esta tesis se estudiaron y desarrollaron algoritmos de esiimuaontrol de orientadn de
saklites pequios, los cuales permiéin al nanosélite HumSat-Mxico', la ejecucdn de tareas ciefficas
para las cuales fue diBado. Estos algoritmos fueron evaluados y validadosamisamente mediante un
simulador que recrea las condiciones a las que el naxibsadiumSat-Mxico estast sometido durante
su vuelo orbital. Como resultado, se pueden estimar los requerimientasggians de dise del hard-
ware del sistema de determin@iy control de orientabin (ADCS) del nanoséatite HumSat-Mexico.

En el cafitulo 1 se da una breve introdudai al control de orientaén de veliculos espaciales y se
describe la necesidad de utilizar esta tecnialqggra la realizadn de tareas ciefficas en proyectos de
interés nacional. El cdpulo 2 esh dedicado a la descrifigi breve de la tecnoldg utilizada en sensores
y actuadores que conforman el ADCS en unigalo espacial y que se han utilizado en misiones espa-
ciales exitosas. En el caplo 3 se mencionan los modelos ma#giwos que describen la dimica de
un saklite enbrbita, ascomo algunas de las condiciones ambientales a las quealitesash sometido
en el espacio exterior. Para simular la lectura de los sensores y actuadores que integran el ADCS de un
saklite, el cafitulo 4 contiene el principiodsico para modelarlos mataticamente. En el céolo 5 se

'Humanitary Satellite Network Project. www.humsat.org



CAPITULO 1. INTRODUCCION

hace una recopilagn de los algoritmos de control y estimaeide la orientaéin estudiados durante el
desarrollo del proyecto HumSatédico. En el caftulo 6 se recopilan los resultados del dise/ eval-
uacbn de desemgm de un algoritmo de estimaci basado en el filtro de Kalman, realizando algunas
mediciones con los sensores de una unidad de néedioercial IMU de marca&sensproporcionada
por el Departamento de Mecahica del CINVESTAV-IPN. Como resultado de una estancia de investi-
gacbn en el Instituto de Sistemas Espaciales de la Universidad de Stuttgart, Alemania, dtu @ap
se mencionan los resultados del fisg evaluadn nunerica de un algoritmo de estiméaai basado en

el filtro de Kalman. Este filtro se reafizpara la modalidad deperacbn seguradel microsatlite Flying
Laptop, como parte de su sistema de control de oriemg@CS) basado en un dispositivo FPGA, uti-
lizando un simulador de vuelo que integra la caracterirade sus sensores, actuadores y el hardware
del ACS del micros&ite Flying Laptop. De las experiencias adquiridas, se propone un esquema de
control para el nanosgite HumSat-Mxico, que se menciona en el dao 8, el cual poda ejecutar
tareas de observdxi cientfica y transmigin de datos. Aismismo, se reportan algunos avances que se
han logrado en el di§® conceptual y desarrollo del sistema ADCS del naigismtHumSat-Mxico,
como producto de esta investigaj cerrando con las conclusiones obtenidas en esta investigaci
algunas recomendaciones, mencionadas en éubaP.

1.1 Importancia del Sistema de Control de Orientadn Satelital

La orientacdn de un velctulo espacial puede definirse como la redacéntre sus ejes coordenados y un
sistema coordenado inercial. Cmmente esta relam se describr por logngulosroll, pitchy yaw. El
sistema coordenado inercial usado frecuentemente es mostrado en la figura 1.1, donde-el¥exsor
paralelo al vector de velocidad del vehlo espacial, los vectoresX y +Z estin contenidos en el plano
de laorbita, el vector+-Y es perpendicular al plano dedabita y el vector+Z es opuesto al vector de
gravedad [1].

+z

<|> Yaw

Roll

v .
X Satélite

Pitch

*¥ Cuerpo
Central

Figura 1.1: Orientadén de un velculo espacial.

Dentro de los subsistemas que conforman ualisat el subsistema de control de orienfacACS
es uno de los @ complejos y redituables para desarrollaglfas de alta utilidad para la sociedad. Ac-
tualmente, la mayda de los salites endrbita poseen una o varias cargai¢es que requieren un control
de apuntamiento. Las dos sondas espacidgagerque conforman sistemas totalmente parecidos a los
satlites y que condujeron misiones hacia los planetas exteriores excefito, Rlvieron un sistema de
estabilizadbn en tres ejes que permitieron obteneagmnes de alta resoldci de dipiter y sus satites,
Saturno, Tién y sus anillos, azomo los sistemas de Urano y Neptuno. El telescopio espdatatle
tiene un sofisticado sistema de estabilibacen tres ejes, ya que la preéisies muy importante para
la astronorfa. Finalmente, el esfuerzo de colocar exploradores sobre la superficie de Marte dentro del
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1.1. IMPORTANCIA DEL SISTEMA DE CONTROL DE ORIENTAGDN SATELITAL

programaviking requirio un sistema de estabilizaci en tres ejes, [2], [3].

Satlites de Comunicaciones

Los saklites de comunicaciones tienen dos tipos fundamentales d&odi&no de ellos es el slite
estabilizado por medio de un giro constante, mejor conocido aminmer, y el otro es el salite estabi-
lizado en tres ejes (figura 1.2).

Figura 1.2: Izquierda: Intelsat VI, estabilizado por un giro constante @eecha: Intelsat 12, estabi-
lizado en tres ejes

Los satlites spinnerstienen una forma dihdrica que gira en su eje de simata una velocidad
tipica de 60 rpm para alcanzar estabilidad inercialmente. La oriéntdeil satlite puede ser alterada
por medio de un immero determinado de toberas de profuisiCasi todo el séatite gira, con excepodin
de las antenas, las cuales dejan de girar par@sias apunten en direbai de la Tierra. El suministro
de energn eEctrica se lleva a cabo mediante celdas solares colocadas sobre la circunferenciditéel sat
pero cubriendo la superficie midrica de celdas solares significa que, en cualquier instante de tiempo,
el Sol ilumina no nas que la tercera parte de la superficie de las celdas solares, el resto no convierte la
enerda solar en eneig eEctrica. Este uso relativamente ineficiente de recursos @imrg, se vuelve
inaceptable cuando los étites demandan as cantidad de endey Cuando la potencia requerida excede
106 2 kW, la estabilizadin en tres ejes de un stite es la mejor seleoan.

Los satlites estabilizados en tres ejes pueden tener cualquier forma, sin embargo, usualmente tienen
la forma de un cubo. Una cara del &é#e, en donde se instalan las antenas de comunicaciones, es
orientada hacia la Tierra. Las celdas solares son montadas en paneles que se extienden y se mantienen
orientadas hacia el Sol. Adé® del mejor aprovechamiento de la efeigplar, el salite provee mejor
precisbn en el apuntamiento de sus antenas, de otro modo, efitad®las antenas tendrque ser
mayor para asegurar la ganancia suficiente a lo largardal de cobertura.

Satlites de Percepon Remota

Algunos ejemplos de misiones satelitales de perégpoemota son el sistermaandsaty SPOTque
operan en el espectaptico e infrarrojo, y el sistemBRadarsatgue opera en el espectro de microondas
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CAPITULO 1. INTRODUCCION

(figura 1.3). Estos salites son estabilizados en tres ejes para orientar sus d#iigsshacia objetivos
espefficos. Estos son colocados érbitas $ncronas con el Sol con altitudes entre 700 y 900rkibtros,
permitiéndoles observar la misma régicon un periodo de dos a tres semanas a la misma hora local, o
bien, bajo las mismas condiciones de luz.

Figura 1.3: Izquierda: Séltte Landsat-7. Centro: Sélite SPOT-5. Derecha: Sdite Radarsat.

El programalandsatde los Estados Unidos fue lanzado con el psi de realizar observaciones
terrestres, cuya aplicam es la investigabn del cambio cliratico global y aplicaciones en agricultura,
recursos adteros, crecimiento urbano, geolagreforestadin, planeadn regional, educaon y seguri-
dad nacional. El sistenf8POTfue diséiado por la agencia espacial Francesa, dgagiBa y Suecia como
sus socios minoritarios. Proveeagenes terrestres para diversas aplicaciones como la agricultura, car-
tografia, mapeo catastral, estudios ambientales, planeagbana, telecomunicaciones, reforegtaci
mapeo del uso y cobertura del suelo, vigilancia, evabradie desastres naturales, administraale
riegos de inundadin, exploraddn de petbleo y gas, geoldg e ingenieia civil. El programaRadarsat
es un sistema de @ites de percepén remota Canadiense, orientado al estudio de regiones polares,
apoyo a la navegamn maftima, identificaobn de recursos naturales, administoscde la agricultura y
recursos adteros, y el monitoreo del cambio clatico [4].

Satlites de Navegaon

El sistema de sétites de navegagn global GLONASS desarrollado por Rusia (antesddnile Refi-
blicas Socialistas Sogticas - URSS) y el sistema de posicionamiento global GPS desarrollado por los
Estados Unidos, son los sistemas de navégacas representativos en la actualid&tstos proveen la
determinaddn de la posid@n y velocidad en tiempo real de uimero ilimitado de objetos aviles en
cualquier punto de la superficie terrestre, para uso militar, civil, comercial yifaer(figura 1.4).

La consteladn del sistema GLONASS consiste de 24éstds colocados en tres planos orbitales
con una inclinadn de 64.8, separados entre si 12@on una altitud promedio de 19,132d&hetros y
con un periodo orbital de 11 horas, 15 minutos y 43 segundos. La constetitisistema GPS consiste
en 24 o nas satlites en seis planos orbitales cuya inclideces de 55con una separaan entre ellos
de 60, con un radio de 26,561.75 &ihetros y excentricidad de 0.01 y un periodo orbital de 12 horas
del tiempo sideral medio Actualmente se desarrollan otros sistemas de navagacbmo el Galileo
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1.2. TIPOS DE CONTROL DE ORIENTA@N EN SATELITES PEQUEIOS

Figura 1.4: I1zquierda: Sdite del Sistema GPS. Derecha: 8t del Sistema GLONASS.

(Europa), eBeidou(China), el IRNSS (India), etc.

El sistema de control de orientaci ACS tiene como prdjsito estabilizar al sétite y orientarlo hacia
el Soly la Tierra, orientar el eje vertical del glite en direcdn a la Tierra y los paneles solares hacia el
Sol, adenas de orientar las toberas de propltspara proveer al sgltte de una correcon orbital. Estos
satlites usan un sistema de estabilizacen tres ejes que @ésintegrado, entre otros componentes por
ruedas inerciales y un sistema de redémae momento basado en toberas de propo)$i], [5].

1.2 Tipos de Control de Orientacbn en Satlites Pequé@os

Una vez que se han definido los requerimientos defidiskel sistema ACS de un édite o vehiculo

espacial mediante la evaluanide los requerimientos y perfil de la nfisj se selecciona el&odo de

control de orientaéin adecuado para cumplir con los requerimientos de potencia, apuntamiento, carga
Gtil y medios para contrarrestar las perturbaciones espaciales (tabla 1.1). Posteriormente se cuantifican
los pares perturbadores para seleccionar y dimensionar el hardware de ACElitie] satseleccionan los
algoritmos de determinaim y control de orientadn y se realiza una o varias iteraciones para alcanzar

el mejor diséo del ACS, [6], [7].

Meétodos Pasivos de Control

El control de orienta¢in mediante el despliegue de un gradiente gravitacional permite el aprovechamiento
de las propiedades inerciales del \miio espacial para mantenerlo apuntando hacia la Tierra. El eje lon-
gitudinal del velrculo espacial tiende a alinearse hacia el centro de la Tierra céste®e encuentra

dentro del campo gravitacional terrestre, siendo @togho de control en los dos ejes del \io espa-

cial. Este medio de estabilizéci es ecoamico y no requiere de consumo en&igo una vez despelgado

del saklite. Para controlar su tercer eje, se puede agregar una rueda de momento constante alineado a
un eje ortogonal al vector de velocidad del ieelio espacial y al vector en direéai al nadir terrestre,

siendo estable cuando la ruedaegtneada con el vector normal adebita. Sin embargo, el uso de esta

rueda de momento constante incrementa el costo de este sistema de estahilizaci

1Un dia sideral medio es la rot@ri de la Tierra hacia la misma posinicon respecto al espacio inercial y es aproximada-
mente cuatro minutos @&s corto que un dia solar
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Tabla 1.1: Metodos de Control de Orientaci y Capacidades

Opciones de Precision Limite de
Tipo Apuntamiento Maniobrabilidad Tipica Tiempo de Vida

Gradiente Gravi-| Solamente apun: Muy limitado +5 grados (2 ejes) | Ninguno
tacional tamiento hacia el nadi

terrestre
Gradiente Gravi-| Solamente apun; Muy limitado +5 grados (3 ejes) | Rodamientos de 3|
tacional y Rueda| tamiento hacia el nadi rueda
de Momento| terrestre
Constante
Magrético Apuntamiento al| Muy limitado +5 grados (2 ejes) | Ninguno
Pasivo Norte/Sur Magstico

Control de Giro

Cualquier direcdn fija
inercialmente y redire
ccionamiento con ma
niobras de precesn

Gran cantidad de prot
pelente para mover un

vector figido de mo-
mento angular

+0.1 a +1 grados
(proporcional a la
velocidad de giro)

Propelenté (si éste
aplica)

Control de Giro
Dual

Limitado por la arti-
culacibn del estator o
plataforma

Vector de momentg
angular igual al anteriorn]
y restriccon por la
geometra de la propial

plataforma

Igual que la anterio
para el rotor y
reduccon de giro
determinado por|
el apuntamiento |
la referencia de la
cargadtil

Propelent® (si éste
aplica) y rodamien-
tos de la plataforma

Rueda de Mo
mento Constante

Adecuado para apun
tamiento hacia el nadir

El vector de momentd
de la rueda se mantien

+0.1 a+£1 grados

Propelent® (Si éste
aplica) y vida de los

(1 rueda) terrestre paralelo a la normal de sensores y rodamien
plano de labrbita, res- tos de la rueda
tringiendo  maniobras
en el ejeyaw

Momento Cero| Sin restricciones Sin restricciones (Ve{ +0.1 a+5 grados Propelente

(Solo toberas de locidades angulares al-

propulsibn) tas disponibles)

Momento Cero (3
Ruedas)

Sin restricciones

Sin Restricciones

+0.001 a+1 grados

Propelent& (Si éste
aplica) y vida de los
sensores y rodamien
tos de las ruedas

Momento Cero

(CMG)

Sin restricciones

Sin restricciones (Ve
locidades angulares a
tas disponibles)

+0.001 a=+1 grados

Propelentt (Si éste
aplica) y vida de los
sensores y rodamien
tos de las ruedas

Otro metodo pasivo de control es el uso de imanes permanentes a bordo tellgedspacial para

!Las toberas de propuisi pueden ser usadas para incrementar y reducir el momento angular en todas las altitudes. En
satlites y veliculos espaciales émbitas bajas y geoestacionarias, se pueden usar bobinas de pétiotagn
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alinear el campo magtico de los imanes con el de la Tierra. Esttoalo presenta mejor rendimiento
en vehculos espaciales con apuntamiento hacia la Tierrabcbitas cercanas al ecuador, donde la ori-
entacon del campo magdatico terrestre es casi constante. Este sistema de estabiizegiligera y
ecoromica.

Las €cnicas de control de giro sorétodos pasivos de control estabiliZati en donde el vébulo
espacial gira de tal manera que el vector de movimiento angular permanece fijo inercialmente en el
espacio, empleando estabilidad girmgica. El movimiento giratorio es estable si el i®@ho espacial
gira en torno al vector que cuenta con el mayor valor de momento de inercia. Un ejemplo de control de
giro dual se menciona en la seicil.l, donde el salite de comunicaciones posee dos elementos que
giran a diferente velocidad en torno al mismo eje. Normalmente, unasdetirotor) gira apidamente
para proveer un momento angular, mientras que la segund@iséestator o plataforma) deja de girar
para mantener un eje apuntando hacia la Tierra o el Sol. E€tiglos requieren normalmente medios
activos de control, como toberas de propuiso bobinas de par magtico para ajustar la orient&ci
del veliculo espacial y la velocidad de giro yidsgrar contrarrestar los pares perturbadoréeiscaso
disminuir los efectos de precésiy nutacbn en el vector de momento angular.

Meétodos Activos de Control

Los saklites estabilizados en tres ejes son cada vagz comunes que aquellos que usan un gradiente
gravitacional o estabilizagh giratoria.Estos pueden realizar maniobras de apuntamiento y ser estables

y precisos, dependiendo de sus sensores y actuadores. Los pares de control generados en los tres ejes
del saélite provienen de la combinaxi de ruedas inerciales, toberas de propulsbobinas de par
magretico, gibscopos de control de momento (CMGSs) o ruedas de momento constante.

Existen variantes de este tipo de sistemas de estabilizaEn sistemas deaomento-cero, las ruedas
inerciales responden a los pares de pertutitaque afectan al sglite y a s@ales de error de apun-
tamiento que el satite pueda generar durante su raisi Sin embargo, existe la posibilidad de que se
presente una saturaci de la velocidad de giro de las ruedas debido a pares de peranlvapetitivos.

Para ello se requiere aplicar pares externos que pueden ser generados por toberas degrbpbisias
de par magetico para reducir el giro de la rueda hasta cero. Este proceso es conociddesanoaddn
de momento angular.

Cuando se requieren pares de control mayores pafiauleb espaciales de mayor tafao para
realizar maniobrasapidas de apuntamiento, es posible el uso de CMGs, que consisten en ruedas de
momento constante montadas en suspensiones de Cardan. El control de CMGs es complejo, pero el par
disponible en estos dispositivos los hace una@patractiva.

1.3 Proyectos Satelitales en Eiico

1.3.1 Antecedentes de proyectos satelitales nacionales

México ha incursionado en la@eas de tecnoldgs satelitales, lanzando los sistemas Morelos 1y 2 en
la decada de los 80's, y los sistemas Solidaridad 1y 2, y Satmex 5 (Morelos 3) eceldadde los 90's,
ésteliltimo lanzado mediante financiamientos privados por la empresa estatal Telecomm (Telecomunica-
ciones de Mxico) [8]. Todos estos sistemas satelitales fuerorfidides y construidos en el extranjero,
y hasta el momento no se ha colocado un solelisaten el espacio con tecnolagotalmente mexicana
que pudiera impulsar el desarrollo de este campo de invesiigaci
Sin embargo, se han presentado esfuerzos para incursionar en el desarrolfmtecraaroespacial.
La Universidad Nacional Adnoma de Mxico UNAM, a traes del hoy extinto Programa Universitario
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CAPITULO 1. INTRODUCCION

de Investiga@n y Desarrollo Espacial (PUIDE), conailél proyecto UNAMSAT, el cual fue un paquete
de tecnologa abierta que fue comprado a la comiaAMSAT (Radio Amateur Satellite Corporation),
lo cual los oblig a respetat&rminos de discrecionalidad y de sedeeEste paquete los ayoid asimilar
tecnoloda satelital, pero tamén los limi en &rminos de independencia tecogica. El UNAMSAT
fue un microsdtlite dibico de 23 cm por lado con capacidades de comunicaciones digitales similares a
un BBS (Bulletin Broadcasting Service), y un experimento et para medir la velocidad con la que
entran los meteoritos a la absfera terrestre [9].

Despues del proyecto microsatelital UNAMSAT que realizara la UNAM, cuyos mejores resultados
se generaron al colocar énbita y operar al microsalite UNAMSAT-B por un par de meses en 1996,
diversas instituciones educativas y de investigad¥iexicanas trabajaron en el desarrollo del proyecto
microsatelital SATEX (figura 1.5), [10].

Figura 1.5: Representari del microsatlite Satex.

El microsaélite experimental mexicano SATEX fue dislo para tener una formakica de 50 cm
por lado con una estructura de aluminio basada en un cilindro central y tres placas que forman dos pisos
en donde se instalan equipos y experimentos, una masa total de 55 kilogramos. $& embicagrbita
polar a 98 de inclinacon y una altitud aproximada de 780 km sobre la Tierra. El periodo de recor-
rido de labrbita tendra una duradin de 101 minutos, con un periodo de sol y de eclipse de 67 y 34
minutos respectivamente. El control del apuntamiento del mi@lisatespecto a Tierra se efectizar
primeramente por una etapa de estabili@zacion bobinas de par magfico (BTM) hasta alcanzar condi-
ciones adecuadas para liberar el gradiente gravitacional, &esleuiberarlo se confarcon un medio
de estabilizadn pasiva, que requetirde una segunda etapa de estabiltrapiara alcanzar condiciones
dinamicas que permitiera la realizanide experimentos que demandatiapa de vista entre el &dite
y la Tierra. Durante las fases de estabilibacactiva se utilizdan 6 bobinas de par magiico colo-
cadas en pares ortogonales, aderde cuatro sensores finos de sol y dos magmetros de 3 ejes que
permitieran determinar el apuntamiento de la plataforma satelital [11].

Sus experimentos fueron propuestos y desarrollados por diversas instituciones de tisiceetea
ellas, el Centro de Investigari Cientfica y Educadin Superior de Ensenada, Baja California (CI-
CESE); el Centro de Investigéei en Tecnolom Digital de Tijuana, Baja California; el Centro de
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Investigacbn en Materaticas (CIMAT), de Guanajuato; el Instituto Nacional de Aétriché)ptica y
Electionica (INAOE), de Puebla, y la UNAM del Distrito Federal [12].

1.3.2 SATEDU

Analizando los problemas que representa la capaoitaaé personal en @rea de sélites, es que se
concibe la idea de crear un simulador satelital, con el fin de crear @lites@ducativo, para capacitar a
los recursos humanos necesarios dentrécks de sélites de manera general o especifica dentro de las
diferentes partes de l@gjica que requiere la creaci de un sdlite.

Figura 1.6: El Saite Educativo SATEDU.

El saklite educativo SATEDU (figura 1.6), disado y construido en el Instituto de Ingeméet NAM,
fue concebido para séitil en laboratorios de investiga@si para el desarrollo de nuevas soluciones y
modulos para subsistemas de&tités reales. En este sentido, se pueden abordar temas de invéstigaci
en areas como estabilizasi en tres ejes, comunicaciones digitales, sensores élitestsistemas de
potencia, validaéin de cargastiles, computadoras de vuelo, navegacaubnoma y constelaciones de
satlites.

En el mercado global, existen escasos productos similares a SATEDU, de tal manera que actualmente
existe un sdtlite educativo comercial de laboratorio, que fue desarrollado por la Fuérza Ae los Es-
tados Unidos, llamado EYASSAT, con un costo aproximado de 8,0@0ats. SATEDU fue desarrollado
para tener un costo aproximado de 3,0@0acks, hadéndolo atractivo para diferentes instituciones de
educaaddn a nivel mundial [13].

Los subsistemas que conforman a SATEDU son [8]:

- Computadora de vuelo (CV), que esencialmente @sbmpuesta por un procesador SAB80C166
de Siemens, con oscilador de 40 MHz, 256 kB de memoria RAM donde se cargan los programas
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de operadin del SATEDU, un microcontrolador PIC16F876A, que es el dispositivo encargado de
realizar la carga de un nuevo programa al procesador, 32 MB de memoria flash, 3 sensores de
temperatura y 3 arreglos dech-up.

- Potencia, constituido por un microcontrolador PIC18F2321, que se comunica con la CV para
controlar los apagados y encendidos de las fuentes deienker{ps deraas subsistemas, una serie
de reguladores y un convertidor de DC-DC que saidifos subsistemas con er@rgun sistema
de carga para las bates y las fuentes de enéagprimaria y secundaria del SATEDU queast
integradas por 4 batess Li-On recargables y celdas solares autoadheribles. EIl subsistema de
potencia lo componen dos tarjetas, una de ellas contiene lasalsatarircuitos complementarios,
y la otra la elecibnica necesaria para protejer a SATEDU del eféatith-uph e interruptores como
el kill switchy remover antes de vuelo, que mantienen totalmente apagado a SATEDU antes de su
liberacbn, como si fuera un saite para vuelo.

- Comunicaciones, consiste en 2 tarjetas, un pégumbdulo conectado a la computadora donde
se encuentra el software para manipular al SATEDU vy la tarjeta de comunicaciones que sigue el
mismo dis@o que las deis. Ambas tarjetas poseen un transceptor de RF que trabaja en la banda
de los 2.4 GHz y un microcontrolador PIC18F2321 de Microchip, la diferencia radica en que el
modulo para la PC usa un transceptor adicional que es utilizado para comunicarse con ima PC v
USB.

- Estabilizacion, consiste de una tarjeta que maneja désoaios de estabiliza@m activa, que son
una rueda inercial y BTMs. La rueda inercial es una paquisco circular sujeto a un pedie
motor mientras que las BTMs son bobinas puestas una en cada eje para que en conjunto con la
rueda inercial, sea posible realizar algunas maniobras de control de obergaaqin eje y poder
llevar a cabo varios experimentos sobre estabiltzaci

- Sensores de Estabilizaéin, la constituye una tarjeta que aloja los sensores necesarios para mon-
itorear el movimiento de SATEDU, algunos de ellos sirven para visualizar su @osioitiempo
real. Los sensores que la componen son uigular electbnica con una precish de 0.2, un
acelebmetro en tres ejes y tres ggcopos elecbmicos puestos de manera ortogonal para moni-
torear los tres ejes del &dite.

- Mo6dulos de expangin y actualizacbn de plataforma, pensados para desarrollar expansiones
gue permitan adaptarse al mismo sistema sin necesidad de hacer cambios al circuito impreso de la
CV, debido a que se han dejado espacios dentro de los conectores laterales para que estos nuevos
subsistemas puedan comunicarse con la CV. Uno de los nuevos desarrollos pensados actualmente
€s una peguea émara que almacene fotogiad en la memoria flash de la CV, estos archivos se
envia@an a una computadora personal que simula la éstdeirena.

- Segmento terrestre. Este segmento de supebnsiomprende a una computadora personal donde
est instalada la interfaz gfica de comunicaén entre SATEDU y la esta@n terrena (PC). Es un
software a tra@s del cual se despliega la telenette SATEDU, se realiza el €ilovde programas
de cargado en la CV, etc.

Estos subsistemas astcontenidos preliminarmente en una caja dédiear la cual es ecadmica y
facilita la portabilidad de SATEDU.

Efecto de la radiadin sobre componentes eldmticos el cual provoca lagpdida de funcionalidad del dispositivo debido a
la aparicon de corrientes pasitas elevadas (avalancha).
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1.3. PROYECTOS SATELITALES EN EXICO

1.3.3 HumSat-Mxico

El proyecto HumSat en una iniciativa educativa y de desarrollo tégioa internacional para la con-
struccbn de una constelam de nanosatites, fabricados cada uno de ellos por diferentésgsa que
proporcionaan capacidades de comunidatiglobal aareas con poca y sin alguna infraestructura. Sus
principales promotores son la Universidad de Vigo, Bspda Universidad Pokcnica de California,
Estados Unidos; la UNAM y el Centro Regional de Hreseza de Ciencia y Tecnolagdel Espacio para
América Latina y el Caribe (CRECTEALC), &%ico.

La arquitectura del sistema HumSatéesbmpuesta por tres segmentos:

- Un segmento del Espacio, que consiste en una congirlae pequigos satlites, algunos de
ellos diséiados bajo el eahdar CubeS4t adenais pueden ser integradas algunas catijies
secundarias.

- Un segmento terrestre, que consiste en estaciones terrenas y centros de contrdrleasésios
en el sistema GENSD

- Un segmento de usuario, basado en equipo de bajo costo capaz de transmitir it@fionméati-
reccional al usuario, o equipoas sofisticado capaz de realizar comunicaciones bidireccionales,
para aplicaciones humanitarias y emergencids;@so el monitoreo de pametros relacionados
con el cambio cliratico.

Actualmente se eah empleando todos los recursos teégalos de SATEDU, asomo las experi-
encias de desarrollo, para construir el primeekiat aubctono estabilizado en tres ejes para ser lanzado
al espacio como uno de los primerossdiges de la constela@n internacional HumSat, el cual consiatir
de los siguientes subsistemas: estructura 3U (1Qcbh@®cm x 30cm), potencia con celdas solares de-
splegables, computadora de vuelo, comunicacionearmaicas en UHF, VHF y banda S, sensores de
navegadn inercial , ruedas inerciales y BTM como actuadores y una ésté@irena. De esta manera,
el saklite HumSat-Mxico realizaa tareas de alta complejidad que perraitita validadgbn de tecnolota
de estabilizadn en tres ejes, que si bien no es un requerimiento dentro del proyecto HumSatjtel sat
perseguid esta meta para alcanzar el desarrollo de esta te¢a@ogno parte del programa de la Agencia
Espacial Mexicana que ésterca de ser iniciado [14].

satelite de forma @ibica de 10 ceinetros de lado y un peso de 1 kilogramo. Dichéedar fue establecido y publicado
por la Universidad Polécnica de California y la Universidad de Stanford.

2Sistema enfocado a la forméaaide una red de estaciones terrenasélises que pueden interactuar mediante un software
estindar. www.genso.org
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CAPITULO 2

HARDWARE DE ESTABILIZACION
SATELITAL

Durante el proceso de dig® del ACS de un satite y considerando las perturbaciones espaciales a
las que esta@ sometido, se seleccionan los sensores que peéxmitiradquisién de la orientaéin del
saklite sedin los requerimientos de la misi, a$ como los actuadores que perndtirllevar a cabo las
maniobras de estabilizani permitiendo con ello contrarrestar los pares externos debidos a las condi-
ciones ambientales en el espacio.

2.1 Sensores

Magnebmetro

Este sensor mide la direéri y magnitud del campo magtico terrestre. Para establecer la orierfaci
del satlite, la informacdn de los magnémetros es comparada con el vector de campo Btagnter-
restre que es calculado a bordo dekfitd. Sin embargo, el campo mdgito terrestre puede variar con
el tiempo haciendo imprecisa la orientaciestimada del sélite. La informaadbn de otros sensores como
el sensor de Sol puede mejorar la préeuistle la estimaén de la orientaén del satlite. Cuando un
satlite es equipado con bobinas de par n&mgo, los magnémetros se utilizan para controlar la polar-
idad del momento generado por las bobinas, pstas deben de ser apagadas cuando los niageebs
estn realizando las mediciones del campo né&igo terrestre [6].

Algunos de los ras utilizados son los magrdehetros de saturam, que consisten en una bobina
principal y una secundaria. Lafs de voltaje inducido de la bobina secundaria es distorsionada por el
campo magatico ambiental [15].

Acelerometro

El acelebmetro es un dispositivo que detecta variaciones de velocidad. Son construidos de diferentes
maneras, pero el & conin es el que utiliza la segunda ley de Newton, el cual es conocido como
proof mass, que consiste en una masa suspendida mediante difeeenteasty se mantiene en una
posicbn neutral debido a un campo ma&gico. Los avances que se han logrado éreh de los sistemas
microelectromegnicos (MEMS) han permitido el desarrollo de aceteetros de menor consumo de
enerda y de masa y tanii® reducidos. Los elementos de detéoancluyen pulsos de cuarzo flexible,

en donde el movimiento puede ser detectado mediante variaciones de capacitancia entre la masa flexible
y el elemento fijo [5].
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2.1. SENSORES

Sensor de Sol

Existen numerosas aplicaciones para el uso de sensores de Sol, yuémlas cecadas han sido de-
sarrollados diferentes tipos de dispositivos de instrumestiaslar. Estos pueden formar parte de un
sistema Asico de determina@n de la orientaéin, un sistema de adquisici inicial o recuperaéin de-
sples de una falla, o un sistema de oriertacindependiente de arreglos de celdas solares. Debido a
gue los sdtlites dedrbita baja presentan fases de eclipse, los sistemas de detefmidada orientaéin
basados en sensores de Sol deben de proveer de medios que tolénmalidia ge esta informaim sin
afectar las restricciones de apuntamientasiBamente hay dos tipos de sensores de Sologinak y
digitales, [6], [16].

Sensores de Sol Arigjicos

Se basan en celdas solares de silicio cuya corriente de salida es proporcional al cosaguldede
incidencia de la luz solar y a propiedadisdas adicionales relacionadas con la celda solar. Sin embargo,

a altosangulos de incidencia, la corriente de salida no sigue exactamente un comportamiento cosenoidal,
como se observa en linka punteada de la&ficaangulo—corriente de la figura 2.1. Utilizando dos
fotodetectores separados porangulo de inclinaéin, puede reconstruirse @&hgulo de incidencia de la

luz del Sol en un plano del &ite. Agregando otro par de fotodectores en un plano deliabrtogonal
respecto al anterior, pueden conocerseatmgilos de incidencia y a®construir el vector de la direési

del Sol en el sistema coordenado del cuerpo délisat

A (@)

Fotocelda

Figura 2.1: Dependencia dahgulo de incidencia de la luz del Sol con la corriente de salida de la
fotocelda. Se obtiene mayor corriente cuandargjulo entre el haz de luz y el vector normal al plano de
la fotocelda es peqtie.

Sensores de Sol Digitales

El sensor de Sol digital permite obtener la inforndacdelangulo de incidencia de la luz del Sol en un
plano del sdtlite. Como su contraparte abgica, pueden utilizarse sensores de Sol digitales distribuidos
sobre el cuerpo del gite en planos ortogonales para determinar el vector de la directs! Sol.
Consiste en una cabeaptica montada en un contenedor donde se encuentra |leleatdel dispositivo

que permite el @lculo de la direcéin del Sol referido al eje de la cabezatica. La cabezaptica es un

blogue con urindice de refracéin determinado, en cuyo lado superior se encuentra una ranura donde
entran los rayos del Sol que inciden en un @atle refculas que permiten expresar la diréecdel Sol

en forma digital. En la figura 2.2 se ilustran cuatro clases de columnas de fotoceldas, ajuste del umbral
autonatico (ATA), un bit de signo, bits codificados §@igo de Gray) y bits de preci.
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CAPITULO 2. HARDWARE DE ESTABILIZACION SATELITAL

Angulo de

Rayos Solares incidencia

Ranura de \
Entrada

Bits de Precision

Reticulos Reticulo (LSB)

Figura 2.2: Diagrama de un sensor de Sol digital.

Sensor de Estrellas

Los sensores de estrellas son los sensores de refereasiaratisos para medir la orientatide un
veHculo espacial. En sistemas de control de oriebtaenn tres ejes, se utilizan seguidores de estrellas o
star trackerspara seguir una o dos estrellas y con ello establecer la oriéntdeiun vefculo espacial
en dos o tres ejes. Losam comunes usan sensores CCD que reducen su masa, volumen y consumo
energetico con el mismo desemipe en €rminos de precién. Tambén se han logrado mejoras con el
uso de detectores de estaddido [17].

Los mas sofisticados ncdf siguen las estrellas como puntos brillantes, adementifican algn
patton de estrellas. Los sensores de estrellas son susceptibles a quedar "ciegos” por la interferencia
del Sol, la Luna e incluso los planetas, por lo que deben de ser instalados adecuadanienta seg
mision del velculo espacial. Cuando la misi requiere mayor precian en la determinatn de la
orientacon del veliculo espacial, se usa una combirecide sensores de estrellas yogitopos, los
cuales se complementan muy bien; losbgaopos se pueden usar para la estabiliraaiicial o en
periodos de interferencia del Sol o la Luna en los sensores de estrellas [6].

Girdscopos

Son sensores que cuantifican el desplazamiento angular de un cuerpo. Son considerados como sensores
inerciales. Existen diferentes tipos dedgicopos que utilizan diferentes enenos fsicos para realizar
mediciones de desplazamiento angular.

Principio Med@nico

Consiste en una rueda giratoria que es montada en unos anillos que constituyen unassudp€iziédn
(Gimbal), mostrado en la figura 2.3. El momento angular de usgapo es constante en magnitud y
paralelo su eje de giro (Spin Axis). En ausencia de pares de control o de pebturbheector de giro
mantiene su orientain fija inercialmente, en consecuencia, cuando uicudt espacial gira alrededor
del eje de entrada (Input Axis), la suspéngle Cardn que soporta el eje de giro presenta una pregesi
en torno al eje de salida (Output Axis), o eje de ra@tacie la suspensin de Cardn. La informaddn de
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2.1. SENSORES

salida del gibscopo se obtiene a partir del movimiento de la suspardg Carén [18].

rd
% Salida
» (eje de rotacion

del eje de Carddn)

Disco Giratorio

Marco

Figura 2.3: Geomei@de un Gibscopo de un Grado de Libertad.

Principio Relativstico

Los Girbscopos de Fibréptica (FOGs) son un ejemplo de este tipo de sensores. Su principio de op-
eracbn se basa en el efecto Sagnac, descubierto en 1913 en honor akffaaearges Sagnac quien
realizd el primer experimento de interferonmietdedicado al estudio de la correfatientre la velocidad
angular y el cambio de fase de un haz akeset.

El elemento de detedm es un haz dedker que es separado en dos, los cuales viajan en sentidos
opuestos a traés de una fibraptica (figura 2.4). Cuando el vigtulo espacial presenta movimiento
rotacional en el eje perpendicular al plano de espgahging coil), puede medirse un cambio de fase,
debido a que un haz de laser vigan una distancia &s corta que el otro haz [5].

Coupler/splitter ~ Coupler/splitter %
Laser source Polarizer
e —

Sensing
coil

Phase
modulator

Detector

Figura 2.4: Diséo conceptual de un Giscopo de Fibréptica.
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CAPITULO 2. HARDWARE DE ESTABILIZACION SATELITAL

Efecto Piezo@ctrico

Tambien eshn disponibles géscopos cuya construéei se basa en materiales piesmtticos. Son rel-
ativamente ecamicos y pueden ser fabricados c@tricas de micro-manufactura. El principio de
funcionamiento se basa en la meditide la vibraciones de una barra aleta, a la cual se adhieren
transductores piezdsdtricos que detectan el movimiento, se determina su respuesta al efecto de Cori-
olis y a3, se estima la velocidad angular inercial de un cuerpo. Sin embargo, el désedgpestos
girbscopos en aplicaciones espaciales es reducida, debido principalmente a su sensibilidad a la temper-
atura y a imperfecciones de fabricaei[17].

2.2 Actuadores
Bobinas de Par Maggtico

Las bobinas de par magtico aprovechan el campo magico de la Tierra para generar un par cuando
una corriente es enviada hacia la bobina, permitiendo el control de la or@nticun vefculo espacial
y la compensaéin de pares perturbadores [18].

La direccbn del momento magatico generado por una bobina es normal al plano de la&ecci
transversal de la bobina. El sentido del momento raigo se determina ség la regla de la mano
derecha, considerando el sentido que circula la corriente en el embobinado. Al interactuar el momento
magretico generado por las bobinas con el campo ragmterrestre, se produce un par en direcdl
plano de la secbn transversal de la bobina.

Se utilizan cominmente en vdhulos espaciales carbitas de baja altitud. Sin embargo, su utilidad
se reduce ebrbitas de mayor altitud ya que el campo métigo disminuye en intensidad, por lo que no
se usan en misiones en el espacio profundo [1].

Ruedas Inerciales

Siendo uno de los actuadores con mejor capacidad de géredecpar de control, eficientes y con una
relativa demanda mima de eneri@ eEctrica, las ruedas inerciales son utilizadas iwomente en los
sistemas ACS de un viulo espacial.

La rueda es aclopada n&tdcamente al eje de un motogéetrico, el cual permanece fijo a la estruc-
tura del velculo espacial. Para provocar un movimiento angular en dcuhespacial alrededor del
eje de giro de la rueda inercial, una corrientectiica se hace pasar hacia el motor de la rueda inercial.
Al momento que la rueda gir@sta produce un par en direggicontraria al sentido de giro del motor.
Como el motor permanece fijo a la estructura delieelo espacialgste par es transferido al vieblo
espacial yeste empieza a rotar alrededor del eje de giro de la rueda, siendo una aplibada tercera
ley de Newton de movimiento [2].

Debido a una posible saturaaide la capacidad &axima de almacenamiento de movimiento angular
de la rueda inercial durante las maniobras de reoriémiazia absorén de pares externos, se utilizan
otros medios que produzcan pares externos para disminuidpErmente la cantidad de movimiento
angular, como toberas de propolsio bobinas de torque magfico [18].

Para tener control de la orientanien los tres ejes del vighulo espacial, son instaladas tres ruedas
inerciales ortogonales entre §ambin se ha utilizado una configuréniredundante de cuatro ruedas
inerciales en algunas misiones espaciales.
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CAPITULO 3

MODELADO MATEMATICO DEL SATELITE
Y ENTORNO ESPACIAL

Por medio de modelos matétitos se explicax la diramica del sdlite a lo largo de swrbita, con-
siderando las perturbaciones que se presami@urante su mién.

La utilidad de conocer dichos modelos es la identificadile paametros de dis® del esquema
de control de orientadh satelital para conocer aproximadamente, mediante simulaciones, el compor-
tamiento del sd@ite bajo ciertos comandos de controladadelante se launa descripéin general de
éstos modelos que fueron usados para el estudio del problema de control y éstideglei orientaéin
de un sdtlite.

3.1 Modelo de laOrbita del Satélite

Para entender el modelo matatico que define larbita de un s&lite, se mencionan brevemente
algunos pametros que permiten establecer sus caratizas cineraticas y de forma, con el objeto
de conocer la cobertura del 8htie alrededor de la Tierra, para géste pueda llevar a cabo las tareas
cienfficas para las cuales fue disalo, y abestablecer los pametros de dis® de su esquema de
control.

3.1.1 Tipos deéOrbitas

Basicamente se pueden identificar diferentes tipdsrbiéas de acuerdo a las siguientes catiego].

3.1.1.1 Distancia de la Tierra

En la figura 3.1 se muestran los tiposateitas clasificados por su cer¢arcon la Tierra, los cuales son
LEO, MEO y GEO.

Los saklites enorbitas LEO rodean la Tierra a una altura alrededor de 160 a 80 &itos de la
superficie de la Tierra. Estos &htes tienen periodos orbitalesasicortos y retrasos en la propa@eci
de sdiales nas pequios, por lo que son altamente adecuados para aplicaciones en comunicaciones,
aden@s de que la potencia requerida parfades de transmiSh es menor, resultando en &ées de
dimensiones pegifias y ecofmicas para su construéci. Sin embargo, debido al periodo orbital menor,
el satlite permanece al alcance de una estatérrena en un lapso corto de tiempo. Otras aplicaciones
de satlites enbrbitas LEO son la percepoi remota, estudios climatmjicos, observaciones ciéfitas
y aplicaciones militares.
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CAPITULO 3. MODELADO MATEMATICO DEL SATELITE Y ENTORNO ESPACIAL

Figura 3.1: Clasificaén deorbitas por altura.

Enorbitas MEO, el sdlite rodea la Tierra a una altura de 10000 a 200G&hkdtros de la superficie
terrestre con un periodo orbital entre 6 y 12 horas. Estéitest permanecen en una regide la Tierra
mas tiempo que earbitas LEO, la distancia y retraso ddiaées de transmigh son nas grandes que en
saklites enbrbitas LEO y sus aplicacioneipicas son las telecomunicaciones y sistemas de nadegaci
(GPS, GLONASS)

Una orbita GEO es unaérbita progrado cuyo periodo orbital es igual al periodo de rotade la
Tierra. Si este tipo dérbita estuviera en el plano del ecuador y fuera circular, |@ditsst permanecen
estacionarios respecto a un punto dado del ecuador. A este tijpbities se les llama geoestacionarias.
Para alcanzar esta velocidad orbital, eEbtt debe permanecer a una altura de 35786nidtros de
la superficie de la Tierra, teniendo un periodo orbital de 23 horas 56 minutos. Etiesatnorbitas
geoestacionarias juegan un papel muy importante en las telecomunicaciohakey ge video, &somo
en meteorolota y en aplicaciones militares.

3.1.1.2 Excentricidad

Figura 3.2: Clasificaén deorbitas por excentricidad.
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3.1. MODELO DE LAORBITA DEL SATELITE

Sedin la excentricidad que presenta wnaita (figura 3.2), se puede tener una trayectoifitich
cuando la excentricidad de fabita esO < e < 1. Cuandoe = 0 se tiene una@rbita circular, aunque
cabe mencionar que todas labitas circulares tienen un valor de excentricidad paqueCuando la
excentricidad es > 1 se tiene una@rbita hipertblica y cuanda: = 1 la drbita es paratiica.

Existe unaorbita elptica con una excentricidad grande y adsnmuy inclinada (0.75 y 65re-
spectivamente), llamadarbita Molniya, en donde se colocan&ies en diferentes fases que proveen
servicios de telecomunicaciones a zonas quandstalizadas a una latitud muy grande (p.ejses.que
conformaron la Urn Sovética).

3.1.1.3 Inclinaddn del PlandOrbital

Figura 3.3: Clasificaén deorbitas por inclinad@n. a) Progrado, b) Retrogrado, c¢) Polar, d) Ecuatorial.

El plano de unarbita puede tener diferentes valores de inclibacespecto del plano ecuatorial de
la Tierra. Para una inclina@n de 0, se tiene unarbita ecuatorial, cuyo plano coincide con el ecuador
de la Tierra. Para una inclindxi de 90 se tiene una@rbita polar y para inclinaciones mayores dey0
menores de 180se dice que larbita es inclinada.

Parainclinaciones entré § 90°, el saélite viaja en la misma direa@n en la que la Tierra efde su
rotacibn, o bien, en unarbita conocida como directa o progrado. Para inclinaciones eritrg P80 el
saglite viaja en una direcén opuesta a la rota@m de la Tierra, es decir, en ubebita retrogrado (figura
3.3).

Dentro de lagrbitas LEO, labrbita SSO que se muestra en la figura 3.4, presenta una inélinaci
entre 97 y 105°, lo que la hace unérbita polar retrogrado. El plano de éabita mantiene udngulo
constante con ldnea Sol-Tierra debido a una perturliatilamada regreéh de nodos. La Tierra no es
una esfera perfecta, teniendo una cantidad de masa mayor en el ecuador que en los polos, por lo que en
orbitas inclinadas, una fuerza en dirésta la normal al plano del ecuador ocurre en el plano debida,
pero por propiedades giraguicas, la inclinad@n de ladrbita no cambia, pero se produce una pregesi
en el plano de larbita alrededor del ecuador. Por lo que, en el rango de indiinaniencionado, la
precesbn coincide con el periodo en la que la Tierra gira alrededor del Sol.
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CAPITULO 3. MODELADO MATEMATICO DEL SATELITE Y ENTORNO ESPACIAL

Figura 3.4:Orbita SSO.

3.1.2 Paametros Orbitales

‘-.\ Norte

i < ¥ iy J //{ Orbita
\ .. J e . P .
% 4 - 0 - S .
3 A A - . 1
\ 4 \- - 4 - s e j )
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i Y a
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Figura 3.5: Definiddn de los pametros de unarbita. Plano orbital (izquierda). Espacio 3D (derecha).

En lafigura 3.5 se ilustran las terminolag que describen a ubebita elpticay en su caso particular,
unaorbita circular. En la tabla 3.1 se mencio@macada uno de ellos.

3.1.3 Ecuadn Diferencial de |rbita

La ecuaddn diferencial general de ur@abita es:

Py mok. (3.1)

gue tiene la forma de un oscilador @mico lineal con una funéin de fuerza constante. En el caso de
orbitas circulares, la solumn de la ecuadin (3.1) es simplemente una constante yarmino arndnico
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3.2. REPRESENTA@N DE LA ORIENTACION DE UN CUERPO

| En el plano de ladrbita (figura 3.5a) | En el espacio 3D (figura 3.5b) |
a = Eje semi-mayor i = Inclinacion
e = Excentricidad Q = Ascensbn derecha del nodo ascendente
w = Argumento del perigeo w = Argumento del perigeo
b = Eje semi-menor B = Plano Orbital
r = Radio de labrbita A.N. = Nodo Ascendente
E = Centro de la Tierra N = Polo Norte
A = Apogeo P = Perigeo
P = Perigeo V= Equinoccio Vernal (intersecm entre
v = Anomalaverdadera el ecuador de la Tierra y la éptica)
u =w + v = Argumento de latitud
A.N. = Nodo ascendente
S = Posicbn del satlite

Tabla 3.1: Paametros orbitales

[19]:
mok. r~Y H = myr26 (3.2)

siendo:
k= Gmem, = "77fog(RE)2 (3.3)

dondem, es la masa del sate, » el radio de ladrbita, H la magnitud del momento angulat,la
velocidad angular con la que el 8hite recorre sirbita, G la constante de la gravitdei universalm,
la masa de la Tierray, la magnitud de la gravedad terrestre al nivel del m&zyel radio de la Tierra.

Para este proyecto de investigati se considerarla 6rbita del satlite HumSat-Mxico como cir-
cular, de radio de 6871 Kimetros desde el centro de la Tierra (altitud promedio de 5@nktros),
teniendo:

0 =w, = (3.4)
mer
Para describir |&rbita del s&tlite, es suficiente establecer la inforn@acdel radio, la inclinadn y
la ascengin derecha del nodo ascendente; y para definir su posisé necesita el argumento de latitud
y considerar que el argumento del perigeo es cero.

3.2 Representadn de la Orientacion de un Cuerpo

Existen diferentes formas de representar la oriediade un cuerpo en reldsi a un sistema coordenado
definido. En este proyecto de investigatise estudiaron tresagtodos que permiten establecer transfor-
maciones entre diferentes sistemas coordenados, y en particular, la représatedei orientaéin de

un saélite a lo largo de sorbita [20].

3.2.1 Angulos de Euler

Representan la orientéci de un cuerpo respecto a un sistema coordenado de refeignroiala ori-
entacdn de un sistema coordenado respecto a otro (figura 3.6). Para describir la difred&agh cuerpo
en &rminos de lo@ngulos de Euler se definen las siguientes rotaciones:
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0 (roll) describe la rotadin alrededor del eje.
¢ (pitch) describe la rotaéin alrededor del ejg.

1 (yaw) describe la rotaéin alrededor del eje.

En el caso del sétite, estosangulos describen su orientanirelativa a un sistema coordenado de
referencia.

"Nueva 2"

. # "Nueva YY"
"Nueva X"

Figura 3.6: Visualizaéin de la rotaddn de un eje coordenado.

3.2.2 Cuaterniones Unitarios

La orientacdn de un objeto puede ser descrita como una rotaairededor de un eje. Este eje es un
vector unitarioA con componentes en un sistema coordenado de refetepgipor o que se necesitan
cuatro paaimetros para describir la orientanirespecto a un sistema coordenado de referencia; los tres
componentes del vector unitarkoy unangulo de rotaéin 6.

La ventaja de utilizar cuaterniones unitarios es que se evitan las singularidades (punto(s) donde una
funcion tiende a infinito o eatmal definida en otro sentido) que se presentan en secuencias de rotaciones
expresadas engulos de Euler [20].

Un cuaterndn se define por tener una parte escalgiuna vectoriak, de manera que:

q:[ﬁ €1 €2 63} (3.5)

y para un cuaterbin unitario, se tiene:

e +ea+a=qq=1 (3.6)
donde:
_ B
7 =cos— (3.7)
2
_ — xsin P
e=| € € €3 | =Asin 5 (3.8)

y se puede observar quey ¢ se expresan eretminos de una rota@n 5 alrededor de un vector uni-
tario A\, con los cuales tambn se puede representar la oriertactle satlite, mejor conocido como
representadn en paémetros de Euleffigura 3.7).
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Figura 3.7: Parametriza®i de la orientadin de un cuerpadgido.

El producto entre dos cuaterniongsy q; €s no conmutativo y estefinido por la siguiente ecuaai
[21]:

n —€ —€ —€3 n
€1 n —€3 €2 €1
= 3.9
da ® b €& € n o —e € (3.9)
€3 —€2 € nm Ja L€ ]y
y puede reescribirse como:
-
— €, €
dQa = Ta'le = €a € (3.10)

Na€b + Mp€a + €4 X €

3.2.3 Matriz de Rotadin

Una matriz de rotaéin puede ser interpretada de tres maneras [22]:

- La transformadn de un vector representado en un sistema coordenado a otro sistema coordenado.
- La rotacbn de un vector en el mismo sistema coordenado.

- La descripddn de una orientaén mutua entre 2 sistemas coordenados.

La matriz de rotadin R de un sistema coordenada un sistema coordenado de referericie
denotaa R’ en esta tesis. La matriz es una matriz d& x 3 de elementos reales, y tiene las propiedades
siguientesR' R = 33, det(R=1y R = (R¢)~! = (R%) .

La transformadn de un vector expresado en un sistema coordenado inicial a otro sistema coorde-
nado final se puede expresar comg,,; = R{é?gilvimml.

La matriz de rotadin correspondiente a la rotaci des grados alrededor del ejepuede obtenerse
como sigue:

RE(N\, B) =T+ S(\)sin 8+ (1 — cos 8)S?(N) (3.11)

donde el operadof(-) es la matriz anti-sifgtrica que representa un producto vectorial tal que:

0 —xz3 Y1
rxy=Sxy=-Syzr=Sy) z=| x3 0 -x Y2 (3.12)
—zz x 0 Y3

La ecuaddn (3.11) puede expresarse émiinos de cuaterniones unitarios como sigue:
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RY(q) = I +2nS(e) + 25%(e) (3.13)
Otra manera de describir la matriz de rotaces usando loangulos de Euler:
(10 0

R,(0)=1] 0 cosf —sinf
0 sinf cosf

cos¢p 0 sing
Ry)=| 0 1 0
—sing 0 cos¢

costyp —siny 0
R.(¢)=| siny cosyp O
0 0 1

donde losangulos, ¢ y 1) son losangulos de rotadin alrededor de los ejas y y z respectivamente.
La derivada de la matriz de rotéci con respecto al tiempo es, [21]:

R¢ = —Q¢ x R¢ (3.14)
donde(27 es el vector de la velocidad angular del sistema coordethagpresada en el sistema coorde-
nadoa cumpliendo la propiedag{ = -Q% resultando en:

Ry = S(Of)R} = RyS(4) (3.15)

3.3 Dinamica del Satlite en el Espacio

Para explicar la diamica del sdtlite en el espacio, es necesario el uso de dos ecuaciones diferenciales,
la primera relacionada con la cantidad de momento angular, mejor conocida comantécdinle cuerpo
rigido y la otra, asociada con la orientacidel satlite, conocida como la cineatica del sdtlite.

En este proyecto de investiganise omitd el arélisis de translaéin del satlite, ya queeste man-
tend@ su movimiento natural en €ubita hasta el fin de su ciclo de vida, sin la posibilidad de corregir
su curso con medios como toberas de propulspor lo que el adisis que se muestra a continuatise
limitara a la Diramica y Cineratica rotacional.

3.3.1 Diramica de Cuerpoigido

En la figura 3.8 se muestran diferentes sistemas coordenados, el sistema coordenad&nescill
definido por los ejes;, v; ¥ 2 y el sistema coordenado del cuerpo deébte S5 es el definido por los
ejeszy, yp Y 2. El sistemaS? se mueve con una velocidad angulrrespecto del sistema coordenado
ST.

Se define el vector, que es la distancia entre el centro de masa délisgtel cual tamkgn es la
diferencia entre la distancia del centro de masa déligaal centro del sistem8” y la distancia de la
masa de alguna pactila del salite m; al centro del sistema&?.

Para calcular la cantidad momento angular deklgatL; respecto al sistema coordenadd, se
considera la siguiente defindri [23]:

L, = Zr; X mi (% x 1) (3.16)
i=1
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Expresando el producto vectorial en su forma matricial se tiene que:
n . .
Li:ngxmi( bxorh) Zmz er —Zmz TQZ Ty
=1

y se puede observar que:

12 /2 1,0 )
n ~ Ytz ;%%’2 —T5% A
/
Jp = Zmis(ri> Q) = Zmz —yixl x4 2 ;yéz{ , 943 (3.17)
] — /.. !,/ / /
—ZT; —ZY T Y

siendo.J,, definida en la ecuain (3.17), el tensor de inercia del glite, que se puede interpretar como
la distribucbn de masas de un cuerpo en el sistema coordefiddespecto al sistema coordenastb
[24].

Figura 3.8: Sistemas coordenados de referencia.

La derivada de la cantidad de momento angular alrededor del centro de maseélitel, sain-
siderando la ecuatmn (3.16), es expresada como:

d

§Li = ;r; x m[Q x () x )] + 74 x m (QF x 7)) (3.18)

Simplificando &rminos, de acuerdo a la ecuati(3.17) y para un cuerpdgido, se tiene que:
D ol xmg[ Q) x () x 1)) = Qf x S0 (3.19)
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D i x ma(S x 1) = TSy, (3.20)
=1

y sustituyendo las ecuaciones (3.19) y (3.20) en (3.18)resulta:
JU +QF x J0 =7 (3.21)

que es la ecuadn diferencial de la diéamica de cuerpdigido del saklite con respecto al sistentd,
siendor los pares de perturbagi y de control.

3.3.2 Cinenatica

En la secdin 3.3.1 se resoldiel problema de la damica de cuerpdgido, es decir, con la presencia de
pares perturbadores o de control se puede observar la velocidad angular con la que se mueve un cuerpo,
la cual depende de sus propiedades de distiioude masas, peraia no se conoce la orientéci que
este cuerpo tendrbajo la acdin de dichos pares.
Para expresar la orientaci del cuerpoigido, se usd un cuaterréin unitarioq) = [n €' |7, que
est en funodn de un vector de giro unitarioy unangulo de rotadin en torno a dicho eje¢ expresados
en el sistema coordenadd.
Si se definen los componentes del cuatEmninitarioq), comon = cos 8y e = Asin 3, su derivada
respecto al tiempo es [21]:

dp

d(ﬁ; B T sin 8
dt | dX . ag
p 81n6+)\dt cos 3
donde se considera que:
ag ; . . .
= 11€2 ] es la magnitud de la velocidad angular alrededor deheje
d ; ,
)\d—f =0 es el vector de velocidad angular
y haciendo:
dA ;
E — _Qb X )\
se tiene que:

daj, _ l — (|21 - flell ]

dt —Q X e + Y,

y haciendd| Q|| - [le]| = (|Q%IIA) - (le[|]A) = Q% - e = €T QF, yaque) - A = 1, resulta:

dq;, _
dt

—eTQi
= x e+ ey,

—eTQé
(nI + S(e))9;

donde! es la matriz identidad de dimensiorges 3.
Puede notarse que la derivada del cuaterméspecto al tiempo, puede expresarse como un producto
de cuaterniones, dond&, = [ 0 Q@T |7, tal que :
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n —€ —€2 —€3 0
RV = | T e e w1
D qb® @ [ € ] €9 €3 n —€1 w2
€3 —€2 €1 n w3

Finalmente, expresando el cuatémunitariog) en funcbn de unangulo medio3/2, la cinendética
del saélite es :

. _1 TQi
q;;:l’?]: T (3.22)
Sl + (0]

3.4 Campo Magretico Terrestre

El modelo para calcular el campo magico terrestre, que fue estudiado en este proyecto de investi-
gacbn, es el IGRF, propuesto por la IAGA. Consiste en un modeldaito esérico que usa coeficientes
gaussianog,’ y k"', que son actualizados cada cinéms. Al final de cada periodo, algunas propuestas
son discutidas por la IAGA y la mejor que se aproxime a los datos disponibles es seleccionada.

Es importante mencionar que este modelo no considera variaciones aleatorias en el cardioonagn
terrestre debido a perturbaciones externas como la actividad solar, que causan variaciones significativas
en el campo magtiico de hasta 400nT [25].

El campo magatico terrestréB es descrito como el gradiente negativo de una famgiotencial
escalai// tal que:

B=_VV(r0,o) (3.23)
donde:
k n+l1 n
V(r,0,¢) =a Z (j) ’ Z (gnt cosme + h,'' sinme) P (0) (3.24)
n=1 m=0

siendoa el radio de referencia de la Tierraq@371.7km), rf y ¢ son las coordenadas géntricas de
un cuerpo (res el radio en kdmetrosf es la co-latitud dondé = 90°-., u la latitud y ¢ es la longitud),
gty hi™ son los coeficientes gaussiano®¥ (0) representa las funciones Schmidt cuasi-normalizadas
asociadas de Legendre de gradyp ordenm.

Las derivadas parciales de la fumciescalal’ (r, 0, ¢) se llevan a cabo de la siguiente manera:

b ov ko ra\"t2 " , .
= —— = - 1 m m Pm
Y (2) ) S (o cosmo+ 7 sinmg) P70
19V Fora\t2 L . OP™(0)
by = =38 = _nzz:l (r) mz::() gt cosmae + h)' sinma) 3 (3.25)
1 v 1 o fa\"?P & - .
> = Trsn00p  sind nz::l <r> mzz:om(gn cosmao + h' sinmae) P (0)

dondeb,, by, y by es la intensidad del campo maagito expresado en un sistema coordenado local
tangencial. Los polinomios asociados de Legendfg6d) son calculados de acuerdo a las siguientes
ecuaciones:
Py =sinf Py;=3cosfsinf P3; = %sin9(5 cos? 0 — 1)
Py = 3sin? 6 Py =15 cos A sin? 0 (3.26)
P373 =15 SiIl3 0
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Es necesaria una convdrside sistemas coordenados para expresar el vector de campétitagn
terrestre en el sistema coordenatfa Previamente se lleva a cabo una conersle sistemas coorde-
nados, del sistema local tangencial al sistema NED:

—bg — brsine
bNED = by (3.27)

bgsine — b, cose

dondee es un paametro relacionado con la forma ovalada de la Tierra.

El Gltimo paso es la conversi del sistema coordenado NED al sistefifaconstruyendo una matriz
DCM que relaciona ambos sistemas coordenados usando la informgeila latitud y longitud del
satlite.

—sinpucos¢ —sinpsing cosp
DCMeq.e = —sing cos ¢ 0 (3.28)
—Ccosjcos¢ —cospusing —sinpy
y el vector de campo magtico en el sistema coordenad6 es obtenido usando la matriz DCM de la

ecuacdn (3.28):
bg = (DCMpeq.) "bnED (3.29)

3.5 \Vector de Sol

Para determinar el vector de sol, ha sido programado un algoritmo usado para aplicaciones éa radiaci
[26] que es alido entre el Ao 2000 a.C. al 6000 d.C. con una incertidumbret@0003. El algoritmo
consiste en la aproximaim lineal de los modelos originales, por lo que @nputo es optimizado. Para
adaptar este modelo a aplicaciones satelitales, la salida de este alga@ntgubo(solar del azimut y
cenit), ha sido transformada al sistema coordergido

Los siguientes pasos describen brevemente el algoritmo que ha sido programado.

- Calculo del dia, siglo y milenio Juliano y sus eferarides:

Dia Juliano (I NFentero del &rmino calculadoY =aflo, M=mes del &o, D=Dia del mes en
tiempo decimaB=0 para el calendario Julianoy = 2 — A+ INT(A/4) para el @lculo grego-
riano, donded = INT'(Y/100):

JD = INT(365.25(Y + 4716)) + INT(30.6001(M + 1)) + D+ B —1524.5  (3.30)

Efeméride del Da Juliano (en el programa&T fue fijado a cero):
AT

DE=JD+ —— 31
J JD + 26400 (3.31)
Siglo Juliano:
JD — 2451545
= 3.32
= 36525 ( )
Efeméride del Siglo Juliano:
JDE — 2451545
E = 3.33
7 36525 ( )
Efeméride del Milenio Juliano: JCE
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- Célculo de la longitud, latitud y vector del radio heliocgntrico de la Tierra (L, B, y Ry):

Longitud (en radianes):

_LO+L1-JME+L2- JME?+ L3- JME®+ L4- JME* + L5 - JME®

L .
108 (3.35)
donde cada uno de losrminosLi, : = 0, 1, .. son calculados como:
L0 =Y L0;; LO; = Ajcos(B; + C;JME) (3.36)

=0

donde;i es la fila de losérminosL0 en la tabla B.1, Y4, By C corresponden a las columnas. Para
los terminosL1, L2,... son calculados de la misma manera usando sus valores correspondientes
de latabla B.1.

La latitud B y el vector del radiaRs son calculados con el mismoétodo presentado anterior-
mente, usando sus valores correspondientes en la tabla B.1. Una vez obienilgsy R, estos
deben ser convertidos en grados.

- Calculo de la longitud y latitud geo@ntrica (O, y Ss):

©,=L+180; B,=-B (3.37)

- Calculo de la nutacbn en longitud y oblicidad (A, y Ae;):

Z: A, Z: Aei (3.38)
A¢S — L’ AES = L
36000000 36000000
donde: )
AY; = (ai + b JCE)sin(Y | X;Yi ) (3.39)
=0
4
Aei = (¢i + diJCE) cos(Y_ X;Yi ;) (3.40)

=0

<
I

donde los valores;, b;, ¢; y d; son valores que corresponden a-igesima fila de las columnas
b, cy d de la tabla B.2Y; ; es el valor que corresponde aitgésima fila yj-gésima columna en

latablaB.2,y
5 JOE3
Xo = 297.85036 + 445267.111480JCE — 0.0019142JCE* + 139474 (3.41)
, JOE3
X1 = 357.52772 + 35999.050340JCE — 0.0001603JCE“ — 300000 (3.42)
s JOE3
X9 = 134.96298 + 477198.867398 JCE — 0.0086972JCE“ + 56250 (3.43)
5 JOE?
X3 =93.27191 4 483202.017538 JCE — 0.0036825JC E~ + 397970 (3.44)
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JOE3
327270
los cuales corresponden a la elon@aainedia de la Luna desde el Sol, la andmededia del Sol y

de la Luna, el argumento de latitud de la Luna, y la longitud del nodo ascendenterdigdanedia

de la Luna en la efgptica medido desde el equinoccio de la respectiva fecha; todos los valores en
grados.

X4 = 125.04452 — 1934.136261JCE + 0.0036825JCE? +

(3.45)

Calculo de la oblicuidad verdadera de la edptica (e;):

€0
s — A s 3.46
€= 300 T O (3.46)

dondeg es la oblicuidad media de la gafica, calculado como:

€0 = 84381.448 — 4680.93U — 1.55U2 + 1999.25U3 — 51.38U* —

249.67U° — 39.05U° + 7.12U7 + 27.87U% + 5.79U° + 2.45U1° (3.47)
yU = JME/10.
Calculo de la correccbn de aberracbn (ATy):
20.4898
Arg = ———+— 4
7 = 73600 « R, (3.48)
Calculo de la longitud aparente del Sol (3):
As = O + Ag + ATy (3.49)
Calculo del tiempo aparente sideral en Greenwich en cualquier tiempo dado ().
vs = vy + Athg cos(es) (3.50)

dondey es el tiempo medio sideral en Greenwich, en grados, y es calculado como:
vy = 280.46061837 + 360.98564736629(.J D — 2451545)+

01 (3.51)
2 s
0.000387933JC — oo—roans

Calculo de la ascengin derecha geoéntrica del Sol («):

€s — tan B sin €

in
as = arctanzf A €08 ) (3.52)

COS Ag

donde arctan2 es una fubaiarco tangente que mantiene.aen el cuadrante derecho.
Calculo de la declinacon geo@ntrica del Sol (¢):
ds = arcsin(sin fs cos €5 + cos G sin €4 sin Ag) (3.53)
Calculo delangulo de la hora local del observador (H):
Hy, =vs+ 05 — oy (3.54)

dondeos; es la longitud geogifica del observador, positivo o negativo para el Este u Oeste de
Greenwich.
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- Célculo de la ascendin derecha topoéntrica del Sol ():
ol = as + Aag (3.55)

dondeAaq; es el paralaje en la ascebisiderecha del Sol. Despsi de su &lculo, éste debe ser

convertido en grados.
—xgsin s sin Hy

Aas = arCtaanoséS — x5 sin &, cos Hy (3.56)
donde: 8.794

s = o 57
¢ 3600R; (3.57)
_ + i (3.58)

Ts = COSUs + oo 5 COS s :
us = arctan(0.99664719 tan ¢s) (3.59)
s = 0. 4719 sin ug + ————— sin @, 3.60
ys = 0.99664719 sin ug + 6373140 sin ( )

dondeyp; es la latitud geogdifica del observador, positiva 0 negativa en el caso del Norte o Sur del
ecuador yF; es la elevadin del observador (en metros).

- Calculo de la declinacon topocentrica del Sol (,):

(sin ds — ysin &) cos Aa

8, = arctang c0s0s — s sin & cos Hy (3.61)
- Célculo delangulo de la hora local topoéntrica (HY):
H!. = H; — Aag (3.62)
- Célculo delangulo del zenith topo&ntrico (6s):
0s =90 — e (3.63)

dondees; = ey + Aeg es elangulo de elevabn topo@ntrica en grados y, es elangulo de
elevacon topoé&ntrica sin correcéin de refracd@n atmosérica en grados, calculado como:

ep = arcsin(sin ¢ sin 8, + cos s cos 0% cos HY) (3.64)

_283P, 1.02
1010(273 + T5) 60 tan (eo + eofﬁ)

dondeP; es preshn anual local promedio (en millibarg); es la temperatura anual local promedio
en°C.

Aeg (3.65)

- Calculo delangulo del azimut topo&ntrico (¢,):

¢s =I's + 180 (3.66)

dondel’; es elangulo del azimut local usado por @stomos, yeste es defino por:
sin H/ )

3.67
cosH! sin pgs — tan d’, cos ps ( )

Iy = arctan2<
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- Conversion delangulo del cenit y azimut del Sol al sistema coordenado NED fszp)

SN COS ¢ Sin O
SNED= | Sg | = | sin¢,sinf, (3.68)
sp — cos b

La matriz de transformagn definida por la ecua@n (3.28) es usada para convertir el vector de Sol
del sistema coordenado NEDSH :

sp = (DCMyeae) snED (3.69)

3.6 Principales Perturbaciones Espaciales

En el espacio existen perturbaciones que afectan tanto a la or@entamio la transladn de satlites
en cualquier tipo dérbita.

Para el estudio de la camica del salite bajo la acdn de esquemas de control se considerar
aguellas que afecten la orientagidel satlite ya que el estudio de fabita del s&klite queda fuera del
alcance de esta tesis. En el caso derlata del s&tlite en estudio, las principales perturbaciones son la
gravedad de la Tierra, el campo matjno terrestre y el arrastre aeradmico, debido a que larbita del
nanosatlite HumSat-Mxico sea deorbita baja.

3.6.1 Pares de Origen Magiico

Los pares maggticos en un satite resultan tanto de una estrategia de control utilizando actuadores que
generan momentos de dipolo ma&gno o de la magnetizam del satlite causado por algunos de sus
componentes tales como sensores y actuadores o de campatiowgresiduales de efectos de carga
espacial. Para sglites enorbita con una altitud de &s de 800 kibmetros, los pares de origen méagino
son frecuentemente las principales perturbaciones que afectan la otinrttacsatlite.

Si m es el momento magtico del s&tlite en [A n?] y B es la densidad de flujo magtico en
[WbIm?], el par magitico esh dado por:

Tmag =mxB (370)

Se debe subrayar que los valorgsdos del campo magtico terrestre a baja altitud en el ecuador son
de3 x 107 [Wblm?] [19].

3.6.2 Pares de Origen Gravitacional

Asumiendo que la fuerza gravitacional de un componente dditeags diferente de otro respecto a su
centro de masa, esta diferencia resulta en un par neto. Esto se expresa mediante:

= 3w2S()Jd (3.71)

dondec} = RY[00 1], R’ es la matriz de transformdii que relaciona al sistema coorden&docon
el sistemas?, cuyo ejez, apunta al centro de la Tierrauy, coincide con la direcéin de desplazamiento
del satlite a lo largo de sérbita [18].

Cabe mencionar que esta expoestambén sirve para sétites que cuentan con gradiente gravita-
cional, es decir, una masa que se despliega deliteay este provee estabilizéci en la guiiada del
saklite. Para el nanosglite HumSat-Mxico, se considerarcomo una perturbam externa.
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3.6.3 Pares de Origen Aerodimico

Los saélites endrbita con una altitud menor de 800d&ihetros, el par aerodamico es generalmente la
perturbadbn ambiental ras importante. La mién de un sdtlite llega a su fin frecuentemente cuando
el par aerodiamico es tan grande que el&ie entra a la atdsfera de la Tierra y el sistema de estabi-
lizacion deja de ser efectivo [18].

Para la simulaéin de los modelos mateiaticos del nanosalite HumSat-Mxico no se considera este
tipo de perturbaéin ain cuando la altitud deseada es de aproximadamente 380 a 86@kibs, pero se
recomienda el estudio de este tipo de perturbaciones en trabajos futuros.
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CAPITULO 4

MODELADO DE SENSORES Y
ACTUADORES

En este cajulo se describitn los modelos matemticos de los sensores y actuadores como parte del
analisis de la diamica del satlite bajo la acén de un esquema de control y estinGawile la orientadin.

Los modelos mateéaticos de los sensores que se presentan a contimyagiimulan la lectura que
éstos podan proporcionar durante la misi del nanos&lite HumSat-Mxico. Aln cuando no se ha
considerado un modelo comercial para cada sensor, es posible realizar una adauisigrior a los
modelos matedticos que se presendar en las siguientes secciones para simular el tipo de dato y el
tiempo de muestreo de cada sensor.

El modelado de los actuadores tiene como objetivo el conocer par generado por ellos, de acuerdo
a un esquema de control. No obstante, es posible una adaptieiestos modelos para relacionar el
modelo meéanico con el éctrico, ascomo la propuesta de un control PWM para obtener el par deseado
gue generam los actuadores bajo los comandos de control de oriéntaci

4.1 Sensores

Existen una gran variedad de sensores de aplinagatelital que permiten ebalkculo de la orientadin

del saélite en un sistema coordenado de referencialSégs paametros de dise del saklite y requer-
imientos de la migin, se deben seleccionar los sensores que mejor proporcionen esta irfarrPaca

el proyecto HumSat-Kixico, se consideraron magéetetros, gioscopos, sensores de Sol y un receptor
GPS, pero adeas se mencionarel modelo de acelemetro como parte del conjunto de sensores que
integran la IMU y el sensor de estrellas como referencia en futuros proyectos satelitales.

4.1.1 Magndimetro

El magnebmetro es un sensor de referencia inercial (en este caso referido al sistema coaff¢uaeo
permite conocer la orientdm de un cuerpo en dos ejes, es dedilp se conoce el vector de direoni

y no el angulo de rotaéin en ese mismo ejeEstos miden la fuerza del campo matjoo terrestre,
normalmente se miden tres componentes XYZ en el sistema coordenado en eagueeigurados los
sensores. Estos componentes son normalizados para describir a un vector unitaria mplacdshado

con la direcabn del campo magatico en dicho sistema coordenado, por lo que se puede obtener de
manera inmediata la orientéci del satlite en dos ejes. La lectura obtenida del magmedttro tiene la
forma:

bg = [bpx bpy bps]"; bl =1
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4.1. SENSORES

Para simular la lectura del magbaetetro, es necesario conocer el modelo del campo atagnde
la Tierra, como se menciona en la séccB.4, tal que la informadn obtenida es un vector referido al
sistema coordenads®. Mediante el uso de una matriz de transforrbacia informaocbn obtenida del
modelo del campo magtico terrestre es convertida al sistema coorded#ti@s decir:

bp = R (a)bg = (I — 205(€) +25(e)*)bg + v(?) (4.1)

dondeq; es el cuateri@in unitario que relaciona los sistem y S¢ y v(t) es una sial de ruido.

Figura 4.1: Magnémetro SparkFun de tres ejes (25.4 x 25.4 x 19 mm).

4.1.2 Aceleometro

Al igual que el magnétmetro, el acelémetro es un sensor que permite conocer la origbmade un
cuerpo en dos ejes referido al sistema coordenado NESEns miden las aceleraciones en la qué est
sujeto un cuerpo, incluyendo la gravedad terrestre. La lectura obtenida debaeteres normalizada,
es decir:

ap = [aps apy ap.]'; lap| =1
De manera similar que en la ecuarti(4.1), su modelo mateatico es:
ag = Rg(qf;)aE = (I —21S(e) + 28(e)Hag + v(t) 4.2)

en donde:ry; es el vector de gravedad terrestre, que es normal al plano de la superficie de la Tierra.

Figura 4.2: Acelesmetro ADXL330 en tres ejes con un microcontrolador AVR.
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CAPITULO 4. MODELADO DE SENSORES Y ACTUADORES

4.1.3 Sensores de Sol

A diferencia de los dos sensores anteriores, la inforbmaobtenida de este sensor es un vector que
describe la direcéin al Sol referido al sistem&” . La informacbn obtenida de estos sensores es un
vector unitario expresado en el sistema coordenado Sistema Coordenado fijo al Cuerpalite(SHt

s = [sBz sBy sB:) ; |sB| =1

Sin embargo, para obtener la inform@atide la direcd@n del Sol, es necesario un pre-proceso, con-
siderando la configura@n de estos sensores distribuidos en la superficie dditegtara cubrir undmea
de vista detr, haciendo necesario una transforndmcilel sistema coordenado de los sensoré&&al

Una desventaja que representa el uso de estos sensores es cuaréiveetsagncuentra en la fase
de eclipse y en este caso, la inforntaciel vector de Sol ya no éstlisponible.

El vector de Sol obtenido de estos sensores tiene la forma:

sp = [spx Sy sB:| |sBl =1 (4.3)

Para el modelado de estos sensores es necesario el uso de un modelo que estime el vector de Sol
en el sistema coordenad?, come se menciona en la séuti3.5, y mediante una transforméaeide
coordenadas del sistensd al SZ, de manera similar que los sensores anteriores, se tiene:

sp = R(qS)sp = (I —2nS(€) + 25(€)?)sp + v(t) 4.4)

Figura 4.3: Sensores finos de Sol TNO, utilizado en diversas misiortabitas LEO.

En terminos de hardware, tanto en sensores de Sol como en roagtais y acel@metros, es
posible que sea necesario el uso de una matriz que describa la otierdactada sensor referido al
sistema coordenad$®, de tal manera que:

YB = Ainsor Ysensor (4 5)

dondeyz (3 x 1) es el vector que contiene la informawide la direc@n del Sol referido al sistemg?,
Ysensor (N x 1) €s el vector de la informan directa de los sensores colocados en la superficie éétesat
yAB =] Y. Y ... Yy, |eslamatriz (3x n) que describe la orientdim Y, de los sensores.

4.1.4 Sensor de Estrellas

Este tipo de sensores proporciona la inforroade la orientaéin en tres ejes del site, expresada en
el sistema coordenad®’. Usualmente esta informaxi se da en cuaterniones unitarios.
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4.1. SENSORES

Su principio de opera6n es la identificaéin y comparadn de un pafin de estrellas con un é&bgo
estelar. Con una sola estrella se tiene inforacle la orientaéin del satlite en dos ejes, con dos o
mas estrellas se tiene la informanide la orientaéin en tres ejes. Como la pogiaide las estrellas se
expresa en el sisteng®, la informacon de la orientaéin obtenida por el sensor de estrellas se expresa
de igual manera en el sistersa.

Su modelo mateatico es:

Qsensor = q%) + ’U(t)
donde v(t) es una §al de ruido.

Figura 4.4: Sensor de estrellas Comtech AeroAstro miniaturizado de 375gramo

Aunque en este proyecto se omite el uso de este tipo de sensores y en consecuencia se omite su estu-
dio de manera rigurosa, familiarizarse con este tipo de sensores es de gran importancia para considerarlos
en futuros proyectos satelitales donde se requiera mejor gneeisila informadn de la orientaéin del
satlite, por lo que sér necesario un estudio de configuéacide hardware (transformaci de coorde-
nadas del sensor &°) y un aralisis de los puntos ciegos a lo largo debshita debida al Sol, la Lunay
la Tierra.

4.1.5 Receptor GPS

Un receptor GPS proporcionasicamente la posion, velocidad y tiempo de un objeto en la Tierra. Su
principio de funcionamiento es la mediaidel retraso de propagéacide una s@al de GPS que viaja del
saklite al receptor. Son necesarias las mediciones de cuaélidesatel sistema GPS para obtener los
pametros antes mencionados [4].

El formato de posidn obtenido por un receptor de GPSaedado por la altitud, longitud y latitud.
Una forma de modelarlo mateéxticamente es conociendo las eégides de l@rbita del satlite descritas
en la secdn 3.1. En el caso de uriabita circular, donde la velocidad angular con la que dlgatse
desplaza es constante, la posiciel saklite p; en el sistema&? puede determinarse mediante:

br = RZ(V)Rx(Z)RZ(GAN)pC + U(t)

dondepc es la posidn del saklite en una circunferencia en el plano XY del sistefifa #4x €s la
ascengin derecha del nodo ascenderites la inclinaddn, v es la anoméa verdadera en radiane t)
es una fun@n que describe la incertidumbre de la pasiciel satlite.

Para convertir la informa6n de posidn p; del saélite en el sistema coordenad§, es necesario
realizar la siguiente transforméci de coordenadas:

pE = Ripr
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CAPITULO 4. MODELADO DE SENSORES Y ACTUADORES

donde:
cos OgnmsT2000  Sinbaarsr2000 0
R = | —sinfgasr2000 cosbaarsT2000 O
0 0 1

siendofaars2000 €1 tiempo sideral del meridiano de Greenwich definido como:

OcarsTo000 = Oppa + 4.0294444 x 1075 + 1.281154837+
+3.87965892 x 10472 — 2.59555 x 107873+
+5.227777 x 10797

donde:
Opra = 2m(0.7790572732640 + 1.00273781191135448(J Dagop — 2451545))

es elangulo de rotadin terrestre en radianegy= (J D —2451545) /36525 es el umero de siglos desde
el 1 de Enero del 2000, 12:00:00hrs. Cuando se requiere una mejor gmemisesta transformaii de
coordenadas se pueden considerar algunos otrampains que describen la rotacide la Tierra, como
es la preceséin y la nutaddbn, ambos debidos a las fuerzas gravitacionales del Sol y la Luna.

La velocidad se modela como:
V _ pEt - pEt,1
gps At
y el tiempo es:

tgps = JDZOOO + tgpso + Atgpsfutc

dondet,,,, = 7300.5 es el tiempo a partir que el sistema GPS @ein funcionamiento, que es el 6 de
Enero de 1980 a las 00:00:00 hrsp\y,,s—.:. €s la diferencia entre el tiempo dado por el sistema GPS
y el tiempo universal coordinado UTC.

Cabe mencionar que los receptores GPS pueden ser usados como sensores démyrig#adp las
diferencias de mediciones de fase en distintas antenas.

Figura 4.5: Mbdulo Receptor GPS Parallax.

4.1.6 Gilbscopos

Con estos dispositivos se obtiene la velocidad angular absoluta&léksatspecto al sistema coordenado
SZ, de tal manera que la medici tiene la forma de:

Q= [we wy wo ] +o(t) (4.6)
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dondeu(t) es una fundn que describe el ruido y la deriva, adesmue posiblemente en la instataci
de estos sensores en elddite se considere el uso de la ecaac{4.5) para obtener la informaci de la
velocidad angular del sglite cuando se tienen elementos redundantes.

E¢coceco0000

Figura 4.6: Gibscopo SparkFun SEN-00741.

4.2 Actuadores
4.2.1 Bobinas de Par Maghco

Figura 4.7: Bobinas de par magito Microcosm.

Las bobinas de par magtico (BTM) generan un campo magico cuando una corriente es aplicada
(figura 4.7). La interacéin entre el campo magtico generado y el campo magito terrestre produce
un par externo que es aplicado en ekfitd. Dicho par es perpendicular al vector de campo ratgm,
por lo que el par generado aeten dos ejes del &ite, esto es:

T=—bE><mB

dondebg es el vector del campo magiico terrestre expresado en Teslas (densidad de flujoétiag)
cuyo modelo mateético fue descrito en la seéei 3.4 ym es el momento mag@tico de las BTMs,
expresado en [AR], el cual es proporcional a la corriente que circula en ellas.

Puede que sea necesario considerar la configaraiz las BTMs dentro del sdite. Mediante el
uso de la ecuadh (4.7), se obtiene el momento métjoo generado en el sistema coorden&fio

mp = Amgtmn (47)

39



CAPITULO 4. MODELADO DE SENSORES Y ACTUADORES

dondeA, gt = [ Y1 Y2 ... Yiun | €S una matriz de dimer@si (3 x n) por cada n-BTM instalada en
el satlite y describe la orientadn Y;,,,, del momento maggtico respecto al sisten&f y m,, el vector
(n x 1) de momentos magticos de cada BTM.

4.2.2 Ruedas Inerciales

Un satlite equipado con ruedas inerciales (figura 4.8) ya no es un cueigo,rdebido a la cantidad de
movimiento angular independiente de cada rueda que se genera de acuerdo con un comando de control.
Esto provee un momento angular extra que contribuye al momento angular totaétitd E2i].

Figura 4.8: Rueda Inercial para 8ies pequ@os RW90 de Astro und Feinwerktechnik Adlershof
GmbH.

En la figura 4.9 se muestran diferentes sistemas coordenados, el sistezaael definido por los
ejesz;, y; Y zi, el sistemas? es el definido por los ejes,, v, Y 2, Y €l sistema coordenado de una rueda
inercial S”V es el definido por los ejes,, yu, Y zw.

El sistemaS? se mueve con una velocidad angulrrespecto del sistems?, en donde a su vez el
sistemaS”V se mueve respecto del siste$¥ con una velocidad angul&’,. A diferencia del aalisis
que se realia en la secdn 3.3.1, se considemue el centro del sisten& coincide con el centro de
masa del sistem&”, con el objeto de reducir el alisis materatico que se menciona en los siguientes
parrafos.

Se define el vector, que es la distancia entre el centro de masa déligaty la masam; que
representa la masa de afgcomponente del glite, y se define el vecto*g- =1y + Rj.

Para calcular la cantidad de momento angular tanto deliteatomo de las ruedas inerciales, se
considera la ecuamn (4.8) que es la cantidad de momento angular de un cu@jm,r mencionada
anteriormente en la seéei 3.3.1:

n
L:ngxmi(ﬁxrg):JQ (4.8)
=1
dondeL es la cantidad de movimiento angular deksite respecto al sisten®’, m; es la masa de una
parfcula: del cuerpo del sétite, su velocidad angular €5 su posiocdbnr} y J es la matriz de inercia
del cuerpo.
Considerando las velocidades involucradas en el modelo de la figura 4.9 anmotelgs a la ecuaim
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Figura 4.9: Sistemas coordenados de referencia.

(4.8), tenemos:
L= Zr; x mi(QF x rl) + Z(r; x m;(Q x 7%) 4 Tw X m;(Q0) x 7)) (4.9)
i=1 j=1

Sustituyendoﬂg. = R; + r, enla ecuadn (4.9), se tiene:

L=>"r)xmi(Qf x 1)) + > (Ry x mj(Q x Ry) + Ry x my(Q x ru)+

= s (4.10)
7 X M (U X Rj) 4 1y X mj (8 X 1) + 7 X mi(Q5 X 1))
Se debe observar que la expoesie la ecuabin (4.10):
(Rj x m;(Q X 74p) + 1y x m;(Q x R;) (4.11)

7j=1

es eliminada, debido a que el centro de masa de laEplas con masa; relativo a la posi@n R; es
cero, ya que para este casty, es constante [28], resultando en la siguiente etuaci

L= ZT; X mZ(Qf, X ’I“é) + Z(R] X m](Qé X R])+

P = (4.12)
i X M (0 X 1) + 7y X M (5 X 1))
y para un cuerpagido, se reescribe la ecuéni4.12, obteniendo:
L = (JPQ4 + J2Q}) + (Jo94 + Jo00) (4.13)
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o bien:

L=J, Q0 +J°08 + b (4.14)

dondeL?l, = J2Qb es la cantidad de movimiento angular de las ruedas inerciales en el sistema coor-
denadaS®, Jt,, = J + J! es la matriz de inercia del €dite y J}, es la matriz de inercia de la rueda
inercial. Entonces la ecudxi (4.14) es la cantidad de movimiento angular&@minos de las matrices

de inercia del sélite y la rueda inercial, y de las velocidades angul&Xgedel saélite y Q% de las rueda
inercial. Ahora el siguiente paso es incluir en el modebsrde una rueda inercial y la orientaide

cada una de ellas, como se muestra en la figura (4.10).

Figura 4.10: Orientaéin de las ruedas inerciales.

Para modelar la damica de las ruedas inerciales se considegaeéstas tienen forma éildrica que
giran en torno a su eje axial, como se muestra en la figura 4.11, el siSt&raa fijo a la rueda inercial
de tal manera que el eje coordenagocoincide con el eje axial, por lo que el vector de la velocidad
angular tendx solo un componente escalargntal queQ,, =[00w]’,.

o \ Yw
!
Figura 4.11: Sistema Coordenado de la Rueda Inercial.

Para obtener la velocidad angular de las ruedas inerciales respecto al siStemeequiere de una
transformadin lineal o matriz de rotaén, y esta matriz sarla que defina la orientam de las ruedas
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inerciales instaladas dentro del&de, es decir:

Qb =Rl Q, (4.15)

Una manera de obtener esta matriz de rétaeis utilizanddngulos de Euler con una secuencia de
rotacon 3-1-2, es decitk = R.(v)R,(8)R,(¢), entonces de la ecudri (4.15):

Tl T12 T13 0 T13

b

Q=1 r21 T2 723 0 [=1|r3 |w (4.16)
T3] T32 T33 w 33

y se puede demostrar que el vector columna | r13 r23 733 | €S el vector unitario que representa la
orientacon de la rueda inercial en el siste4. En el caso de teneras de una rueda inercial:

7"%1 7“%2 7”%3 0 7"%1 7’%2 7’%3 0
Qb= | 3y Th T 0 |+ |75 15 735 0 |+..
7"%1 7“%2 7”:%3 w1 7"%1 7“%2 7”%3 w2 (4.17)
T T2 T3 0
| Ty Ty Ths 0
T3 Thy T3 Wn
Simplificando se tiene:
7"%3 7”%3 T3
QZ) = r%?) w1 + r%3 wot ...+ | Thy | wy =
7“?1,3 7”%3 T35
w
r%3 7‘%3 e Ty w; (4.18)
= r%3 7“%3 I ) = AQ,
7“%3 r§3 I 1 '

Wn,

donde la matrizA de 3 x n contiene los vectores columna de la forma quarestrientados nimero
de ruedas inerciales dentro delé&ae, y el vector column&,, = [ wi ws ... w, || que contiene las
velocidades angulares de las ruedas inerciales. Los vectores columna que dan forma a la matriz A se
expresaan comq| 22 2 2% .

La matriz de inercia de la rueda inercial, asumiendo que tiene una forre&risery homog@nea, se
puede considerar como una matriz diagatalg( J,, Jy,, J.. ), adenas, la cantidad de movimiento
angular de la rueda inercial, como se define en la ednd8i.16), se reduce a la siguiente expgyesi

Jzz 0 0 0
Ly=| 0 J, O 0 | =J..0 (4.19)
0 0 J.. w
donde el momento de inercif, es el momento de inercia de la rueda inercial en su eje de &metr
como se muestra en la figura 4.11, y las otras componéptes.J,, son irrelevantes para este caso.
Para expresar la matriz de inercia de la rueda inerciaéeninos del sistem&” se considera que
la transformadn lineal de una matriz de inercia frente a un cambio de base ortonormal definido por el
vector unitarioA es [29]:

JP = AJ,AT (4.20)
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Aplicando esta definiéin en el caso de la matriz de inercia de la rueda inercial haciendo las consid-
eraciones de la ecudci (4.19) y (4.20) se tiene que:

W)+ —@"E) ("))
Jo=du | —@"@) @2+~ (4.21)
—(@)") =) @)+ )

Agregando ras de una rueda inercial, se procede de la misma manera como en |l®deddaks)
teniendo:

W)? + (20)> —(D)(yh) —(2})(2})
Jo=Jdw | —@DE) @)+ D~ |+
—(@9)(27) —(ED (@) + ()
(13)* + (25)>  —(a3)(¥B) —(23)(25)
tlus | —(@3)(W8)  (28)2+(28)*  —(¥B)(28) | + ..t (4.22)
—(25)(23) —(18)(28)  (25)* + (3)°
(o) + (2h)*  —(za1%)(yp, —(25)(2})
tluw, | —@h)(h)  (@h)+ (257 —(wh)(=h)
—(2%) (=) () (=) (@)% + (yh)?
Simplificando la ecuabn (4.22), se tiene:
xr b Zb
ST TR I S Il I i B
=19 o vl o T T =An,AT 423
O R R & IR |

Se debe observar que la matriz contiene las matrices de inercia de las ruedas inerciales del eje de
simetiia axial de cada una de ellas, y la matffz es la matriz de inercia de las ruedas inercialesiseg
la orientacdn de cada una de ellas.

Sustituyendo las ecuaciones (4.18) y (4.23) en (4.14):

L=Jb

sat

L+ AJLATQL + AL, (4.24)
El resultado es una ecuéai de cantidad de movimiento angular @mtinos de la matriz de inercia
total de satlite, la matriz de inercia y la orient&@ri de las ruedas inerciales. La ecaac4.24) tamtén
se puede escribir de la siguiente manera:
Ly = (JY, + AJ,AT)Q + AL,

a.

Lw = Jwa
Con el sistema de ecuaciones (4.25) se explica el motivo por el cuakétesab era considerado
como cuerpoigido, ya que aparece la cantidad de movimiento angular de las ruedas inerciales. Entonces

para obtener la damica de cuerpdgido del satlite se deriva la cantidad de movimiento angular del
saklite y de las ruedas inerciales mediante la siguiente defimici

(4.25)

Le=7e=L+QxL (4.26)

y aplicandolo al sistema de ecuaciones (4.25), haciehdoJ? , + AJ,A':
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Te = JU 4 A7y + Qb x (JO + AT, Q)
Tw = Jully
expresando el producto vectorial en su forma matricial, lardioa de cuerpdgido del satlite equipado
con ruedas inerciales ser

(4.27)

JU = ST+ ATy Q)% — ATy + T

? 4.28
Jouw = Tw ( )

Este sistema de ecuaciones describe el movimiento angular éifesan donde la acon de las
ruedas inerciales ejercen una fuerte influencia en landica del sdtlite. En el disBo de esquemas de
control de orientadin de satlites equipados con ruedas inerciales, estas ecuaciones se toman en cuenta
para estudiar la rela@mn de par nominal de las ruedas inerciales y respuesta éétesagjo la acd@n de
dichos pares de control.
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CAPITULO 5

ESTIMACION Y CONTROL DE
ORIENTACION

Este captulo est dedicado a la descrifizi de algunos algoritmos de estintatiy control de la ori-
entacobn de velculos espaciales que se estudiaron y aplicaron durante el transcurso de esta investigaci

El uso de estos algoritmos de estintacsurge de la restricon que se presenta al emplear sensores
qgue no ofrecen directamente la inforntatide orientadin en tres ejes, como en el caso de proyectos
como SATEDU, la plataforma experimental y en el nanglfat HumSat-Mxico (proyectos que de-
sarrolla actualmente el Instituto de IngeierUNAM), por lo que se recurre al uso de algoritmos de
estimacbn vy filtrado para llevar a cabo algunas tareas de control de apuntamientoaliEisate los
algoritmos se ha dividido en dos cateigsy, las cuales se presedtaen las siguientes secciones.

Posteriormente se describen los algoritmos de control que se investigaron para subaptieaci
tro del proyecto satelital SATEDU y el nanoslite HumSat-Mxico. Estos algoritmos sam validados
numeérica y experimentalmente en una plataforma experimental suspendida en aire que contiene el hard-
ware del subsistema de estabiliZatidel nanosétite HumSat-Mxico, sin embargo, por el momento
se evald el desemp®o de cada uno de ellos con un simulador de vuelo desarrollado en el Instituto de
Ingeniefa UNAM, cuyos resultados se mostraren el cajtulo 8.

El disdio del esquema de control de oriengacdel nanosélite HumSat-Mxico y la selecd@n de los
algoritmos de estima@n y control de orientabn estad basado en sus modos de opdracsensores y
actuadores para llevar a cabo tareas de per@gepeimota, comunicaciones directivas u obtenoptima
de energa solar. En una investigdm subsecuente, estos algoritmosasgirogramados en un lenguaje
de programacin (p.ej. C++, VHDL) y sefin descargados dentro del hardware del ADCS delisatLa
telemetta proporcionada por el €dite enorbita indicaa el desemd® del esquema de control, yiae
podan tomar desiciones para su actualibaale manera remota.

5.1 Algoritmos de Estimacdn Deterministicos

La orientacbn de un cuerpo en dos ejes se conoce cuando se tiene disponible un vector de dbsenvaci
un sistema coordenado de referencia. Sin embargo, se requiere de al menos dos vectores déwbservaci
en el mismo marco de referencia (p. ej. sensores de estrellas) o distintos marcos de referencia (p.ej. uso
de diferentes sensores) para obtener la oriebriaen tres ejes.

Aqui se haa mencbn de dos ratodos determisticos que han sido analizados y programados con
el objetivo de emplear dos oam sensores de referencia inercial para reconstruir un cu@atemitario
gue describe la orientam de un objeto en tres ejes. Estostatos son el gtodo TRIAD, y el nétodo
Gauss-Newton.
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5.1.1 Meétodo TRIAD

El método TRIAD consiste en encontrar una matriz de transfoi@nagie relaciona dos sistemas coorde-
nados usando dos vectores de méxligi dos vectores de referencia, expresados en el sistema coordenado
en el que se efectua medicon y en el de referencia respectivamente [30].

El procedimiento consiste en encontrar una serie de vectores ortogonaled,entre;sy r3 en el
sistema coordenado donde se efédtumedicon tales que:

up

m = 17—
I,

ry = TLXUM (5.1)
1 x vn |

r3 = T1 XT9

y una serie de vectores ortogonales eritrg Sss Y s3 en el sistema coordenado de referencia tales que:

UR

S1 =
I,

s = TLXUR (5.2)
lr1 X vg]

S3 = 81 X 82

Posteriormente la matriz de transforné@atgue relaciona ambos sistemas coordenados es calculada
por:
A:n:r1.51T+r2-3;r+T3'S; (5.3)

que es una manera de expresar la orieatade un objeto en tres ejes.

5.1.2 Metodo Gauss-Newton

Este nétodo se basa en un criterio dénimos cuadrados del error. A diferencia deédtodo TRIAD, se
pueden integrar &s de dos vectores de medigicon sus respectivos vectores de referencia [31].
La funcion del errorS* est definido por:

A Myf%)T (i~ Myb,) (5.4)

dondey’ contiene los n-vectores de referencia en un sistema coordenado determinadotiene los n-
vectores de mediciones expresado en el sistema coordenado donde g€da&feeiicon. M es definido

como:
Ri(w) 0
0 Ria) 1 5:9)

dondeR; (qyx) es la matriz de rotadh que relaciona ambos sistemas coordenados, expresatmaris
del cuaterrbn qy.

Para encontrar el cuateam q; que relaciona los vectores de meditly de referencia, se realiza un
proceso iterativo de minimizaam de la funddn de error (5.4). Este proceso se describe en las siguientes
ecuaciones:

M =

Q1 = @ — [ (@) T (@r)] 7 (@n)o(an) (5.6)
dondeJ(gx) es el Jacobiano de la furdei M definido por:
oM oM oM oM
J= b 5.7
| (Gn) (G) (G) (o) Jom &
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CAPITULO 5. ESTIMACION Y CONTROL DE ORIENTACDN

La funcibn de error (5.4) es usada como tolerancia que detiene las iteraciones necesarias para encon-
trar el cuaterrinq; que normalmente toma de tres a cinco iteraciones para encontrarlo. Es recomendable
definir un valor naximo de iteraciones que eviten iteraciones infinitas que pudieran deberse a un valor
grande de la funéin de error (5.4).

5.2 Algoritmos de Estimacon Analiticos

En comparadin con los nétodos determisticos presentados anteriormente, I@&ados anéficos con-
sideran las caracfisticas de ruido de donde proviene la inforn@acde las mediciones efectuadas y la
dinamica del sistema en estudio.

A continuacon se presentarel Filtro de Kalman Extendido (EKF) en su vénsicontinua (CEKF)
y discreta (DEKF), que es una herramienta de filtrado que cubre una amplia gama de aplicaciones, y ha
sido implementada exitosamente en aplicaciones espaciales, particularmente en el sistema démavegaci
inercial de vefculos espaciales.

La tarea nas desafiante en el disedel EKF es el ajuste de f@ametros que definen el ruido tanto de
las mediciones como del mismo proceso de ladiita del sistema, que deperaede unaapida o lenta
convergencia, e inclusive un mal ajuste pudiera causar divergencia en el filtro debido a la péopagaci
del error durante la continua actualizacide dichos p@metros [32].

5.2.1 Filtro de Kalman Extendido Discreto

Considerando el siguiente sistema no lineal:

z = f(z,u,t)+w(t)

c = h@t) 4 o(t) (5-8)
donde se asume qu€t) es una fun@n de ruido blanco de las medicionesy) es una fundn de

ruido blanco del proceso del sistemags el vector que contiene las variables del sistema de espacio

de estadosy es el vector de comandos de controkes el proceso de medii y en dondef (x, u, t)

y h(z,t) son funciones no lineales. La matriz de covarianza del proceso y de las medQipgeR;

respectivamente éstlado por:

E[wﬂwz ] { 07 27&‘7
R, i=j (5.9)
Wl = ’
E[U],U'L ] { 0’ Z# ]
Elwjv'] = 0, paratodgy i

Para la primera iteragn, se debe de establecer una cordighicial para el vector de estadog y
su matriz de error de covarian#y .
La ganancia de Kalmafi;, se calcula como:

Ky, = Py HY ()[R + Hy (&) Py HY ()] (5.10)

El siguiente paso es actualizag con la mediddn 2z y la ganancia de Kalmak, obtenida en la
ecuacdn (5.10):
Ty = i’; + Ky (5.11)
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dondev,, = z, — Hy(Z, )z, es el proceso de innovaxi (figura 5.1). Una vez obtenidg,, el paso de
propagadn para lak + 1-iteracbn debe ser efectuado por las siguientes ecuaciones:

T = BT flanu bt (5.12)
P = Fe(@p)PeFi(dr) +Q
donde:
P, = Py — KypHy(d) Py (5.13)

Despes de este pas@,+ 1 es establecida comig cerrando el ciclo repitiendo el proceso de esti-
macbn con (5.10). La principal caractstica del EKF yace en la constante actualiaadale las funciones
linearizadag}, y Hj, de (5.8) a lo largo de las trayectorias de las variables estimiadas

Of(z,u,t) Oh(z,t)
F, = o Hy, = 5 (5.14)
Condiciones Iniciales : xq, Po
|
¥
Ganancia de Kalman
k+1—-k T o — T = —
v = P H, (&;)[R+ Hy(2,) P, H, (&;)]
Etapa de Propagacon Proceso de Innovadn y
Actualizacion de los estados
P —Fk(zk)Pka(zk)T"FQ v =z — Hp (37 )&,
Gy =Bk + f F (&, u, t)dt & = &5 + Kpuy,

Matriz de Error de Covarianza
P, =P — KpHy(25) Py

Figura 5.1: Filtro de Kalman Extendido Discreto.

5.2.2 Filtro de Kalman Extendido Continuo

De la misma manera que en el caso de DEKF, se considera un sistema como el que se muestra en la
ecuacbn (5.8), es decir:

z = f(z,u,t)+w(t)
y = h(z,t)+o(t)

y por medio de (5.9) se calculan las matrices de covarianzay de
En el CEKF, el proceso de estiméaniesa dado por:

& = F(&u,t)+Kv (5.15)
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CAPITULO 5. ESTIMACION Y CONTROL DE ORIENTACDN

dondev es el proceso de innovaci definido por:

v=y— H(Z) (5.16)
y K es la ganancia de Kalman dada por:

K =PH'R™! (5.17)
siendoP’ la ecuadbn de error de covarianza:

P = FP+PF'—-PH'R'HP+Q

PO) = P (5.18)

Finalmente F'(z,u,t) y H(&,t) vienen del proceso de linearizénia lo largo de las trayectorias del
proceso de estimamn como se muestra en (5.14).

5.3 Algoritmos de Control de Orientacibn
5.3.1 Control de Velocidad

Este control reduce la velocidad angular deEb& respecto al sistema coordenado del cuerpo del
satklite. Para ello, se necesita la meditio estimadn de la velocidad angular en los tres ejes del
saklite y se realimenta al modelo de la @dimica del sdtlite mencionado en la ecuéai(3.21):

T+ Qb x T, =71 (5.19)

con una constante de proporcionalidad positiva en forma de una matriz diagonal de ganancias, de tal
manera que resulte una matriz positiva definida, esto es:

Te = =K 08 (5.20)
Estabilidad
Para realizar el dlisis de estabilidad, se propone la siguiente fonce Lyapunov:
1 . . .
V= §Q§)TJ,,Q’, P20
y su derivada respecto al tiempo considerando el sistema (5.19) y el control (5.20):
: il 10 il i i

—Q () x ) = Q) S(Q) T B, = (S(Q)R) T L =0

ya que se tiene un producto vectorial entre el mismo vestty )2! = 0, quedando as
V=0 = - Kyl <0, QLA£0

el cual es negativo desde giifg es positiva definida, por lo que la realimentaces global y asigticamente
estable, y adeas se demuestra qu€; puede ser cualquier matriz positiva definida, no solamente ma-
trices diagonales.
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5.3.2 Control de Velocidad en dos Ejes Usando un Sensor de Referencia Iner-
cial

Cuando la informadin de velocidad angular de los @scopos no eatdisponible, la medién realizada
por sensores alternativos puede ser usada para obtener infanndadia velocidad angular en dos ejes,
ya sea con sensores de Sol o magmtros, es decir:

Qy = S(0p)vp = —S(vp) v, = —S(vp)S (vp) " U = (I — vyvy ) (5.21)
La ley de control es definida realimentando la nueva infororas.21):
7o = —KyQy (5.22)
definiendo la matriz de ganaci&sg, = k,I.

Estabilidad

Para realizar el dlisis de estabilidad, se propone el uso de la fomcie Lyapunov:
v =30 A0) 9} #£0
y su derivada respecto al tiempo considerando el sistema (5.19) y el control (5.22):
V= Q= k(1 — upuf )% <0

en dondeV es negativa semidefinida es cero cuando la velocidad angular y el vector de Sol son
paralelos, en este caso la velocidad anguld éatla poo,c, dondec es un escalar, por lo que:

V = —kquy (I — vyvy Jupc® = 0

Puede concluirse que el sistema es estable, pero nétisanbente siy, es paralelo a un eje principal.
En caso contraridy no sea cero y por lo tanto, el sistema es a8titamente estable.

5.3.3 Control de Orientagn en dos Ejes

Utilizando sensores que proveen inforngacde orientadin en dos ejes, este controlador lleva abkt
hacia una direcéin de referenciay (e.g. usando la informa@n de sensores de Sol), adesue reduce
la velocidad angular del cuerpo a cero. Se asume que la derivada de laomeltidos sensores de Sol
essp = —S(Q)sp.

La ley de control esta definida como:

Te = — K40 + K.S(sr)sp (5.23)
Estabilidad

Para analizar la estabilidad, se propone el uso de la siguient®fudeiLyapunov:

1,7 ;1
V = iﬂb Jbe+§(8R—SB)TM<SR—SB)
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donde se puede observar que se ha agregado la inf@anrdalierror de orientagn. Su derivada respecto
al tiempo, considerando el sistema (5.19) y el control (5.23), es:

V = QzTTc — (SR — SB)TMSB

V= -0l K0+ Qi K,S(sr)sp — (sr — s5) MS(sp)Q

AhoraKy M se considera@an como matrices diagonales de la forma= kI y M = mlI, despés
de algunas operaciones algebraicas tenemos:

Vo= - K+ Qi S(sp)sp(ks —m) <0

cuanddk, = m. Asi el segundoérmino desaparece y se prueba gjues siempre negativo para cualquier
(1}, adenas rotese que se tiene otro punto de equililﬂﬁ =0, sz = sg, dondeV es cero, por lo
tanto el sistema no es global, sino local y asfichmente estable.

5.3.4 Control de Orientagn en tres Ejes

Este controlador permite llevar al &te a una orientadn deseada en tres ejes cuando se conoce la
informacbn completa de la orientdmi, ya sea coangulos de Euler o cuaterniones unitarios obtenidos
de un sensor de estrellas o0 mediante un algoritmo de estimdeila orientaéin de un sdtlite con ayuda

de sensores de referencia inercial en dos ejes. A contimuaei presentarel ardlisis de estabilidad de
dos controladores de orientéanien tres ejes definidos por las ecuaciones (5.24) y (5.30).

o Este control proporciona estabilidad en tres ejes del sistema coordenado del cuerpelitiehsat
un sistema coordenado de referencia, representadg.per[ 0001 |' Laley de control esta
definida como:

Te = — K% — Kye (5.24)

De manera similar que el controlador en dos ejes, se propone el uso de la siguierite élenci
Lyapunov para analizar estabilidad:

S | i i
V=39 B+ 5(ar - a) " M(ar — qj)

Su derivada respecto al tiempo, considerando el sistema (5.19) y el control (5.24), es:
; il iNT AT
V=0 17— (@ —qy) Maq;
donde: '
1 [ (n + S(e))2 1
2

-7
qp —ETQZ

sustituyendo en la fungn de Lyapunov:

; iT o i i T i I+ 5(e)Q
V=t Kaly = qu—(qr—qb)TM[ g —ngg) b]
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Considerandd<, y M como matrices diagonales de la fordig = k,I/ y M = mI, despues de
algunas operaciones algebraicas tenemos:

V= =00k 0 ke (T 1| 7SN
B b

V== kg — QT (kg — m)e < 0

Cuandok, = m, se concluye que el segundaino desaparece y se prueba fues siempre
negativo para cualquié?;, por lo tanto el sistema es local y agititamente estable.

o A continuacdbn se mencionar el controlador que se ha desarrollado para este proyecto el cual
permite el control de orientam en tres ejes [33]. El difie de este controlador se redlien dos
etapas, las cuales se explican a continraci

Backstepping:
Se define la siguiente fura de error:
y=0 -9, =% -0, (5.25)

dondeQ = Q9 — REQI Yy QL =[ 0w, 0 ] es lavelocidad de desplazamiento angular délisat
en suorbita y R? es la matriz de transformairi del sistema coordenad®’ al S5, adenés:
ot (5.26)

conA = §7 una matriz positiva definida.
Expresando la ecudm de la cineratica del sdtlite (3.22) en&rminos de (5.25) se tiene:

o= —%ET (di +y>
. 1- B (5.27)
¢ = Sl+8@) (9, +y)

dondeq? = [ 7 ¢' ]' es el error entre la orientdwi del cuerpo y la orienta@n de referencia

dado por la ecuaon (3.10). La ecuabh (5.27) se de utilidad para realizar el siguienteadisis
de estabilidad con una fur@zi candidata de Lyapunov y su derivada respecto al tiempo a lo largo
de la trayectoria del sistema (5.27):

Vi (1) +ee
v Aé'Te ~T
== — T = :l:
1 1+¢'e €Y

concluyendo que llevando @a cero y por el teorema de LaSalle, considerando la unicidad del
cuaterndn, 7 = F1y V; < 0. Ahora se diskafa un controlador para llevar@a cero usando

la metodologa de dis@o de realimentadn de la salida pasiva de la dimica exacta de error de
seguimiento (RSPDEES).
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Realimentacbn de la salida pasiva de la diAmica exacta de error de seguimiento:

El disdio del controlador por la metodoliegRSPDEES, parte del hecho de que el modelo general
de un sistemai$ico esh dado por:

A(x)z = J(z,u)x — R(x,u)x + B(x)u + E(t) (5.28)

dondex es el vector de estadesdimensional A"*! es una matriz sigtrica positiva definida
y constantey es el vector de entradas-dimensional 7 (x,u)™*™ es una matriz antisigtrica,
R(z,u)™" es una matriz sigtrica positiva definida$ (¢)"*! es un vector suave n-dimensional
que es fun@n det 0 a veces, un vector constant@yr)" <™ es la matriz de entradas.

La ecuaddn de la dilmica de cuerpoigido del satlite, de acuerdo a (5.28), puede escribirse

como: .
A=J, J(x) = S(JN%)

R(z,u) =0, B=1
Et)=0

y la dinamica del error del salite en €rminos dey es:

Ty = [T Q) — R (%, 4 )y + 7 (5.29)

donde:

T (xt)=| -4, 0o 1ilc
3B —3C; 0
1 0 %ATQéd3 —1%3@;;&
* 7 7
R (t) = 51‘4‘7"91)?3 1 0 ; 207‘de1
3B, 30 0

donded; = (Jog + Jyy) Q. —2J22,, Bj = (oo + J22) Q2T %, Y Cj = (Jyy + Jo2) %, —
2J22 82, - AdemBs, A, = Jop — Jyy, Br = Joz — o2, Y Cr = Jyy — Joz.
Proponiendo el siguiente controlador:

_ € i boyi
T = :FKAl n ng K ( b + ROQO) (530)

Entonces para cualquier valor é&&> 0y A > 0 el punto de equilibrio:

*

n Nd
€ = €4
) RY(na, €)Y,

es global y asir@tticamente estable bajo el controlador (5.30), realizandbsismde estabilidad de
acuerdo a las ecuaciones (5.27) y (5.29).
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CAPITULO 6

ESTIMACION DE LA ORIENTACION POR
MEDIO DE UNA IMU

La primera fase de este proyecto de investigaiie la propuesta de un esquema de deternnade
la orientacbn de un cuerpoigido basado en el CEKF , usando una unidad de nmaiciercial (IMU)
de Xsens[34] que contiene magoetetros, acelémetros y gibscopos. La informabn obtenida de
los sensores mencionados anteriormente, es procesada por medio de un algoritmo basado en un filtro de
Kalman, para obtener la orientaoide la IMU en tres ejes, expresadcaggyulos de Euler o cuaterniones
unitarios.

La finalidad de esta evalu@ti experimental es la familiarizani e identificaddn de paametros de
diseio de algoritmos de estimaci para que puedan ser extrapolables a aplicaciones satelitales. Para
evaluar el desempe del esquema de estimanidiséiado para este experimento, se comparan los resul-
tados obtenidos del esquema de estiragropuesto con los datos de orienbaicproporcionados por
el software de la IMU.

En las siguientes secciones se describe el escenario en el cual fueron realizados los experimentos, el
esquema de estimaci desarrollado y los resultados de este proceso de evatuaci

6.1 Descripcon del Escenario.

Como se menciamanteriormente, el hardware utilizado es una IMU de la mXisensmodelo MTi
(Figura 6.1), la cual incluye un software que permite su configdna@l seguimiento en tiempo real de

los movimientos efectuados con la IMU por medio de un visualizador en 3D, opciones que permiten el
monitoreo de cada sensor que integra la IMU y la oriedbtaexpresada eangulos de Euler o cuater-
niones unitarios [34].

Figura 6.1: Unidad de medim inercial Xsens-MTiy su sistema coordenado local.
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La informacbn de acelédmetros y magnémetros proporcionada por la IMU astexpresados en
un sistema coordenado local fijo a la Tierra, como se muestra en la figura 6.2, en dondeag@j¢a
al Norte magatico terrestre;z es normal a la superficie terrestre en diréncal cenit, yy completa la
regla de la mano derechay es tangente a la superficie de la Tierra.

Local 12 =
vertical y
S

MTi and MTx
default co-ordinate
system

Z up, default

Local tanget plane
Local Z up, default
Magnetic North

Figura 6.2: Sistema coordenado de referencia de la IMU Xsens.

Por medio del software de la IMU, los datos de cada sensor son almacenados en un archivo que
posteriormente sarutilizado como entrada para el algoritmo de estidracjue se desarrdl] a§ como
la informacbn de la orientaéin del cuerpo de la IMU, que sela referencia para realizar una evaldaci
de desemgw.

6.2 Algoritmo de Estimacibn basado en el CEKF

Para el disko del CEKF, se consideraron los modelos mencionados en las ecuaciones (3.21) y (3.22), de
manera que:

. _l TQ
n 2€
Fla)=|¢|=| 3Lm+S01Q |+uwd (6.)
Q JH=S(Q)JQ+ 1)
y adend@s se considera el sistema que describe el proceso de amedici
mb
Y = | @b | +0(®) (6.2)
Wi

dondew(t) y v(t) son funciones que describen el ruido del proceso y de la nbediespectivamente,
m? es el vector de campo maggfico medidoga?, es el vector de la median del acelesmetro yw?, es
la medicbn de los gibscopos, todos ellos respecto al sistema coordenado local de la IMU.

La ganancia de KalmaA es calculada de acuerdo a las ecuaciones (5.17) y (5.18), resultando una
matriz de dimengin 7 x 7. Sin embargo, para evitar singularidades enaétudo de la covarianza del
cuaterndn debido a la interdependencia de cada uno de sus componentes, la matriz de covarianzas del
cuaterndn fue truncada resultando una ganancia de KalKate dimengin6 x 6.

Con la finalidad de reducir la complejidad del EKF, se implemantalgoritmo de estimagn de-
termiristico de Gauss-Newton mencionado en la €8té.2.2, de tal manera que la informatidel
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magnebmetro y aceldmmetro se fusionen por medio de estetato, obteniendo un cuatednique de-
scribe la orienta@n del cuerpo en estudio. Sin embargo, esta nueva infoomacintiene un nivel de
ruido considerable, por lo que es necesario el uso del EKF.

Aplicando este rétodo, el vecton’, es reducido a%, = [q,,w’ |" + v(t), dondeqy, =
[ Ngn e;n ]T es el cuateri@in que relaciona las mediciones de los magmetros y acelémetros re-
specto a su referencia, por lo que la matfizs redefinida de acuerdo a la ecéad5.14) como:

b
H = 8H({gqgnga2wm) — IG><6 (63)
€D eo=eo

y las matrices de covarianzas de los vecter@$y w(t) que pertenecen a los sistemas (6.1), (6.2) son
R™Ty Q™" respectivamente, que resultan dalozilo basado en la ecuéai (5.9). Puede ser que en
ocasiones sea hecesario un ajuste o sintorfinaié estas covarianzas para mejorar el deseangel
filtro.

De acuerdo al sistema (6.1), el proceso de estiomaciomo se define en la ecuaei(5.15), es:

O = J Y (—S()JN) + Kav (6.4)
L ﬁ . —1eTQ 0
=1 : ] - [ %[ﬁIiS(é)]Q ] l K. ] Y (6:5)

donde el proceso de inovaciv es:

o L

SEIRE

En la figura 6.3 se presenta la estructura del algoritmo de estmatmnde se puede observar el pro-
ceso de fugin de los acelémetros y magnémetros por medio del @iodo Gauss-Newton, obteniendo
un cuaterrdn que junto con la informagn de los giéscopos se realiza el proceso de estidrmabasado
en EKF. El progsito de realimentar el cuateom estimado al itodo de Gauss-Newton es la reddcci
del nimero de iteraciones en el proceso dedngie sensores y agptimizar la cantidad de operaciones
gue realiza el algoritmo de estiméanide orientadin de un cuerpo.

Girbscopo
Aceledmetro 19
Método
Magnebmetro dan EKE
S Gauss-Newtor 5
Condicbn inicial qgs,, q

Figura 6.3: Proceso de estimagibasado en el CEKF.

6.3 Resultados

El experimento considiien la estimaéin de la orientaéin de un dirigible en vuelo libre equipado con
una IMU de marcasensMTi, el cual contiene magn@inetros, gioscopos y acelémetros, como se
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muestra en la figura 6.4. Por medio de comunicacioneanmatlicas, la IMU enia la informacbn de los
sensores hacia una computadora que procesa las mediciones obtenidas con su software para obtener la
informacibn de orientadin del dirigible.
De manera similar, se reatizin experimento adicional realizando algunos movimientos aleatorios
con la IMU, enviando la informa6n de los sensores a una PC que procesa la infoomaaira obtener
la informacbn de su orientadi.

Figura 6.4: Dirigible del departamento de meoaica del CINVESTAV-IPN.

Para evaluar el desenfpeedel algoritmo, la informaén de la orientaéin obtenida en ambos expe-
rimentos fue comparada con la inform@aide orientadin obtenida con el algoritmo.

Para implementar el algoritmo de estin@atide orientaéin en ambos experimentos, fue necesario
calcular los vectores de referencia, es decir, el vector de gravedad y el camp&tinmagrestre en el
lugar donde se realizel experimento. El vector de gravedad normalizado en el sistema coordenado de
referencia descrito en la se6ni6.2 es:

: T
G'=[00 -1]
El vector de campo magtico terrestreM/ fue calculado del modelo IGRF descrito en la senci

3.4 en el sistema coordenado localisetps paametros de posion global mencionados en la tabla 6.1,
resultando un valor d&/ = [ 27510.8907 — 3224.6185 — 14767.2050 |"nT, y su vector unitario de:

Mi = [ 0.8764 —0.1027 —0.4704 }T

Tabla 6.1: Posicin global del experimento.

Paiametros de Posion Global Valores
Altitud 2243 m
Latitud 19°30'35"N
Longitud 99°07'46"0
Fecha 1 Mayo 2009

Afadiendo un factor de correéei debido al material ferromagtico que presenta la eleghica de
la IMU y a la misma estructura del dirigible, los vectores de campo &tagnde referencia para el
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vuelo libre del dirigible y el movimiento aleatorio de la IMU fueron respectivaméfite= [ 0.7271 —
0.0274 —0.6860] " y M4 = 0.6857 —0.0140 — 0.7277]T.

Se realib un proceso de fudh de magnétmetros y acelémetros, se obtuvo un cuatesniunitario
por medio del mtodo Gauss-Newton gste fue tratado como una nueva meifigise calcul su matriz
de covarianzas y se promediaron sus valores principales. De la misma manera, $daahaitiz de
covarianza del géscopo.

La matriz de covarianza del proceso fue sintonizada de acuerdo a la incertidumbre de los modelos.
Como laincertidumbre en el modelo de la cirigita es menor, se selecctouna covarianza del proceso
menor. Sin embargo, debido a que se desconoce &ingdro./ que es la matriz de inercia del cuerpo en
estudio, se selecciéruna covarianza del proceso mayor (tabla 6.2).

Y finalmente, la selecon de la condidn inicial P, se realip de acuerdo al transitorio deseado, es
decir, con la selecon de un valor demasiado pedjae la amplitud del transitorio segrande, por lo que
el tiempo de convergencia del filtro se incrementa. Por otro lado, seleccionando un valor muy grande se
incrementad el riesgo de indeterminaciones nenigas durante eladculo de la orientaéin del cuerpo.

Tabla 6.2: Paametros Sintonizados.

Covarianzas Sintonizadas Valores
Cuaterndn del Método Gauss-Newton| 0.1511
Covarianza del Gascopo 0.0527
Covarianza del Proceso de la Cirgiva 0.1
Covarianza del Proceso de la Binica 10
Condicbn Inicial P, 10[17%7]

Cabe sBalar que durante el vuelo del dirigible, la IMU fue configurada con un periodo de muestreo
de0.01 [s], mientras que en el movimiento libre de la IMU, se configuin periodo de muestreo )4
[s], logrando buenos resultados en ambos experimentos.

Figura 6.5: Modelos de realidad virtual del experimento 1 (izquierda) gxqerimento 2 (derecha).

El algoritmo de estimabn de orientadn fue programado en un software de sim@aanunerica
Simulink, de Matlab, en donde los datos almacenados de la IMU se procesan permitiendo la sioonizaci
de paametros de la tabla 6.2, obteniendo los resultados de de&endpéalgoritmo de estimam de
orientacon del dirigible en vuelo libre (Experimento 1), mostrados en las figuras 6.6 y 6.7, y el de la IMU
en movimiento libre (Experimento 2), mostrados en las figuras 6.8 y 6.9. Adicionalmentefs&roise

59



CAPITULO 6. ESTIMACION DE LA ORIENTACION POR MEDIO DE UNA IMU

Magnetometers vector

|
20 40 60 80 100
Time [s]

30 ‘

Accelerometers vector

20 40 60 80 100
Time [s]

Figura 6.6: Experimento 1. Vector de campo méamo (arriba) y vector de gravedad (abajo).

modelos de realidad virtual que permitieron la compamaeisual del desempe del estimador con la
informacibn de orientadin del software de la IMU, como se muestra en la figura 6.5.

El diseho del algoritmo de estimaimn de la orientaéin de un cuerpo basado en el filtro de Kalman ex-
tendido en su forma continuay en el proceso debfugie sensores mediante eédtodo de Gauss-Newton,
permitid reducir la cantidad de operaciones aétiwas del filtro de Kalman y con ello, la cantidad de
operaciones aritéticas del esquema de estintati Los resultados obtenidos fueron satisfactorios en
esta primera experiencia, ya que el filtro de Kalman no présmoblemas de divergencia al momento
de manipular la IMU con movimientos aleatorios.

La dificultad de la sintonizaén de los paametros del filtro de Kalman, la impredsi del vector de
referencia del campo magtico terrestre y en ocasiones, los errores generados por el algoritmo Gauss-
Newton, fueron factores que influyeron en el incremento del error entre la oriamtesiimada y la
obtenida por la IMU.

60



6.3. RESULTADOS
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Figura 6.7: Experimento 1. Orientaéai del dirigible expresado en cuaterniones unitarios. Cudterni

obtenido por el algoritmo de estimaai propuesto(arriba) y cuateémi obtenido del software de la IMU
(abajo).
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Figura 6.8: Experimento 2. Vector de campo mémo (arriba) y vector de gravedad (abajo).
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Figura 6.9: Experimento 2. Orientéaai de la IMU en movimiento libre expresado en cuaterniones
unitarios. Cuater@in obtenido por el algoritmo de estimawipropuesto(arriba) y cuateém obtenido

del software de la IMU (abajo).
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CAPITULO 7

ESTIMACION DE LA ORIENTACION DEL
MICROSATELITE IRS—FLP

En esta segunda fase de proyecto de investigasie llew a cabo el desarrollo de algoritmos de esti-
macibn de acuerdo a los requerimientos de onisilel microsatlite Flying Laptop(FLP), que se eéat
desarrollando en el Instituto de Sistemas Espaciales (IRS) de la Universidad de Stuttgart, en Alemania.
Al inicio de la estancia de investig@ti, se realia un ardlisis de estabilidad de los controladores que
se dis@aron para cada una de los modos de opénadel FLP. Por medio de simulaciones remuas, se
llegd a la conclugin de que se necesitaba un nuevo esquema de control para el modo seguro deroperaci
del FLP, el cual consiste en proteger la integridad de su dailgeensible a los rayos del Sol,ia®mo
el suministrooptimo de ener@ solar a lo largo de sorbita, utilizando el hardware &s confiable para
realizar tareas de estabilizani
En las siguientes secciones se mencianalgunas caractsticas del FLP, los algoritmos de esti-
macbn desarrollados y los resultados obtenidos de acuerdo a evaluacionescagmealizadas en un
simulador desarrollado en el IRS.

7.1 El Microsatélite IRS—Flying Laptop

El FLP es un microsétite estabilizado en tres ejes, de formiica con dimensiones de 600mm
700mm x 800mm y peso de 120 kilogramos, (figura 7.1), cuyos objetivos se relacionan con las ob-
servaciones ciefficas de la Tierra y la validagh de tecnolom para el desarrollo de futuros proyectos
satelitales dentro del prograrS8auttgarter Small Satellite Progra@@®SSP) del IRS de la Universidad de
Stuttgart, Alemania. Ello incluye el uso de un sistema de @esacas de alta resoldei y un sistema de
comunicaciones de alta velocidad como cafgies que les permitir alcanzar sus objetivos [35].

El FLP se& lanzado hacia unabita SSO con una altitud entre 500 y 900 km y con un tiempo local
del nodo descendente (LTDN) entre 9:30h y 11:00h. Desple varios alisis, se determim que la
proporcbn de Sol es cerca de 65%.

7.2 EIl Sistema de Control de Orientadn del FLP

El Sistema de Control de Orientaci (ACS) del FLP fue dideado para llevar a cabo tareas de alta
precisbn, garantizar la integridad de la caigt#l y asegurar el suministro de en@gsolar. Esto implica

el uso de instrumentos de medioi precisos como sensores de estrellas §sgiwpos de fibréptica
(FOQG).
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LTDN
11:00h

15° ;
18" 47 6,10:30n
N

Figura 7.1: El micros#ite IRS Flying Laptop (izquierda) y sorbita Sncrona con el Sol (derecha).

7.2.1 The ACS hardware

El hardware del ACS del FLP (figura 7.2) consiste en cinco tipos de sensores y dos tipos de actuadores
interconectados por medio de una computadora a bordo Virtex II-Pro basada en tech®IGHA en
configuracbn de tipo estrella, cuya ventaja es el procesamiento en paralelo de cada componente.

Una vista preliminar de los sensores y actuadores del FLP es mostrada en la tabla 7.1.

7.2.2 Modos de Control del ACS

Para satisfacer los objetivos de la raisidel FLP, se desarréllun esquema que contiene una secuen-

cia de modalidades de control para el ACS del FLP(figura 7.3). Este esquema permite el control de
apuntamiento para realizar diferentes tareas de obsérnvasmmunicaciones, asegurar la integridad de

la cargaltil y proveer enera solar de maner@ptima (figura 7.4). Estas tareas son las siguientes:

- 1. Modalidad de reduccbn de velocidad angular (Detumbling): En esta modalidad, se reduce
la velocidad angular del slite despés de ser desplegado o cuando la velocidad angular se incre-
menta accidentalmente saside 3.0/s. Se usan BTMs y magn@hetros en esta modalidad.

- 2. Modalidad de operacbn segura (Safe Mode): El gite entra en esta modalidad con una
funcionalidad rinima si existe una anomalen el hardware o software que no puede resolverse
a bordo. Esto asegura funciones vitales detlgatsuministrando eneig solar durante sarbita
manteniendo un giro constante alrededor de su eje principal de inercia enatirat8ol. Se
utilizan BTMs junto con magnétnetros y sensores de Sol los cuales fueron seleccionados como
los componentes as confiables del ACS.

- 3. Modalidad de espera (Idle Mode): Es tarmén una modalidad de apuntamiento en direcéil
Sol. El satlite espera el siguiente comando mientras los paneles solares son alineados é@mdirecci
al Sol para un abastecimieniptimo de eneng solar. Se usan ruedas inerciales como actuadores,
adends del sensor de estrellas, sensores de Sol, y FOGs, para obtener |la oneddgbsétlite.

- 4. Modalidad de apuntamiento inercial (Inertial Pointing): Es una modalidad de apuntamiento
donde el sdlite lleva a cabo observaciones ciéioas a un objetivo fijo inercialmente en el espa-
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Tabla 7.1: Sensores y actuadores del ACS del FLP.

Hardware Fabricante Descripcion

Magnebmetros Zarm-Technik Se utilizan magnémetros en tres ejes anisppicos y
magnetoresistivos basados en un microcontrolador,|con
una sensibilidad de 8.5[nT].

Sensores de Sol Sun Systems Basados en dos paneles solares de GaAs, se emplean
ocho unidades para cubrir una vista de 4«

Sistema GPS DLR/GSOC Tres receptores independientes GPS conectados cada uno
por una antena y un amplificador de bajo ruido.

Girbscopos de fibrabptica | LITEF Cuatro FOGs organizados en una configunaein tetrae-

FOGs dro para la mediéin de la velocidad angular del cuerpp,

con una tasa axima de deriva de 27fh] y un desplaza
miento aleatorio de 0.23+/.
Sensor de estrellas DTU Con una unidad de procesamiento de datos basado ¢n un
microcontrolador y dosamaras equipadas con un deflelc-
tor, toma indgenes de las estrellas con una resolucie
752558 pixeles.

Ruedas inerciales Rockwell Collins | Cuatro unidades en configuréanitetraedro. Cada un
tiene una capacidad de 0.12 [Nms] de momento angular
y 5[mNm] como par de readmn en un rango de-3000

rpm.

BTMs) Zarm-Technik Se utilizan tres BTMs con un momento lineal de dipglo
de 6[Am?] cada uno. Consisten en dos bobinas ingle-
pendientes envueltas separadamente en paralelo una so-
bre otra que provee redundancia, con una masa de|0.24
kilogramos

cio, as como tareas de calibraxi. Se utilizan ruedas inerciales, sensor de estrellas y FOGs en
esta modalidad.

- 5. Modalidad de apuntamiento al nadir terrestre (Nadir Pointing): En esta modalidad el sis-
tema de @maras apunta al centro de la Tierra con el soporte del sistema GPS. Se utilizan ruedas
inerciales, sensores de estrellas y FOGs en esta modalidad.

- 6. Modalidad de seguimiento (Target Pointing): El gdite realiza observaciones ciéitas de la
Tierra apuntando hacia un objetivo en la superficie terrestre durante su vuelo. En esta modalidad
tambien se utilizan rudas inerciales, sensor de estrellas FOGs aadgrun receptor GPS.

7.2.3 Soluddbn del modelo ACS en modo seguro

Para propsitos de esta tesis, el trabajo realizado se enfoca en la modalidad de @pseagira (Safe
Mode). Anteriormente, el controlador de la modalidad de openasgura estaba basado en un algoritmo
de control en dos ejes que fue dis€lo para mantener un giro constante délgaten su eje principal
de inercia alineado al vector de diremcidel Sol. Esto provegx estabilidad incluso cuando no se tenga
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ZARM AMR-Magnetometer ¥ : TES 3 LITEF C-FORS Rate Sensor
New development for Aying Laptop "-'-M ol New COTS gyro

FPGA On-Board Computer
New technology

ZARM Magnetic Torquer i GENIUS GPS System
In-house electronic development | =y Attitude determination, ultra stable oscillator

Teldix RSI 01-5/28 Coarse Sun Sensor DTU pASC Star Tracker
Smaller, suitable for micro-satellites

Figura 7.2: Hardware del ACS del FLP.

disponible informadin del sensor de Sol en la fase de eclipse, asegurando la integridad de fatitgrga
suministro de enefg solar.

Para este modo operativo se propone un nuevo esquema de control en tres ejes con el uso de algo-

ritmos de estimaéin de orientadin, haciendo posible el die de un controlador en tres ejes con esta
nueva informadn, de tal manera que se cumplan los requerimientos del controlador paéditsd FatP.

7.3 Algoritmo de Estimacibn basado en el EKF

Se dis@6 un algoritmo de estima@n de orientadin para el FLP basado en el EKF para cumplir con los
requerimientos del controlador de la modalidad de opéresgura, las cuales consisten principalmente
en el apuntamiento de los paneles solares en daectzl Sol a lo largo de sbrbita, incluso cuandéste

se encuentre en la fase de eclipse, donde no se tiene infodmteia direcdén del Sol.

El reto de dis&o de este algoritmo fue ebmputo de la orientadh del satlite en la fase de eclipse
con la informaddn de los magnémetros, lo que significa quél® se conoce la informaan de la
orientacon del satlite en dos ejes en esta fase y en consecuenciamgwto de la direcéin del Sol se
vuelve imprecisa, a pesar de los problemas de ajuste de covarianzas que involucigoad&ise filtro
de Kalman.

Esta es la ram principal para el dise®o de dos filtros de Kalman para cada fase a lo largo de la
orbita del FLP. En la fase de Sol (SEKF), tanto la orieritaclel satlite como su velocidad angular son
estimados con una buena preaisi En la fase de eclipse (eEKF) la velocidad angular es estimada con
la misma confiabilidad, pero la orientéoipuede ser estimada usando la inforrdagirevia del filtro de
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Figura 7.3: Modalidades de Control del FLP.

Kalman, obteniendo una mejor preéisi

La diferencia entre el SEKF y el eEKF yace en las mediciones que se tienen disponibles y la manera
como son tratados, pero la estructura de cada uno de ellos es muy similar. En el primer caso, la ori-
entacon del satlite en forma de un cuatefm unitario se calcula mediante urétado determitstico
que lleva a cabo una fu®i de los sensores de Sol y el magmeetro; mientras que en el segundo caso,
sblo se tiene la informadin del magnétmetro. En consecuencia, es necesario el uso de dos matrices de
covarianza para cada caso, tanto del proceso como de la oredici

El primer paso para el dige del EKF, es tener conocimiento del sistema que describedanitia y
cinenatica del FLP en el sistema coordenado fijo a la Tierra, basados en las ecuaciones (3.21) and (3.22),
es decir:

O = —J, N x Ty + Tinag)
¢ = ST+ S0 (7.1)
no= —se O
donde:
Q= Qf + RO (7.2)

siendoQ’ = [0 0 w,]" y w, la rotacbn de la Tierra yR¢ definido en (3.13).

Como las variables del sistema en espacio de estados deben de estar expresados en el mismo sistema
coordenado en el dife del EKF, las ecuaciones que describen lautica del satlite (7.1) deben ser
expresadas en el sistema coorden&timsando la ecuadh (7.2) y su derivada:

WRBE —RbewE] = —I_I(Qé X IQ@—I—Tmag) (7.3)

Considerando}%g = S(Q); R; y sustituyendolo en la ecuadn (7.3), el sistema en espacio de estados,
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Figura 7.4: Esquema de control del FLP (TC = Telecomando, FDIR = Détedei falla, aislamiento y
recuperadn).

ad como el proceso de linearizaci mencionado en la ecuéai (5.14), es:

¢ —Jy (9 — R2) X Jp( — RpQL) + Timag) + S(2)5) REQ%
i=] ¢ | = ST + S(e))0 (7.4)
7 ~15(e)Tg

dondez = [Qf ¢ n]ya;=[¢ 7]

Para calcular la ganancia de Kalman con la e@ra(®.10), la matriZ? es establecida seleccionando
los valores de covarianza tal qlie= diag(cov,,, covn,, cov,,), dondecov,, se sintoniza para alcanzar
convergencia del filtro. El eEKFouv,, puede establecerse con base en las carstitas de ruido del
magnebmetro con la ecuadh (5.9). En el caso del sEKEpv,, puede establecerse con base en los
resultados de sintonizaui del eEKF, pero se debe hacer un ajuste para lograr resultadgsratisos.

La actualizaddn del cuaterr@in (7.5), sugerida en [36], se lleva a cabo mediante un producto de
cuaterniones como se indica en la ectac{3.9), y se usa tanto en el sEKF como en el eEKF. No
obstante, el proceso de innov@tiv es diferente y s@rexplicado en las siguientes secciones.

Aeyg = Kyv
T (7.5)
Anyg = /1 — A€, ;Acuq
Nk—10€ud + €x—1ANug — S€)p_1A€uq
= 7.6
A Ne—1ANya — €4 _1€ud (7:6)

La actualizadn de la velocidad angular es:

Qp = Q1+ Kyuv (7.7)
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El proceso de actualizam se lleva a cabo extrayendo los elementos necesarios de la matriz de
ganancias de Kalman como se muestra en la ecnd¢i8), el cual es calculado con la ecéac{5.10):

K,
re [ 2] "
Para calculaP,_, , de la etapa de propagacide acuerdo a la ecuéai(5.12), la matriz) es estable-
cida por medio de una sintonizaaide las covarianzas del proceso,, (relacionado con la cineatica
del saélite) y cov,,, (relacionado con la damica del salite) tanto para el eEKF como el sEKF.
El sistema (7.4) tiene un papel importante en la etapa de propagdevaluando este sistema en
terminos de los estados estimadogueda:

—Jy (9 - Ri(a5)Qs) x g 0% — Ry (G5)0%) + Tmag) + S() R (65) 9%
fl@ku,t) = 3T + 5@ (7.9)
_lATQe
2 b

y la etapa de propagdni para los estados estimados es:

k+1 1
‘@1;4_1 == :jjk + /k; f(.’j?k,’U,k,t)dt = ‘/j:k + 5 (f(‘i.ka Uk,t) + f(j;kfhukfl?t)) At (710)

donde la integral de la ecuaci (7.10) puede calcularse por medio de wtado nunérico, (p. €j. regla
del trapecio).

Observaddn: Al comienzo de cada iteram del FLP EKF, tiene que asegurarse un valor
positivo en el elemento escalar del cuatémias como mantener la unicidad del cuatém,;
es deciqq' = 1,y la de cada vector de medici del campo maggtico y direccdn del Sol.

7.3.1 EKF en fase de Sol

En esta fase, estdisponible la informaéin de los sensores de Sol y magmeétros en el sistema co-
ordenado del cuerpo del giite, en consecuencia, dllculo del cuateridin que relaciona los sistemas
coordenados? y S¢ se lleva a cabo con unétodo determitstico, como los mencionados en la sécci
6.1; debido a la posibilidad de obtener resultados con un nivel alto de ruido, se emplea un filtro de Kalman
para obtener resultadosasiprecisos, asomo la estimaéin de la velocidad angular del &kte.

Despies de obtener el cuateém, producto de la fuén de informadn de los sensores de Sol y
magnebmetros, el proceso de medioi queda como:

0 00O €l 0O 0 O
000 0 €2 0 0

y=h(z,t)+o(t) = 000 0 0 3 017 v(t) (7.11)
000 0 0 0 n

Una vez definiddi(x, t), del proceso de linearizam (5.14) resulta la matri#/ :

0 (7.12)

o O O
o o O
o o O
S = O

1 0
0 0
0 1

o o O



7.3. ALGORITMO DE ESTIMACON BASADO EN EL EKF

I
I
Condiciones iniciales 9o, P>

= Bandera Sol=0
Bandera Sol

[ Calculo del cuaterrin ]
0

por método determitstic

=N
L

eEKF

Etapa de I )

Propaga®n

Figura 7.5: El Filtro de Kalman Extendido del FLP.

donde lalltima columna de la matrizf fue omitida considerando el hecho de queéeirtino escalar
del cuaterrbnn est relacionada con la parte vectorial mediante la propiedad de unicidad del cwaterni
llal] = 1. Esta restricén resulta en una singularidad en la matriz de covarianzas del caet¢2d.
Para evitar esta singularidad se@pbr el truncamiento de la matriz de covarianzas y en consecuencia,
el truncamiento de la matri .

Finalmente, el proceso de innovakies propuesto como:

V=¢ —¢ (7.13)
dondeq. = [ ¢/ 7. ]T indica un cuaterdin previamente calculado por medio de uétado deter-

ministico.

7.3.2 EKF en fase de eclipse

En esta fasellnicamente eétdisponible la informadin de los magnétmetros. Para determinar el cu-
aterndn que relaciona los sistemas coordenasiBs/ S¢, se propone el uso de la informéaniprevia
del sEKF o de las condiciones iniciales programadas d@ssga la inicializadén del modo seguro de
operacbn del FLP.

El proceso de medién es:

y = h(z,t) + v(t) = bp = R{(é—1)br + v(1) (7.14)

dondeRj(qx—1) es la matriz de rotadn definido por la ecuadh (3.13) ybg es el vector de campo
magretico terrestre en el sistema coorden&damencionado en la seéni 3.4.
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La ecuadbn (5.14) describe el proceso de linearibacrequerido para calculdi y debido a la
estructura no lineal de la fur@m h(z, t) mostrado en la ecuam (7.14), la matrizZ1 queda como:

O(R(q)be)

— O3><3
H 9q

A ] (7.15)
q=qk

la cual sea utilizada para calcular la ganancia de Kalman descrita en la éou@cl0).
Finalmente, el proceso de innovagies:

v=">bp — Ry(qr-1)bE (7.16)

7.3.3 Nuevo esquema de control basado en el EKF para el FLP en modo se-
guro de operaéin

En la secdn 7.2.2, se describiel controlador del modo seguro de opedacilel FLP, donde se imple-
menb un algoritmo de control en dos ejes.

Con el diséo e implementadin del algoritmo de estimamn basado en el EKF, éstlisponible la
informacibn de la orientacin del satlite en tres ejes, permitiendo ello realizar la propuesta de un nuevo
algoritmo de control de orientdmi para alinear los paneles solares con la diéecdel Sol a lo largo de
la 6rbita del FLP.

El nuevo esquema de control para el modo seguro de opardel FLP se muestra en la figura 7.6.

Posicbn

Tiempo

Modelo
del Sol

Modelo del
Campo Magnético
Terrestre

Figura 7.6: Nuevo esquema de control para el modo seguro de dperaci

En este esquema, el cuatémiestimadayzr Se usa para construir una matriz de rddadiescrita
en (3.13), la cual se emplea para estimar el vector de Sol respecto al sistema coordenado del cuerpo del
satlite tanto en la fase de Sol como en eclipse.
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7.4 Resultados

El algoritmo de estimadin de orientadin del FLP para su modo seguro de opdrace prograimen un
simulador bajo la plataforma d&mulinkde MATLAB, donde la di@mica del salite, condiciones es-
pacialesprbita, modelos de actuadores, sensores e inclusive parte del hardware del ACS del FLP fueron
modelados mateaticamente. En la tabla 7.2 se especifican loampeatros iniciales que se establecieron

en el simulador para evaluar los algoritmos de estiéraci

Tabla 7.2: Paametros iniciales del simulador.

Pai&metros iniciales Valores

Fechay hora 01/01/2007 - 00:00:00hrs

Orbita SSO, 600km al nivel del mar, LTDN 10:30hrs
Posicbn inicial ST [1340.4752015.4056544.9] x 103 [m]
Velocidad InicialS* [—1.154 — 7.0692.413] x 103 [m/s]

Orientacon inicial del Saélite | qj = [0.629 — 0.757 0.051 0.169]

Velocidad Angular Inicial Qi =10.10.25 —0.28] [°/s]

Para alcanzar buenos resultados en la estimaig!| vector de Sol, fue necesario una sintonizaci
adicional de los valores de covarianzas. En la tabla 7.3 se muestran los valores de covarianzas que fueron
establecidos en el algoritmo de estintaien todos los casos se consideraron matrices diagonales para
construir las respectivas matrices de covarianzas.

Tabla 7.3: Pametros sintonizados del algoritmo de estirdaalel FLP.

Covarianzas sintonizadas Valores
Cuaterndn del método determiistico 8 x 10716
Covarianza del Gascopo 1x 10716

Covarianza del Proceso de la Ciriva | 1 x 10~
Covarianza del Proceso de la Binica | 1 x 1016
Condicbn Inicial P, 1x 10718

El problema de la sintonizami de los valores de covarianzas es una taréeilditienen que ajustarse
cuidadosamente. En las figuras 7.7 y 7.8 se presentan ejemplos del problema de siatopiapate
de los valores de covarianzas, de las ganancias del controladegras del efecto que tienen en la
estimacbn del vector de Sol y en las velocidades angulares.

En la figura 7.7, hay un rango pedioede tiempo en el que el vector de Sol se estima con una
precisbn aceptable, pero deggside un lapso de tiempo, el error aumenta. Una posible causa de este
efecto es la incertidumbre de la magnitud de la velocidad angular al momento en quiditel satra
en este modo de operaaqi, sin considerar que ya se establecieron las condiciones para que esto suceda
(figura 7.4). En esta simulam se introdujo un valor inicial de velocidad angular arbitrario (figura 7.8)
en donde se observa que se mantiene el error entre la velocidad angular real y la estimada.

Ahora bien, observando este escenario se hizo una sugerencia para mejorar el iieshpk
goritmo de estimaéin desarrollado para mejorar de manera importante la confiablidad del esquema de
control. La mejora implica el uso de FOGs dentro del modo de opraeiguro del FLP, cuyo resultado
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FiY I Iy
Sun vector from Simulator
Estimated Sun Vectar

Sun Vector X

Sun vector from Simulator
Estimated Sun Vectar

Sun VectorY

Sun vector from Simulator
Estimated Sun Yector

Sun VectorZ

Eclipse flag

Figura 7.7: Estimaén del vector de Sol, con el comando de control desactivado.

se muestra en la figura 7.9.

De acuerdo a los requerimientos del modo seguro de operaal microsdtlite Flying Laptop,
el vector de Sol es estimado exitosamente en las fases de Sol y eclipse para que los paneles solares del
satlites esten alineados con el Sol. La désidde utilizar FOGs yace en la incertidumbre de la magnitud
de la velocidad angular cuando el&ie entra en este modo de opeéaciCon el uso de FOGs, el error
de estimadn del vector de Sol en la fase de eclipse se redujo y como resultado, la confiabilidad de este
nuevo esquema de control mejaonsiderablemente.

Comparando el esquema de control anterior del modo seguro de @pecaai el que se desarroll
en esta investigadn, el segundo demuestra sesrconfiable que el primero. Sin embargo, no se con-
sideraba el uso de FOGs en este modo de o®rapor lo que se sugiere una investigacsubsecuente
para determinar los nuevos requerimientos de potencia y procesamiento de acuerdo a la aotuddizaci
esquema de control.
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Angular rates ¥ Angular rates X

Angular rates Z

Sun VectorY Sun Vector X

Sun Vector Z

Eclipse flag
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Figura 7.8: Estimaén de la velocidad angular, con el comando de control desactivado.

T
Sun vector from Simulator
Estimated Sun Vector

5T
Sun vector from Simulator
Estimated Sun Vector

Sun vector frorm Simulator
Estimated Sun Vector n

Figura 7.9: Estimaén del vector de Sol utilizando FOGs, con el comando de control desactivado.

t[s]
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CAPITULO 8

INTEGRACION DE RESULTADOS AL
PROYECTOHUMSAT-MEXICO

Reuniendo las experiencias y resultados descritos en ldglcasmb y 7, es posible difar un esquema
de control preliminar para el nanoshtie HumSat-MXxico.

Para realizar un atisis de confiabilidad y desenfp@ de los algoritmos de estimaaiy control de
orientacon del satlite, se disB6 un simulador de vuelo para el nan@dis¢ HumSat-Mexico (figura
8.1). Este simulador cuenta con la dptide realizar ajustes de panetros de cada sensor y actuador,
ad como incluir la definicdn de las efer@rides de labrbita que segudr el satlite. De esta manera se
pueden establecer los panetros que defirin los actuadores, sensores y losapagtros de control para
que el satlite realice las tareas ciéfitas para las cuales fue ditlo.

Ajuste de
Condiciones
Iniciales

Figura 8.1: Diagrama del simulador de vuelo para el na#glitealtiumSat-Mexico.

8.1 Modelo Virtual para la Visualizacion de Resultados

Debido a la necesidad de interpretar los resultados de las simulaciones de una a@idana sencilla
para la toma de decisiones, se @sen ambiente de realidad virtual que permite visualizar el desemnpe
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de los algoritmos de control de orientagisatelital.

Aln cuando las @ficas en 2D muestran la magnitud de alguno&matros de las simulaciones, la
interpretacdn de algunos pametros como la posian y orientaddn de objetos en el espacio no es clara,
por lo que la visualizadin de resultados en un modelo 3D genera conclusiones inmediatas.

En la figura 8.2 se muestra la interfaz de usuario del ambiente de realidad virtual desarrollado en
Simulink, de Matlab, la cual contiene un modelo hgpicb de un nanosalite con estructura 3U, el
modelo de la Tierra y el modelo del Sol, todos ellos sincronizados mediante la unidad de tiempo UTC.
Con esta herramienta se pueden realizar estudios sobrigita del satlite, navegadin y evaluadn de
algoritmos de control de orientdxi.

Time: 2010/ 3/ 21 16:25:40 s
Lati -

Longitude: 156.41 °
Altitude: 1013489.90 m
Attitude ECI: | 0.67 022 -0,67 -0.21]

Figura 8.2: Vista del modelo virtual para el simulador de vuelo del nagitsdiumSat-Mexico, donde
se puede observar al lite pasando sobre el polo Norte.

8.2 Orbita del Nanosatélite HumSat-México

La orbita seleccionada para el nan@ité HumSat-Mxico fue una SSO (figura 8.3), utilizada frecuente-
mente para aplicaciones de percépaiemota. Los pa@ametros orbitales que se ingresaron al simulador
para obtener los resultados de la figura y 8.4 fueron:

Tabla 8.1: Paametros de l&rbita SSO del nanosdite HumSat-Mexico.

Paiametros Valores

Fechay hora 21/03/2010 - 15:44:00hrs
Radio de la orbita 7371.2 km

LTDN 11:30hrs

Inclinacion 99.4%

Argumento de perigeo inicial -45°

Ascensbn derecha del nodo ascendente inigial8.41°
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Figura 8.4: Cobertura del nanodite HumSat-Mexico en la Tierra.
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Con los resultados obtenidos se pueden realizar estudios para establecearostioarde estabi-
lizacion que permitiéan al satlite realizar tareas tanto de percépcremota como de transnisi de
datos hacia una estéci terrena mediante comunicaciones direccionales.

8.3 Esquema de Control Propuesto para el Nanosalite HumSat-México

De acuerdo los objetivos que se persiguen con el proyecto HumSat, y a la necesidad de validafdecnolog
Mexicana de estabiliza@mn en tres ejes mediante el nanésite HumSat-Mxico, se ha disedo un es-
guema de control que permite realizar diferentes maniobras paragiagpespdéicos, como se muestra

en la figura 8.5.

DETERMINACION
DELA COMANDO PARA LAS
ORIENTACION BOBINAS DE PAR
MAGNETICO
i COMANDO PARA LAS
Pm‘;gmm RUEDAS INERCIALES
NAVEGACION

Figura 8.5: Esquema de control del HumSa&ddo.

El nanosétlite HumSat-Mxico contad con sensores de Sol, magimagetros, gibscopos y un recep-
tor GPS como sensores. La informatiproveniente de cada sensor se procesa en el bloque "Configu-
racion de Sensores” en forma de vectores para alimentar a loasdgiogues. El bloque "Determinaci
de la Orientad@n” se caracteriza por proveer la orientatdel satlite de acuerdo a los sensores quérest
disponibles. Este proceso se basa en la mezcla de algoritmos de detédrmd®ata orientadin deter-
ministicos y anaticos (p.ej. TRIAD y EKF). La informadin de salida de este bloque es la orieriaci
del saélite en forma de un cuatefm unitario. EIl bloque "Pd&@metros de Navegdm” tiene como
funcibn proveer la informaéin necesaria para que el&ie lleve a cabo tareas de captatoptima de
enerda solar, percepbn remota y comunicaciones direccionales. En el bloque "Control de Oriéntaci
se determina el par de control necesario para realizar las maniobras de estabilizaailas tareas de
percepadn remota, comunicaciones iaatbricas y captadn de ener@ solar. Y poiltimo, los bloques
"Comando de la Bobina de Par Magito” y "Comando de la Rueda Inercial”, tienen como fi@mcin-
terpretar la informadin del bloque "Control de Orientam” para que las BTMs y las ruedas inerciales,
que son los actuadores del nanéss HumSat-Mxico, realicen las maniobras de estabilipaci

Este esquema de control estembebido en una arquitectura reconfigurable basada en un dispositivo
FPGA, el cual permitix la actualizadin del hardware de estabilizaci de manera remota [37]

'El trabajo citado forma parte de una investigaciloctoral que se realiza actualmente en el Instituto de Indgeni#KAM.
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8.3.1 Determinadin de la Orientadin

La secuencia del@nputo que permite estimar la orientatidel nanosélite Humsat-Mxico se muestra
en la figura 8.6, que es similar a la mencionada en étuapr.

Figura 8.6: Diagrama del algoritmo de estintacdel HumSat-MXico.

Se propone un proceso de foiside los datos de referencia (modelos del campo stagrterrestre y
modelo del vector de Sol descritos en las secciones 3.4y 3.5) y los sensores disponiblas fse@)t

M= Rgqu) Rg?qk) ] (81)

oM oM oM oM
J:[ (3611) (8612) (5(J3> (3614) ]yfn (8.2)
Qe = Qe — [J 7 (@) J (@) "I T (@w)o(ar) (8.3)
S =0T = (yi- Myb) (vi- M) (8.4)

para determinar la orientaii del satlite previamente. Esta inform@ci es procesada por el algoritmo
de estimadn basado en un EKF (se6ai5.2). Debido a que se presentan fases de eclipseaehita
del satlite, los sensores de Sol dejan de estar disponibles, por lo que s eitdigquema de estimaai
mencionado en la seéri 7.3.2 para compensar este cambio de fase:

Fase de Sol:
0 0 0 €1 O 0O O
000 0 €2 0 0O
y=h(x,t)+o(t) = 000 0 0 €3 0 + v(t) (8.5)
000 0 O 0 n
0001 0O0TO0
H=|000010 0 (8.6)
000O0OT1FO
V=¢ —¢€ (8.7)
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. . |
Condiciones Iniciales | Tos Py

¥

Ganancia de Kalman

k+1lok o L
k=P Hy (ack)[R-‘er(xk)Pk H (:ck)]

—

Etapa de Propagacbn Proceso de Innovadn y
Actualizacion de los estados
_ . N o —
P, = Fi(@x)PrFy(@x)| +Q v =z — Hp (2, )2,
A= ~ k+1 N A —
mk+1:mk+fk f(@g,u, t)dt 2 =&, + Kpvy

Matriz de Error de Covarianza

Py =P — KpHy(25) Py

L

Figura 8.7: Filtro de Kalman Extendido Discreto para estimar la oridmtadel nanosélite HumSat-
México.

Fase de eclipse:

y = h(z,t) +v(t) = bp = Ry(Qr—1)be + v(1) (8.8)
«3  O(Rp(a)be)

H = 033 %701 —a (8.9)

v="bp — Ry(ar-1)bg (8.10)

La informacbn de la orientaéin obtenida de este esquema de estiomaae utilid para realizar las
tareas de apuntamiento que se presentan a contimuaci

8.3.2 Control de Orientadn
Los algoritmos de control de orientaaci que se muestran en la ségthb.3 se utilizan para llevar a cabo

distintas tareas de apuntamiento que requieren control de estabiizacdos o tres ejes:

Te = —K € — K (8.11)

Te = —K4Q + K,S(sp)sp (8.12)

En esta tesis se propusieron tres comandos de corsads que permiten al &dite cumplir con
su misbn: alineaddn de los paneles solares con el Sol (figura 8.8), apuntamiento hacia el nadir terrestre
(figura 8.9) y seguimiento de una estatiterrena (figura 8.10). Para realizar estas tareas, el bloque
de estimadin de orientadn y el bloque de navegdri de la figura 8.5 determinan los paretros de
referencia que necesita el bloque de control de oriedtiaci
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Figura 8.8: Visualizaéin de la alineadin de los paneles solares con el Sol.

Para proveer de enéegsolar al salite de formadptima, los paneles solares se alinean con el Sol.
Para realizar esta maniobra, la inforntacide los sensores de Sol es filtrada mediante el esquema de
estimacbn presentado en la setnianterior.

Figura 8.9: Visualiza€in del comando de apuntamiento hacia el nadir terrestre en diferentes perspecti-
vas.

La maniobra de apuntamiento hacia el nadir terrestre se ulilizana realizar tareas de percépci
remota. Ladrbita SSO del sétite permite una cobertura completa de la superficie terrestre, por lo que
se pueden obtener datos de cualquier parte del mundo.
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Figura 8.10: Secuencia de la visualiZacdel modo de seguimiento de una estaderrena.

Para transmitir la informadh almacenada en el gite hacia una estam terrena, el sétite puede
apuntar sus antenas hacia un objetivo determinado en Tierra. El sistema AC®litel detterminaa el
momento oportuno para comenzar la alinéade las antenas del &lite hacia una estam terrena.

8.4 Resultados de Simulaciones

Una vez establecido el esquema de control para el na@libsdiumSat-Mxico, se realizaron algunas
simulaciones nugricas para mostrar el deserfipede los algoritmos de estimaai y control que se
implementaron en este trabajo de tesis. Los resultados que se @mostremntinuadin, representan el
comportamiento del salite utilizando ruedas inerciales, cuyo motor de DC fue caracterizado en nuestro
laboratorio. Los pametros propuestos de la rueda inercial se muestran en la tabla 8.2.

Las condiciones iniciales que se ingresaron al simulador se muestran en las tablas 8.1 y &2, adem
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se hace menén de los paxmetros de los algoritmos de estintatly control de orientabn en la tabla
8.3.

Tabla 8.2: Paametros del sétite.

PARAMETROS VALORES
Matriz de inercia del sélite diag(0.059,0.059,0.036) [kg m?]
Masa del sdite 3.1 [kg]

Configuracbn de las ruedas inerciales | diag(1,1,1)
Momento de inercia de cada rueda inerdiddx10~6 [kg m?]

Resistencia de la bobina del motor 17.6 [Q]
Constante de relaan par-corriente 0.00571
Constante de relamn velocidad-voltaje 0.00571
Voltaje nominal de operagn 5[V]

Tabla 8.3: Paametros iniciales de la simulaan.

| PARAMETROS | VALORES |
Orientacon inicial respecto al sistema inercial (1,0,0,0)
Velocidad angular inicial (0.02,0.02,0.02) [rad/s]
Posicbn inicial respecto a la Tierra latitud 7.502, longitud 94.740,
altitud 993.4[km]
Velocidad inicial respecto a la Tierra [-567.1,518.7,3592] [m/s]
Parametros del proceso de estimaodin Valores
Covarianza de los magroghetros 0.2
Covarianza de los dgiscopos 0.4
Covarianza del proceso de faside sensores 0.9
Covarianza del proceso de la cingiina del satlite 0.02
Covarianza del proceso de la éinica del s&tlite 0.1
Valor inicial de la matrizP; 1 x 10~3diag(1,1,1,1,1,1,1)
Parametros del proceso de control Valores
Ganancia del controlador proporcional, apuntamiento al $@.002
Ganancia del controlador derivativo, apuntamiento al Sol| 0.005
Ganancia del controlador proporcional, apuntamiento &t na6.8
terrestre y estadn terrena
Ganancia del controlador derivativo, apuntamiento al nadir004
terrestre y estaon terrena

Ademés de los resultados visuales que se obtuvieron con este simulador (figuras 8.2-8.10), se cierra
este cafiulo con algunas @ficas que muestran el desempelel esquema de control propuesto para el
HumSat-Mexico en sibrbita, ascomo el comportamiento de las ruedas inerciales durante las maniobras
de apuntamiento. Los ganetros de control (tabla 8.3) fueron seleccionados para evitar la satudeci
las ruedas inerciales y tener disponible el par de control deseado el mayor tiempo posible. Puede obser-
varse gue las ruedas inerciales mantieneniumaro determinado de revoluciones por minuto cuando el
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saklite llega a la orientadn deseada, aproximadamente 2000 rpm en cada sifblaci

En la figura 8.12 se muestra el error de apuntamiento entre&itsat el nadir terrestre en forma
de un cuateri@in unitario; cuando la orientam del saklite coincide con la orienta@n de referencia, el
cuaterndbn toma el valor deé 00 0 1 |. La magnitud del error de orientéci es de aproximadamente
0.8 estabilizado en los tres ejes del&die.

Vector de Sol en el Sistema Coordenado del Cuerpo del Satélite
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Figura 8.11: Desemjie del esquema de control para el apuntamiento al Sol.

En la figura 8.11 se muestra el vector de la direealel Sol respecto al sistema coordenado del
cuerpo del s#lite; este vector deb&rtener un valor d¢ 0 0 — 1 |, que a su vez es la normal al
plano donde se siain los paneles solares. La magnitud del error de apuntamiento tiene un valor de
aproximadamente 1°&uando los paneles solares deEtitd esan alineados con el Sol.

En la figura 8.13 se muestra el error de apuntamiento entre&ditsatla posicbn de una estagn
terrena en la superficie terrestre en forma de un cuéterniitario. El cuateritin del error de orientagn
toma el valordd 000 1 ] cuando la orientabin del saklite coincide con la orienta@n de referencia.

La magnitud del error de orientéei es de aproximadamente D@&iando el sé&ite es estabilizado en
sus tres ejes.
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CAPITULO 8. INTEGRACION DE RESULTADOS AL PROYECTO HUMSAT-MXICO

Error entre la Orientacion de Referencia y la Orientacion del Satélite
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Figura 8.12: Desemjie del esquema de control para el apuntamiento hacia el nadir terrestre.
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Figura 8.13: Desemjie del esquema de control para el apuntamiento hacia una@staniena.
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CAPITULO 9

CONCLUSIONES YRECOMENDACIONES

9.1 Resultados Globales

Se estudiaron y analizaron diferentes algoritmos de control y estimaei orientadin (captulo 5) para
gue el nanoséatite HumSat-Mxico lleve a cabo las tareaadicas de un salite de percepéin remota,
que son el apuntamiento a una ediacierrena, observam de la superficie terrestre y la obtenti
optima de enefi@ solar. Para diar el sistema de navegéaniy control de orientadn preliminar para

el nanosadtlite HumSat-Mxico, se estudiaron los modelos mahticos que describen la dimica del
saklite lo largo de sworbita (cajtulo 3) y los modelos mateaticos que permiten simular sensores y
actuadores (camilo 4).

En el transcurso de esta investigatse implementaron dos algoritmos de estibagiara dos casos
de estudio, se consideel manejo de los sensores de una unidad de niedinercial para estimar la
orientacon de un cuerpadgido (captulo 6) y se resohd el problema de la estimagi de la orientaéin
de un microsatlite para su modo seguro de opetacfcaftulo 7).

En el primer caso, se adquirexperiencia en el manejo del filtro de Kalman extendido en su forma
continua con el uso de una unidad de mdficinercial, identificando los pametros de dis® que
permitieron formular un algoritmo que hace uso de @wiado determitstico como es el gtodo Gauss-
Newton y el filtro de Kalman extendido.

En el segundo caso se tomaron estas experiencias para resolver el problema de apuntamiento del
microsatlite IRS-Flying Laptopen el modo seguro de operanj que cosiste en alinear sus paneles
solares en direcén al Sol y proteger la cargail del microsaglite de la radiadin solar. Despés de
analizar posibles controladores para cumplir con el requerimiento de estabilizaeiopt por el uso
de un esquema de control que conéigtn el uso de un algoritmo de estintatide orientadén basado
en un nétodo determirstico y un filtro de Kalman extendido en su forma discreta en donde se tiene
informacibn de la direcd@n del Sol, y solo un filtro de Kalman extendido cuando etlgatse encuentre
en fase de eclipse. La informéa obtenida de este algoritmo permite la estirbade la direcén del
Sol a lo largo de l&rbita del microsatlite.

9.2 Conclusiones

La integracbn de estas experiencias culiian la propuesta de un sistema de navégegicontrol de
orientacon para el nanosalite HumSat-Mxico. La principal aportadin a este proyecto fue el desarrollo

de una herramienta que permite simular las condiciones a lasstrisdtlite estad sometido durante su
mision y que permite evaluar los @anetros de sensores y actuadores que pueden ser utilizados para la
adquisicon y control de su orienta@mn en el espacio (ca@plo 8).

87



CAPITULO 9. CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES

Resulta muy conveniente el uso de esta herramienta en @odis un sistema de navegatiy
control de orientacin para evaluar el desenfmede un esquema de control preliminar para uélgaten
base a los posibles sensores y actuadores que se atilizarmitiendo con ello hacer un balance entre
costos y precigin de apuntamiento.

Resulta complicado analizar los resultados que se obtienen de un simulador medi@ds gn 2D,
particularmente cuando se analiza el desdmpie un esquema de control de orierfiadie un satlite
enorbita. Para simplificar este alfsis se disB0 y elabod un modelo de realidad virtual que permite re-
alizar un aalisis tridimensional del desenpedel esquema de control del nanédite HumSat-Mexico
tomando en cuenta la cobertura deksitsg en la Tierra y la cantidad de luz solar que incide sobre la
Tierra en ciertagpocas delf@ de manera simidhea.

Respecto a las ruedas inerciales que usa elitsatomo actuadores de estabiliZati durante esta
investigacbn se tomaron los pametros de un motor de DC con escobillas y que a su vez fue carac-
terizado en laboratorio, permitiendo simular su respuesta a un voltaje determinado. Los resultados que
se mostraron gficamente en el céplo anterior son un factor determinante para establecer tanto los
palametros de seledm de ruedas inerciales como para abordar el tema de la satudecias mismas
en una investigadn posterior.

El esquema de control de orientacipropuesto para el nanoskite HumSat-Mxico puede ser mejo-
rado realizando un estudio de los requerimientdsimmos para establecer comunicaciones con una
estacbn terrena. De esta manera puede desarrollarsmglea que permita realizar las maniobras de
control de apuntamiento aut@ticamente en el momento indicado.

9.3 Recomendaciones

Por otro lado, se sugiere el estudio de perturbaciones que afecten el déselapesquema de control

del nanosdlite HumSat-MXxico, como es el arrastre aera@mico, el cual es la principal perturbani

gue se presenta en 8lites dedrbita baja. Aderas se sugiere el estudio del é&gneno del albedo, que es

la cantidad de radiagn que la Tierra refleja hacia el espacio exterior; en el espectro visible, la luz que la
Tierra refleja hacia el espacio incide en ekfite, agregando un error considerable a las lecturas de los
sensores de Sol.

En Orbitas $ncronas con el Sol, se presenta eldereno de eclipse (aproximadamente 40% de la
orbita), durante el cual los sensores de Sol nareslisponibles, por lo que se sugiere el estudio y
modelado mateatico de este fedmeno para establecer el momento en que los sensores de Sol sean
desactivados sin afectar el desefipeée los algoritmos de estimaai en fase de Sol.

En la etapa final de seleéri de sensores y actuadores, se recomienda realizar un modelad@tizatem
gue describa lo mejor posible sus cardst@ras fsicas y ekctricas, de manera que permita el ajuste final
de los paametros del esquema de control del narelgatHumSat-Mxico.

La plataforma experimental suspendida en aire (desarrollado en el Instituto de lraydsidiM y
basado en el dig§® del Dr. Jorge Prado del Instituto de Geogaat/NAM) es una herramienta valiosa
gue permite la validadn experimental parcial de un sistema de control de oriemtguara vefculos
espaciales, como es SATEDU y el nanéfite HumSat-Mxico. Si bien esta plataforma permite simular
la condicbn de "cero friccbn” en el espacio, @ hay paametros que no pueden simularse en Tierra,
como son las perturbaciones espaciales y logrpatros de apuntamiento hacia la Tierra. Se propone por
tanto, realizar un modelo de validaoinunerico-experimental que permita simular aquellas condiciones
gue no se pueden tener en una plataforma experimental para proporcionar al simulador los datos de los
sensores y actuadores obtenidos del sistema de control de obentacntado en dicha plataforma.
Actualmente el equipo que trabaja en el proyecto SATEDU y HumSatidd esh analizando estos
topicos y desarrollando estos sistemas de control de oriéntatilizando dispositivos DSPs y FPGAs.
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APENDICE A

SISTEMAS COORDENADOS DE
REFERENCIA

Prime Meridian

Figura A.1: Sistemas coordenados con centro en la Tt S” (izquierda), Sistemas coordenados
orbital y cuerpo del satite S°F (linea roja),S° y S?(derecha).

A.1 Sistema coordenado inercial con centro en la Tierr&?!

El eje z; apunta al equinoccio vernal (primavera), el gj@punta al polo norte de la Tierra y el eje

se obtiene con la regla de la mano derecha. Este sistema coordenado permanece fijo inercialmente en el
espacio.

A.2 Sistema coordenado fijo a la Tierra con centro en la TierraS”

El eje z. apunta a la intersedmi del meridiano de Greenwich con el ecuador, el:gjapunta al polo
norte y la direcdn positiva del ejgj. se determina con la regla de la mano derecha. La foiadel
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A.3. SISTEMA COORDENADO ORBITAL CON CENTRO EN LA TIERR&CF

sistemaS” respecto &’ es deQp = 7.2921 x 10~ "[rad/s] alrededor del eje;, y corresponde a la
rotacbn de la Tierra. Sin embargo, la influencia gravitacional del Sol y la Luna afectan al eje démotaci
de la Tierra, dicha influencia se conoce como la préceginutacbn del eje de rotabin de la Tierra.

A.3 Sistema coordenado Orbital con centro en la TierraS@&

Describe labrbita del satlite, en donder,. apunta al perigeoy,. apunta al eje semimenor . es
perpendicular al plano de frbita. La influencia gravitacional del Sol y la Lunaj asmo la oblicidad
de la Tierra, afectan los panetros de unérbita con el tiempo.

A.4 Sistema coordenado OrbitalS?

Tiene como origen el centro de masa detbt, en donde, apunta al centro de la Tierra, es tangente
a laorbita yy, completa la regla de la mano derecha.

A.5 Sistema coordenado fijo al sdtlite S?

Este sistema tiene como origen el centro de masa daiteat su orientadn es relativa al Sistems©.
Para nuestro prd@gsito el ejez;, estaé alineado a la direcoh en la que apuntaruna @mara de alta
resolucon, y cualquiera de los ejag 0 y;, pueden coincidir con los momentos de inercia principales del
satlite. El sistema coordenad®¥® coincidira con el sistema coordenad® cuando la orientabi del
satlite sea d@° enroll, pitchy yaw.
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APENDICE B

LISTA DE VALORES PARA ELMODELO DEL

SOL

Tabla B.1: Terminos perbdicos de la Tierra.

Término A B C

LO 175347046.0 0 0

3341656 4.6692568 6283.07585
34894 4.6261 12566.1517
3497 2.7441 5753.3849
3418 2.8289 3.5231
3136 3.6277 77713.7715
2676 4.4181 7860.4194
2343 6.1352 3930.2097
1324 0.7425 11506.7698
1273 2.0371 529.691
1199 1.1096 1577.3435
990 5.233 5884.927
902 2.045 26.298
857 3.508 398.149
780 1.179 5223.694
753 2.533 5507.553
505 4.583 18849.228
492 4.205 775.523
357 2.92 0.067
317 5.849 11790.629
284 1.899 796.298
271 0.315 10977.079
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Término A B C
243 0.345 5486.778
206 4.806 2544.314
205 1.869 5573.143
202 2.4458 6069.777
156 0.833 213.299
132 3.411 2942.463
126 1.083 20.775
115 0.645 0.98
103 0.636 4694.003
102 0.976 15720.839
102 4.267 7.114
99 6.21 2146.17
98 0.68 155.42
86 5.98 161000.69
85 1.3 6275.96
85 3.67 71430.7
80 1.81 17260.15
79 3.04 12036.46
71 1.76 5088.63
74 3.5 3154.69
74 4.68 801.82
70 0.83 9437.76
62 3.98 8827.39
61 1.82 7084.9
57 2.78 6286.6
56 4.39 14143.5
56 3.47 6279.55
52 0.19 12139.55
52 1.33 1748.02
51 0.28 5856.48
49 0.49 1194.45
41 5.37 8429.24
41 2.4 19651.05
39 6.17 10447.39
37 6.04 10213.29
37 2.57 1059.38
36 1.71 2352.87
36 1.78 6812.77
33 0.59 17789.85
30 0.44 83996.85
30 2.74 1349.87
25 3.16 4690.48

L1 628331966747.0 0 0
206059.0 2.678235 6283.07585
4303.0 2.6351 12566.1517
425.0 1.59 3.523
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APENDICE B. LISTA DE VALORES PARA EL MODELO DEL SOL

Término A C
119.0 5.796 26.298
109.0 2.966 1577.344
93 2.59 18849.23
72 1.14 529.69
68 1.87 398.15
67 441 5507.55
59 2.89 5223.69
56 2.17 155.42
45 0.4 796.3
36 0.47 775.52
29 2.65 7.11
21 5.34 0.98
19 1.85 5486.78
19 4,97 213.3
17 2.99 6275.96
16 0.03 2544.31
16 1.43 2146.17
15 1.21 10977.08
12 2.83 1748.02
12 3.26 5088.63
12 5.27 1194.45
12 2.08 4694
11 0.77 553.57
10 1.3 3286.6
10 4.24 1349.87
9 2.7 242.73
9 5.64 951.72
8 53 2352.87
6 2.65 9437.76
6 4.67 4690.48

L2 52919.0 0 0
8720.0 1.0721 6283.0758
309.0 0.867 12566.152
27 0.05 3.52
16 5.19 26.3
16 3.68 155.42
10 0.76 18849.23
9 2.06 77713.77
7 0.83 775.52
5 4.66 1577.34
4 1.03 7.11
4 3.44 5573.14
3 5.14 796.3
3 6.05 5507.55
3 1.19 242.73
3 6.12 529.69
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Término A B C

3 0.31 398.15
3 2.28 553.57
2 4.38 5223.69
2 3.75 0.98

L3 289.0 5.844 6283.076
35 0 0
17 5.49 12566.15
3 5.2 155.42
1 4,72 3.52
1 5.3 18849.23
1 5.97 242.73

L4 114.0 3.142 0
8 413 6283.08
1 3.84 12566.15

L5 1 3.14 0

B0 280.0 3.199 84334.662
102.0 5.422 5507.553
80 3.88 5223.69
44 3.7 2352.87
32 4 1577.34

B1 9 3.9 5507.55
6 1.73 5223.69

RO 100013989.0 0 0
1670700.0 3.0984635 6283.07585
13956.0 3.05525 12566.1517
3084.0 5.1985 77713.7715
1628.0 1.1739 5753.3849
1576.0 2.8469 7860.4194
925.0 5.453 11506.77
542.0 4,564 3930.21
472.0 3.661 5884.927
346.0 0.964 5507.553
329.0 5.9 5223.694
307.0 0.299 5573.143
243.0 4.273 11790.629
212.0 5.847 1577.344
186.0 5.022 10977.079
175.0 3.012 18849.228
110.0 5.055 5486.778
98 0.89 6069.78
86 5.69 15720.84
86 1.27 161000.69
85 0.27 17260.15
63 0.92 529.69
57 2.01 83996.85
56 5.24 71430.7
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APENDICE B. LISTA DE VALORES PARA EL MODELO DEL SOL

Término A B C
49 3.25 2544.31
47 2.58 775.52
45 5.54 9437.76
43 6.01 6275.96
39 5.36 4694
38 2.39 8827.39
37 0.83 19651.05
37 4.9 12139.55
36 1.67 12036.46
35 1.84 2942.46
33 0.24 7084.9
32 0.18 5088.63
32 1.78 398.15
28 1.21 6286.6
28 1.9 6279.55
26 459 10447.39
R1 103019.0 1.10749 6283.07585
1721.0 1.0644 12566.1517
702.0 3.142 0
32 1.02 18849.23
31 2.84 5507.55
25 1.32 5223.69
18 1.42 1577.34
10 5.91 10977.08
9 1.42 6275.96
9 0.27 5486.78
R2 4359.0 5.7846 6283.0758
124.0 5.579 12566.152
12 3.14 0
9 3.63 77713.77
6 1.87 5573.14
3 5.47 18849
R3 145.0 4.273 6283.076
7 3.92 12566.15
R4 4 2.56 6283.08
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Tabla B.2: Terminos perbdicos para la nutagn en longitud y oblicuidad.
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APENDICE B. LISTA DE VALORES PARA EL MODELO DEL SOL

Coeficientes paraAe

Coeficientes paraA¢

Coeficientes para el operador Seno

Y4

Y3

Y?2

Y1

YO

100
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