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Resumen

Para abordar el tema de estabilización satelital, se realiźo un estudio de las condiciones que rodean a
un sat́elite a lo largo de súorbita para establecer un procedimiento que permita el desarrollo de algoritmos
de estimacíon y control de orientación, aśı como el estudio de actuadores y sensores que serán utilizados
en este proyecto. Esto implicó el desarrollo de modelos matemáticos que describen la dinámica de
un sat́elite y su evolucíon en unaórbita definida que permitirá seleccionar los actuadores, ası́ como
determinar los parámetros de control.

Actualmente el Instituto de Ingenierı́a UNAM (IINGEN-UNAM) no cuenta con una plataforma ex-
perimental que permita la validación de algoritmos de control y de estimación de orientacíon satelital,
por lo que primeramente se diseñaron algoritmos de estimación de la orientación de un cuerpo basa-
dos tanto en ḿetodos estadı́sticos (TRIAD y Gauss-Newton por ejemplo) como en métodos analı́ticos
como el Filtro de Kalman Extendido (EKF). Para ello se empleó una unidad de medición inercial (IMU)
del Centro de Investigación y Estudios Avanzados CINVESTAV, la cual contiene sensores de referen-
cia inercial similares a los de un satélite. La IMU contiene un software dedicado que permite calcular
su orientacíon en tiempo real; estos cálculos se utilizaron para compararlos con los resultados de los
algoritmos disẽnados en esta tesis.

Posteriormente, se llevó a cabo el disẽno y evaluacíon de algoritmos de estimación de orientacíon
basados en el EKF para el microsatélite Flying Laptop (FLP), de tal manera que se garantizara la in-
tegridad de su cargáutil, evitando una exposición prolongada de los rayos del Sol. En esta fase de
trabajo se empléo un simulador desarrollado por el IRS que contiene la caracterización de sensores y
actuadores utilizados en el hardware de estabilización satelital. La experiencia obtenida se derivó de una
estancia acad́emica de trabajo en el Instituto de Sistemas Espaciales (IRS) de la Universidad de Stuttgart,
Alemania, efectuada en el transcurso del tercer semestre del programa de Maestrı́a en Ingenieŕıa en la
UNAM.

Estos algoritmos de estimación 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 está disponible en todo momento la información de los sensores de sol. Con base en estos
resultados, se diseñó un simulador satelital virtual que contiene la dinámica del nanosatélite HumSat-
México. Cońel se pueden evaluar los parámetros asociados a los algoritmos de estimación de orientacíon
satelital de acuerdo con los sensores y actuadores que serán utilizados en esta misión satelital.

Esta metodoloǵıa es muy importante para transferir resultados al esquema de estabilización y control
del nanosat́elite HumSat-Ḿexico que actualmente desarrolla el IINGEN-UNAM.

Como trabajo futuro y en investigación subsecuente a esta tesis, los resultados que se alcanzaron
seŕan validados experimentalmente por medio de una plataforma suspendida en aire (el medio más
parecido y ecońomico para simular en la Tierra la ausencia de fricción espacial), que tendrá la instru-
mentacíon de la misíon HumSat-Ḿexico (computadora, ruedas inerciales, bobinas de torque magnético,
IMU, bateŕıas, comunicaciones inalámbricas, etc.). A partir de ello se generarán los algoritmos finales
de estabilizacíon y control de apuntamiento que serán integrados en una instrumentación reconfigurable
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 IINGEN-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.
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1.3.3 HumSat-Ḿexico . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 11

2 Hardware de Estabilizacíon Satelital 12
2.1 Sensores . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 12
2.2 Actuadores . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16
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3.3 Dińamica del Sat́elite en el Espacio . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 24
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3.6.1 Pares de Origen Magnético . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 32
3.6.2 Pares de Origen Gravitacional . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 32
3.6.3 Pares de Origen Aerodinámico . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 33

4 Modelado de Sensores y Actuadores 34
4.1 Sensores . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 34

4.1.1 Magnet́ometro . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 34
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2.4 Disẽno conceptual de un Giróscopo de FibráOptica. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 15
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8.11 Desempẽno del esquema de control para el apuntamiento al Sol. . . . . . . . . . . . . . 85
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8.3 Paŕametros iniciales de la simulación. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 84
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CAPÍTULO 1

INTRODUCCIÓN

En el área aeroespacial, la tecnologı́a de estabilización es de gran importancia, ya que permite la nave-
gacíon de veh́ıculos espaciales y la realización de maniobras que garanticen eléxito en una misíon. En
el campo de los satélites, la tecnoloǵıa de estabilización abre paso al desarrollo de plataformas satelitales
de mayor complejidad y aplicabilidad, de ahı́ su importancia para cristalizaréxitos nacionales en materia
de investigacíon cient́ıfica, telecomunicaciones, percepción remota y seguridad nacional.

En México se tienen experiencias en el desarrollo de proyectos espaciales, pero aún no hemos al-
canzado los resultados que podrı́an impulsar el desarrollo nacional de tecnologı́as de aplicación espacial,
particularmente en satélites artificiales, y como consecuencia, la tecnologı́a de estabilización satelital
no se ha desarrollado aún, la cual permitiŕıa la consolidacíon de este tipo de proyectos en beneficio de
nuestro páıs.

A nivel mundial, se han desarrollado diferentes técnicas de estabilización en misiones satelitales por
medio de ḿetodos pasivos y activos; los primeros, aprovechando la dinámica del entorno espacial como
la gravedad o el campo magnético y los segundos estableciendo maniobras programadas para un fin
especial. En estabilización activa, que es el tema central de este proyecto de tesis, se emplean sensores
y actuadores dedicados, ası́ como esquemas de control que permiten el cómputo de la orientación del
sat́elite y maniobras de control. Entender y utilizar esta tecnologı́a, abre paso al desarrollo de sistemas de
navegacíon y control de veh́ıculos espaciales, logrando una autosuficiencia tecnológica a nivel nacional.

En esta tesis se estudiaron y desarrollaron algoritmos de estimación y control de orientación de
sat́elites pequẽnos, los cuales permitirán al nanosatélite HumSat-Ḿexico1, la ejecucíon de tareas cientı́ficas
para las cuales fue diseñado. Estos algoritmos fueron evaluados y validados numéricamente mediante un
simulador que recrea las condiciones a las que el nanosatélite HumSat-Ḿexico estaŕa sometido durante
su vuelo orbital. Como resultado, se pueden estimar los requerimientos y parámetros de disẽno del hard-
ware del sistema de determinación y control de orientación (ADCS) del nanosatélite HumSat-Ḿexico.

En el caṕıtulo 1 se da una breve introducción al control de orientación de veh́ıculos espaciales y se
describe la necesidad de utilizar esta tecnologı́a para la realización de tareas cientı́ficas en proyectos de
inteŕes nacional. El capı́tulo 2 est́a dedicado a la descripción breve de la tecnologı́a utilizada en sensores
y actuadores que conforman el ADCS en un vehı́culo espacial y que se han utilizado en misiones espa-
ciales exitosas. En el capı́tulo 3 se mencionan los modelos matemáticos que describen la dinámica de
un sat́elite enórbita, aśı como algunas de las condiciones ambientales a las que un satélite est́a sometido
en el espacio exterior. Para simular la lectura de los sensores y actuadores que integran el ADCS de un
sat́elite, el caṕıtulo 4 contiene el principio b́asico para modelarlos matemáticamente. En el capı́tulo 5 se

1Humanitary Satellite Network Project. www.humsat.org
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CAPÍTULO 1. INTRODUCCIÓN

hace una recopilación de los algoritmos de control y estimación de la orientación estudiados durante el
desarrollo del proyecto HumSat-México. En el caṕıtulo 6 se recopilan los resultados del diseño y eval-
uacíon de desempeño de un algoritmo de estimación basado en el filtro de Kalman, realizando algunas
mediciones con los sensores de una unidad de medición inercial IMU de marcaXsensproporcionada
por el Departamento de Mecatrónica del CINVESTAV-IPN. Como resultado de una estancia de investi-
gacíon en el Instituto de Sistemas Espaciales de la Universidad de Stuttgart, Alemania, en el capı́tulo 7
se mencionan los resultados del diseño y evaluacíon nuḿerica de un algoritmo de estimación basado en
el filtro de Kalman. Este filtro se realizó para la modalidad deoperacíon seguradel microsat́elite Flying
Laptop, como parte de su sistema de control de orientación (ACS) basado en un dispositivo FPGA, uti-
lizando un simulador de vuelo que integra la caracterización de sus sensores, actuadores y el hardware
del ACS del microsatélite Flying Laptop. De las experiencias adquiridas, se propone un esquema de
control para el nanosatélite HumSat-Ḿexico, que se menciona en el capı́tulo 8, el cual podŕa ejecutar
tareas de observación cient́ıfica y transmisíon de datos. Aśı mismo, se reportan algunos avances que se
han logrado en el diseño conceptual y desarrollo del sistema ADCS del nanosatélite HumSat-Ḿexico,
como producto de esta investigación, cerrando con las conclusiones obtenidas en esta investigación y
algunas recomendaciones, mencionadas en el capı́tulo 9.

1.1 Importancia del Sistema de Control de Orientacíon Satelital
La orientacíon de un veh́ıculo espacial puede definirse como la relación entre sus ejes coordenados y un
sistema coordenado inercial. Comúnmente esta relación se describr por lośangulosroll, pitch y yaw. El
sistema coordenado inercial usado frecuentemente es mostrado en la figura 1.1, donde el vector+X es
paralelo al vector de velocidad del vehı́culo espacial, los vectores+X y +Z est́an contenidos en el plano
de laórbita, el vector+Y es perpendicular al plano de laórbita y el vector+Z es opuesto al vector de
gravedad [1].

Figura 1.1: Orientación de un veh́ıculo espacial.

Dentro de los subsistemas que conforman un satélite, el subsistema de control de orientación ACS
es uno de los ḿas complejos y redituables para desarrollar satélites de alta utilidad para la sociedad. Ac-
tualmente, la mayorı́a de los sat́elites enórbita poseen una o varias cargasútiles que requieren un control
de apuntamiento. Las dos sondas espacialesVoyagerque conforman sistemas totalmente parecidos a los
sat́elites y que condujeron misiones hacia los planetas exteriores excepto Plutón, tuvieron un sistema de
estabilizacíon en tres ejes que permitieron obtener imágenes de alta resolución de J́upiter y sus satélites,
Saturno, Tit́an y sus anillos, ası́ como los sistemas de Urano y Neptuno. El telescopio espacialHubble
tiene un sofisticado sistema de estabilización en tres ejes, ya que la precisión es muy importante para
la astronoḿıa. Finalmente, el esfuerzo de colocar exploradores sobre la superficie de Marte dentro del

2
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programaViking requirió un sistema de estabilización en tres ejes, [2], [3].

Sat́elites de Comunicaciones

Los sat́elites de comunicaciones tienen dos tipos fundamentales de diseño. Uno de ellos es el satélite
estabilizado por medio de un giro constante, mejor conocido comospinner, y el otro es el satélite estabi-
lizado en tres ejes (figura 1.2).

Figura 1.2: Izquierda: Intelsat VI, estabilizado por un giro constante dual. Derecha: Intelsat 12, estabi-
lizado en tres ejes

Los sat́elites spinnerstienen una forma cilı́ndrica que gira en su eje de simetrı́a a una velocidad
tı́pica de 60 rpm para alcanzar estabilidad inercialmente. La orientación del sat́elite puede ser alterada
por medio de un ńumero determinado de toberas de propulsión. Casi todo el satélite gira, con excepción
de las antenas, las cuales dejan de girar para queéstas apunten en dirección de la Tierra. El suministro
de enerǵıa eĺectrica se lleva a cabo mediante celdas solares colocadas sobre la circunferencia del satélite,
pero cubriendo la superficie cilı́ndrica de celdas solares significa que, en cualquier instante de tiempo,
el Sol ilumina no ḿas que la tercera parte de la superficie de las celdas solares, el resto no convierte la
enerǵıa solar en energı́a eĺectrica. Este uso relativamente ineficiente de recursos energéticos, se vuelve
inaceptable cuando los satélites demandan ḿas cantidad de energı́a. Cuando la potencia requerida excede
1 ó 2 kW, la estabilizacíon en tres ejes de un satélite es la mejor selección.

Los sat́elites estabilizados en tres ejes pueden tener cualquier forma, sin embargo, usualmente tienen
la forma de un cubo. Una cara del satélite, 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. Además del mejor aprovechamiento de la energı́a solar, el satélite provee mejor
precisíon en el apuntamiento de sus antenas, de otro modo, el tamaño de las antenas tendrı́a que ser
mayor para asegurar la ganancia suficiente a lo largo delárea de cobertura.

Sat́elites de Percepción Remota

Algunos ejemplos de misiones satelitales de percepción remota son el sistemaLandsaty SPOTque
operan en el espectróoptico e infrarrojo, y el sistemaRadarsatque opera en el espectro de microondas
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(figura 1.3). Estos satélites son estabilizados en tres ejes para orientar sus cargasútiles hacia objetivos
espećıficos.Éstos son colocados enórbitas śıncronas con el Sol con altitudes entre 700 y 900 kilómetros,
permitíendoles observar la misma región con un periodo de dos a tres semanas a la misma hora local, o
bien, bajo las mismas condiciones de luz.

Figura 1.3: Izquierda: Satélite Landsat-7. Centro: Satélite SPOT-5. Derecha: Satélite Radarsat.

El programaLandsatde los Estados Unidos fue lanzado con el propósito de realizar observaciones
terrestres, cuya aplicación es la investigación del cambio cliḿatico global y aplicaciones en agricultura,
recursos acúıferos, crecimiento urbano, geologı́a, reforestacíon, planeacíon regional, educación y seguri-
dad nacional. El sistemaSPOTfue disẽnado por la agencia espacial Francesa, con Bélgica y Suecia como
sus socios minoritarios. Provee imágenes terrestres para diversas aplicaciones como la agricultura, car-
tograf́ıa, mapeo catastral, estudios ambientales, planeación urbana, telecomunicaciones, reforestación,
mapeo del uso y cobertura del suelo, vigilancia, evaluación de desastres naturales, administración de
riegos de inundación, exploracíon de petŕoleo y gas, geoloǵıa e ingenieŕıa civil. El programaRadarsat
es un sistema de satélites de percepción remota Canadiense, orientado al estudio de regiones polares,
apoyo a la navegación maŕıtima, identificacíon de recursos naturales, administración de la agricultura y
recursos acúıferos, y el monitoreo del cambio cliḿatico [4].

Sat́elites de Navegación

El sistema de satélites de navegación global GLONASS desarrollado por Rusia (antes Unión de Reṕu-
blicas Socialistas Soviéticas - URSS) y el sistema de posicionamiento global GPS desarrollado por los
Estados Unidos, son los sistemas de navegación más representativos en la actualidad.Éstos proveen la
determinacíon de la posicíon y velocidad en tiempo real de un número ilimitado de objetos ḿoviles en
cualquier punto de la superficie terrestre, para uso militar, civil, comercial y cientı́fico (figura 1.4).

La constelacíon del sistema GLONASS consiste de 24 satélites colocados en tres planos orbitales
con una inclinacíon de 64.8◦, separados entre si 120◦, con una altitud promedio de 19,132 kilómetros y
con un periodo orbital de 11 horas, 15 minutos y 43 segundos. La constelación del sistema GPS consiste
en 24 o ḿas sat́elites en seis planos orbitales cuya inclinación es de 55◦ con una separación entre ellos
de 60◦, con un radio de 26,561.75 kilómetros y excentricidad de 0.01 y un periodo orbital de 12 horas
del tiempo sideral medio1. Actualmente se desarrollan otros sistemas de navegación, como el Galileo
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Figura 1.4: Izquierda: Satélite del Sistema GPS. Derecha: Satélite del Sistema GLONASS.

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

El sistema de control de orientación ACS tiene como proṕosito estabilizar al satélite y orientarlo hacia
el Sol y la Tierra, orientar el eje vertical del satélite en direccíon a la Tierra y los paneles solares hacia el
Sol, adeḿas de orientar las toberas de propulsión para proveer al satélite de una corrección orbital. Estos
sat́elites usan un sistema de estabilización en tres ejes que está integrado, entre otros componentes por
ruedas inerciales y un sistema de reducción de momento basado en toberas de propulsión, [1], [5].

1.2 Tipos de Control de Orientacíon en Sat́elites Pequẽnos

Una vez que se han definido los requerimientos de diseño del sistema ACS de un satélite o veh́ıculo
espacial mediante la evaluación de los requerimientos y perfil de la misión, se selecciona el ḿetodo de
control de orientación adecuado para cumplir con los requerimientos de potencia, apuntamiento, carga
útil y medios para contrarrestar las perturbaciones espaciales (tabla 1.1). Posteriormente se cuantifican
los pares perturbadores para seleccionar y dimensionar el hardware de ACS del satélite, se seleccionan los
algoritmos de determinación y control de orientación y se realiza una o varias iteraciones para alcanzar
el mejor disẽno del ACS, [6], [7].

Métodos Pasivos de Control

El control de orientación mediante el despliegue de un gradiente gravitacional permite el aprovechamiento
de las propiedades inerciales del vehı́culo espacial para mantenerlo apuntando hacia la Tierra. El eje lon-
gitudinal del veh́ıculo espacial tiende a alinearse hacia el centro de la Tierra cuandoéste se encuentra
dentro del campo gravitacional terrestre, siendo un método de control en los dos ejes del vehı́culo espa-
cial. Este medio de estabilización es ecońomico y no requiere de consumo energético una vez despelgado
del sat́elite. Para controlar su tercer eje, se puede agregar una rueda de momento constante alineado a
un eje ortogonal al vector de velocidad del vehı́culo espacial y al vector en dirección al nadir terrestre,
siendo estable cuando la rueda está alineada con el vector normal a laórbita. Sin embargo, el uso de esta
rueda de momento constante incrementa el costo de este sistema de estabilización.

1Un dia sideral medio es la rotación de la Tierra hacia la misma posición con respecto al espacio inercial y es aproximada-
mente cuatro minutos ḿas corto que un dia solar
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Tabla 1.1: Ḿetodos de Control de Orientación y Capacidades

Opciones de Precisión L ı́mite de
Tipo Apuntamiento Maniobrabilidad Tı́pica Tiempo de Vida

Gradiente Gravi-

tacional

Solamente apun-

tamiento hacia el nadir

terrestre

Muy limitado ±5 grados (2 ejes) Ninguno

Gradiente Gravi-

tacional y Rueda

de Momento

Constante

Solamente apun-

tamiento hacia el nadir

terrestre

Muy limitado ±5 grados (3 ejes) Rodamientos de la

rueda

Magńetico

Pasivo

Apuntamiento al

Norte/Sur Magńetico

Muy limitado ±5 grados (2 ejes) Ninguno

Control de Giro Cualquier direccíon fija

inercialmente y redire-

ccionamiento con ma-

niobras de precesión

Gran cantidad de pro-

pelente para mover un

vector ŕıgido de mo-

mento angular

±0.1 a ±1 grados

(proporcional a la

velocidad de giro)

Propelente1 (si éste

aplica)

Control de Giro

Dual

Limitado por la arti-

culación del estator o

plataforma

Vector de momento

angular igual al anterior

y restriccíon por la

geometŕıa de la propia

plataforma

Igual que la anterior

para el rotor y

reduccíon de giro

determinado por

el apuntamiento y

la referencia de la

cargaútil

Propelente1 (si éste

aplica) y rodamien-

tos de la plataforma

Rueda de Mo-

mento Constante

(1 rueda)

Adecuado para apun-

tamiento hacia el nadir

terrestre

El vector de momento

de la rueda se mantiene

paralelo a la normal del

plano de laórbita, res-

tringiendo maniobras

en el ejeyaw

±0.1 a±1 grados Propelente1 (Si éste

aplica) y vida de los

sensores y rodamien-

tos de la rueda

Momento Cero

(Sólo toberas de

propulsíon)

Sin restricciones Sin restricciones (Ve-

locidades angulares al-

tas disponibles)

±0.1 a±5 grados Propelente

Momento Cero (3

Ruedas)

Sin restricciones Sin Restricciones ±0.001 a±1 grados Propelente1 (Si éste

aplica) y vida de los

sensores y rodamien-

tos de las ruedas

Momento Cero

(CMG)

Sin restricciones Sin restricciones (Ve-

locidades angulares al-

tas disponibles)

±0.001 a±1 grados Propelente1 (Si éste

aplica) y vida de los

sensores y rodamien-

tos de las ruedas

Otro método pasivo de control es el uso de imanes permanentes a bordo del vehı́culo espacial para

1Las toberas de propulsión pueden ser usadas para incrementar y reducir el momento angular en todas las altitudes. En
sat́elites y veh́ıculos espaciales eńorbitas bajas y geoestacionarias, se pueden usar bobinas de par magnético.
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alinear el campo magnético de los imanes con el de la Tierra. Este método presenta mejor rendimiento
en veh́ıculos espaciales con apuntamiento hacia la Tierra conórbitas cercanas al ecuador, donde la ori-
entacíon del campo magńetico terrestre es casi constante. Este sistema de estabilización es ligera y
ecońomica.

Las t́ecnicas de control de giro son métodos pasivos de control estabilización, en donde el vehı́culo
espacial gira de tal manera que el vector de movimiento angular permanece fijo inercialmente en el
espacio, empleando estabilidad giroscópica. El movimiento giratorio es estable si el vehı́culo 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 sección 1.1, donde el satélite de comunicaciones posee dos elementos que
giran a diferente velocidad en torno al mismo eje. Normalmente, una sección (el rotor) gira ŕapidamente
para proveer un momento angular, mientras que la segunda sección (estator o plataforma) deja de girar
para mantener un eje apuntando hacia la Tierra o el Sol. Estos métodos requieren normalmente medios
activos de control, como toberas de propulsión o bobinas de par magnético para ajustar la orientación
del veh́ıculo espacial y la velocidad de giro y ası́ lograr contrarrestar los pares perturbadores, ası́ como
disminuir los efectos de precesión y nutacíon en el vector de momento angular.

Métodos Activos de Control

Los sat́elites estabilizados en tres ejes son cada vez más comunes que aquellos que usan un gradiente
gravitacional o estabilización giratoria.Éstos 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 sat́elite provienen de la combinación de ruedas inerciales, toberas de propulsión, bobinas de par
magńetico, giŕoscopos de control de momento (CMGs) o ruedas de momento constante.

Existen variantes de este tipo de sistemas de estabilización. En sistemas demomento-cero, las ruedas
inerciales responden a los pares de perturbación que afectan al satélite y a sẽnales de error de apun-
tamiento que el satélite pueda generar durante su misión. Sin embargo, existe la posibilidad de que se
presente una saturación de la velocidad de giro de las ruedas debido a pares de perturbación repetitivos.
Para ello se requiere aplicar pares externos que pueden ser generados por toberas de propulsión o bobinas
de par magńetico para reducir el giro de la rueda hasta cero. Este proceso es conocido comodesaturacíon
de momento angular.

Cuando se requieren pares de control mayores para vehı́culos espaciales de mayor tamaño o para
realizar maniobras rápidas 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 opción atractiva.

1.3 Proyectos Satelitales en Ḿexico

1.3.1 Antecedentes de proyectos satelitales nacionales

México ha incursionado en lasáreas de tecnologı́as satelitales, lanzando los sistemas Morelos 1 y 2 en
la década de los 80’s, y los sistemas Solidaridad 1 y 2, y Satmex 5 (Morelos 3) en la década de los 90’s,
ésteúltimo lanzado mediante financiamientos privados por la empresa estatal Telecomm (Telecomunica-
ciones de Ḿexico) [8]. Todos estos sistemas satelitales fueron diseñados y construidos en el extranjero,
y hasta el momento no se ha colocado un solo satélite en el espacio con tecnologı́a totalmente mexicana
que pudiera impulsar el desarrollo de este campo de investigación.

Sin embargo, se han presentado esfuerzos para incursionar en el desarrollo tecnológico aeroespacial.
La Universidad Nacional Autónoma de Ḿexico UNAM, a trav́es del hoy extinto Programa Universitario
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de Investigacíon y Desarrollo Espacial (PUIDE), concibió el proyecto UNAMSAT, el cual fue un paquete
de tecnoloǵıa abierta que fue comprado a la compañ́ıa AMSAT (Radio Amateur Satellite Corporation),
lo cual los obliǵo a respetar términos de discrecionalidad y de secrecı́a. Este paquete los ayudó a asimilar
tecnoloǵıa satelital, pero también los limit́o en t́erminos de independencia tecnológica. El UNAMSAT
fue un microsat́elite ćubico de 23 cm por lado con capacidades de comunicaciones digitales similares a
un BBS (Bulletin Broadcasting Service), y un experimento cientı́fico, para medir la velocidad con la que
entran los meteoritos a la atmósfera terrestre [9].

Despúes del proyecto microsatelital UNAMSAT que realizara la UNAM, cuyos mejores resultados
se generaron al colocar enórbita y operar al microsatélite UNAMSAT-B por un par de meses en 1996,
diversas instituciones educativas y de investigación Mexicanas trabajaron en el desarrollo del proyecto
microsatelital SATEX (figura 1.5), [10].

Figura 1.5: Representación del microsat́elite Satex.

El microsat́elite experimental mexicano SATEX fue diseñado para tener una forma cúbica 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. Se ubicarı́a en unáorbita
polar a 98◦ de inclinacíon y una altitud aproximada de 780 km sobre la Tierra. El periodo de recor-
rido de laórbita tendŕıa una duracíon de 101 minutos, con un periodo de sol y de eclipse de 67 y 34
minutos respectivamente. El control del apuntamiento del microsatélite respecto a Tierra se efectuarı́a
primeramente por una etapa de estabilización con bobinas de par magnético (BTM) hasta alcanzar condi-
ciones adecuadas para liberar el gradiente gravitacional, después de liberarlo se contarı́a con un medio
de estabilizacíon pasiva, que requerirı́a de una segunda etapa de estabilización para alcanzar condiciones
dinámicas que permitiera la realización de experimentos que demandaban lı́nea de vista entre el satélite
y la Tierra. Durante las fases de estabilización activa se utilizarı́an 6 bobinas de par magnético colo-
cadas en pares ortogonales, además de cuatro sensores finos de sol y dos magnetómetros de 3 ejes que
permitieran determinar el apuntamiento de la plataforma satelital [11].

Sus experimentos fueron propuestos y desarrollados por diversas instituciones de todo el paı́s, entre
ellas, el Centro de Investigación Cient́ıfica y Educacíon Superior de Ensenada, Baja California (CI-
CESE); el Centro de Investigación en Tecnoloǵıa Digital de Tijuana, Baja California; el Centro de
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Investigacíon en Mateḿaticas (CIMAT), de Guanajuato; el Instituto Nacional de Astrofı́sicaÓptica y
Electŕonica (INAOE), de Puebla, y la UNAM del Distrito Federal [12].

1.3.2 SATEDU

Analizando los problemas que representa la capacitación de personal en elárea de satélites, es que se
concibe la idea de crear un simulador satelital, con el fin de crear un satélite educativo, para capacitar a
los recursos humanos necesarios dentro delárea de satélites de manera general o especifica dentro de las
diferentes partes de logı́stica que requiere la creación de un sat́elite.

Figura 1.6: El Sat́elite Educativo SATEDU.

El sat́elite educativo SATEDU (figura 1.6), diseñado y construido en el Instituto de Ingenierı́a UNAM,
fue concebido para serútil en laboratorios de investigación para el desarrollo de nuevas soluciones y
módulos para subsistemas de satélites reales. En este sentido, se pueden abordar temas de investigación
en áreas como estabilización en tres ejes, comunicaciones digitales, sensores de satélites, sistemas de
potencia, validacíon de cargaśutiles, computadoras de vuelo, navegación aut́onoma y constelaciones de
sat́elites.

En el mercado global, existen escasos productos similares a SATEDU, de tal manera que actualmente
existe un sat́elite educativo comercial de laboratorio, que fue desarrollado por la Fuerza Aérea de los Es-
tados Unidos, llamado EYASSAT, con un costo aproximado de 8,000 dólares. SATEDU fue desarrollado
para tener un costo aproximado de 3,000 dólares, hacíendolo atractivo para diferentes instituciones de
educacíon a nivel mundial [13].

Los subsistemas que conforman a SATEDU son [8]:

- Computadora de vuelo (CV), que esencialmente está compuesta 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 operacíon 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 delatch-up.

- Potencia, constituido por un microcontrolador PIC18F2321, que se comunica con la CV para
controlar los apagados y encendidos de las fuentes de energı́a de los deḿas subsistemas, una serie
de reguladores y un convertidor de DC-DC que surtirá a los subsistemas con energı́a, un sistema
de carga para las baterı́as y las fuentes de energı́a primaria y secundaria del SATEDU que están
integradas por 4 baterı́as Li-On recargables y celdas solares autoadheribles. El subsistema de
potencia lo componen dos tarjetas, una de ellas contiene las baterı́as y circuitos complementarios,
y la otra la electŕonica necesaria para protejer a SATEDU del efectolatch-up1 e interruptores como
el kill switchy remover antes de vuelo, que mantienen totalmente apagado a SATEDU antes de su
liberacíon, como si fuera un satélite para vuelo.

- Comunicaciones, consiste en 2 tarjetas, un pequeño módulo conectado a la computadora donde
se encuentra el software para manipular al SATEDU y la tarjeta de comunicaciones que sigue el
mismo disẽno que las deḿas. 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
módulo para la PC usa un transceptor adicional que es utilizado para comunicarse con una PC vı́a
USB.

- Estabilización, consiste de una tarjeta que maneja dos métodos de estabilización activa, que son
una rueda inercial y BTMs. La rueda inercial es una pequeño disco circular sujeto a un pequeño
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 orientación en un eje y poder
llevar a cabo varios experimentos sobre estabilización.

- Sensores de Estabilización, la constituye una tarjeta que aloja los sensores necesarios para mon-
itorear el movimiento de SATEDU, algunos de ellos sirven para visualizar su posición en tiempo
real. Los sensores que la componen son una brújula electŕonica con una precisión de 0.1◦, un
aceleŕometro en tres ejes y tres giróscopos electrónicos puestos de manera ortogonal para moni-
torear los tres ejes del satélite.

- Módulos de expansíon y actualizacíon de plataforma, pensados para desarrollar expansiones
que 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
es una pequẽna ćamara que almacene fotografı́as en la memoria flash de la CV, estos archivos se
enviaŕan a una computadora personal que simula la estación terrena.

- Segmento terrestre. Este segmento de supervisión comprende a una computadora personal donde
est́a instalada la interfaz gráfica de comunicación entre SATEDU y la estación terrena (PC). Es un
software a trav́es del cual se despliega la telemetrı́a de SATEDU, se realiza el envı́o de programas
de cargado en la CV, etc.

Estos subsistemas están contenidos preliminarmente en una caja de acrı́lico, la cual es ecońomica y
facilita la portabilidad de SATEDU.

1Efecto de la radiación sobre componentes electrónicos el cual provoca la pérdida de funcionalidad del dispositivo debido a
la aparicíon de corrientes parásitas elevadas (avalancha).
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1.3.3 HumSat-Ḿexico

El proyecto HumSat en una iniciativa educativa y de desarrollo tecnológico internacional para la con-
struccíon de una constelación de nanosatélites, fabricados cada uno de ellos por diferentes paı́ses, que
proporcionaŕan capacidades de comunicación global aáreas con poca y sin alguna infraestructura. Sus
principales promotores son la Universidad de Vigo, España; la Universidad Politécnica de California,
Estados Unidos; la UNAM y el Centro Regional de Enseñanza de Ciencia y Tecnologı́a del Espacio para
América Latina y el Caribe (CRECTEALC), Ḿexico.

La arquitectura del sistema HumSat está compuesta por tres segmentos:

- Un segmento del Espacio, que consiste en una constelación de pequẽnos sat́elites, algunos de
ellos disẽnados bajo el estándar CubeSat1, adeḿas pueden ser integradas algunas cargasútiles
secundarias.

- Un segmento terrestre, que consiste en estaciones terrenas y centros de control de misión basados
en el sistema GENSO2.

- Un segmento de usuario, basado en equipo de bajo costo capaz de transmitir información unidi-
reccional al usuario, o equipo más sofisticado capaz de realizar comunicaciones bidireccionales,
para aplicaciones humanitarias y emergencias, ası́ como el monitoreo de parámetros relacionados
con el cambio cliḿatico.

Actualmente se están empleando todos los recursos tecnológicos de SATEDU, ası́ como las experi-
encias de desarrollo, para construir el primer satélite aut́octono estabilizado en tres ejes para ser lanzado
al espacio como uno de los primeros satélites de la constelación internacional HumSat, el cual consistirá
de los siguientes subsistemas: estructura 3U (10cm× 10cm× 30cm), potencia con celdas solares de-
splegables, computadora de vuelo, comunicaciones inalámbricas en UHF, VHF y banda S, sensores de
navegacíon inercial , ruedas inerciales y BTM como actuadores y una estación terrena. De esta manera,
el sat́elite HumSat-Ḿexico realizaŕa tareas de alta complejidad que permitirán la validacíon de tecnoloǵıa
de estabilizacíon en tres ejes, que si bien no es un requerimiento dentro del proyecto HumSat, el satélite
perseguiŕa esta meta para alcanzar el desarrollo de esta tecnologı́a como parte del programa de la Agencia
Espacial Mexicana que está cerca de ser iniciado [14].

1Sat́elite de forma ćubica de 10 centı́metros de lado y un peso de 1 kilogramo. Dicho estándar fue establecido y publicado
por la Universidad Polit́ecnica de California y la Universidad de Stanford.

2Sistema enfocado a la formación de una red de estaciones terrenas y satélites que pueden interactuar mediante un software
est́andar. www.genso.org
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CAPÍTULO 2

HARDWARE DE ESTABILIZACI ÓN

SATELITAL

Durante el proceso de diseño del ACS de un satélite y considerando las perturbaciones espaciales a
las que estará sometido, se seleccionan los sensores que permitirán la adquisicíon de la orientación del
sat́elite seǵun los requerimientos de la misión, aśı como los actuadores que permitirán llevar a cabo las
maniobras de estabilización permitiendo con ello contrarrestar los pares externos debidos a las condi-
ciones ambientales en el espacio.

2.1 Sensores

Magnet́ometro

Este sensor mide la dirección y magnitud del campo magnético terrestre. Para establecer la orientación
del sat́elite, la informacíon de los magnetómetros es comparada con el vector de campo magnético ter-
restre que es calculado a bordo del satélite. Sin embargo, el campo magnético terrestre puede variar con
el tiempo haciendo imprecisa la orientación estimada del satélite. La informacíon de otros sensores como
el sensor de Sol puede mejorar la precisión de la estimación de la orientación del sat́elite. Cuando un
sat́elite es equipado con bobinas de par magnético, los magnetómetros se utilizan para controlar la polar-
idad del momento generado por las bobinas, peroéstas deben de ser apagadas cuando los magnetómetros
est́an realizando las mediciones del campo magnético terrestre [6].

Algunos de los ḿas utilizados son los magnetómetros de saturación, que consisten en una bobina
principal y una secundaria. La señal de voltaje inducido de la bobina secundaria es distorsionada por el
campo magńetico ambiental [15].

Aceleŕometro

El aceleŕometro es un dispositivo que detecta variaciones de velocidad. Son construidos de diferentes
maneras, pero el ḿas coḿun es el que utiliza la segunda ley de Newton, el cual es conocido como
proof mass, que consiste en una masa suspendida mediante diferentes técnicas y se mantiene en una
posicíon neutral debido a un campo magnético. Los avances que se han logrado en elárea de los sistemas
microelectromećanicos (MEMS) han permitido el desarrollo de acelerómetros de menor consumo de
enerǵıa y de masa y tamaño reducidos. Los elementos de detección incluyen 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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Sensor de Sol

Existen numerosas aplicaciones para el uso de sensores de Sol, y en lasúltimas d́ecadas han sido de-
sarrollados diferentes tipos de dispositivos de instrumentación solar. Éstos pueden formar parte de un
sistema b́asico de determinación de la orientación, un sistema de adquisición inicial o recuperación de-
spúes de una falla, o un sistema de orientación independiente de arreglos de celdas solares. Debido a
que los sat́elites deórbita baja presentan fases de eclipse, los sistemas de determinación de la orientación
basados en sensores de Sol deben de proveer de medios que toleren la pérdida de esta información sin
afectar las restricciones de apuntamiento. Básicamente hay dos tipos de sensores de Sol, analógicos y
digitales, [6], [16].

Sensores de Sol Analógicos

Se basan en celdas solares de silicio cuya corriente de salida es proporcional al coseno delángulo de
incidencia de la luz solar y a propiedades fı́sicas adicionales relacionadas con la celda solar. Sin embargo,
a altosángulos de incidencia, la corriente de salida no sigue exactamente un comportamiento cosenoidal,
como se observa en la lı́nea punteada de la gráfica ángulo–corriente de la figura 2.1. Utilizando dos
fotodetectores separados por unángulo de inclinacíon, puede reconstruirse elángulo de incidencia de la
luz del Sol en un plano del satélite. Agregando otro par de fotodectores en un plano del satélite ortogonal
respecto al anterior, pueden conocerse dosángulos de incidencia y ası́ reconstruir el vector de la dirección
del Sol en el sistema coordenado del cuerpo del satélite.

Figura 2.1: Dependencia delángulo de incidencia de la luz del Sol con la corriente de salida de la
fotocelda. Se obtiene mayor corriente cuando elángulo entre el haz de luz y el vector normal al plano de
la fotocelda es pequeño.

Sensores de Sol Digitales

El sensor de Sol digital permite obtener la información delángulo de incidencia de la luz del Sol en un
plano del sat́elite. Como su contraparte analógica, pueden utilizarse sensores de Sol digitales distribuidos
sobre el cuerpo del satélite en planos ortogonales para determinar el vector de la dirección del Sol.
Consiste en una cabezaóptica montada en un contenedor donde se encuentra la electrónica del dispositivo
que permite el ćalculo de la direccíon del Sol referido al eje de la cabezaóptica. La cabezáoptica es un
bloque con uńındice de refracción determinado, en cuyo lado superior se encuentra una ranura donde
entran los rayos del Sol que inciden en un patrón de ret́ıculas que permiten expresar la dirección del Sol
en forma digital. En la figura 2.2 se ilustran cuatro clases de columnas de fotoceldas, ajuste del umbral
autoḿatico (ATA), un bit de signo, bits codificados (Código de Gray) y bits de precisión.
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Figura 2.2: Diagrama de un sensor de Sol digital.

Sensor de Estrellas

Los sensores de estrellas son los sensores de referencia más precisos para medir la orientación de un
veh́ıculo espacial. En sistemas de control de orientación en tres ejes, se utilizan seguidores de estrellas o
star trackerspara seguir una o dos estrellas y con ello establecer la orientación de un veh́ıculo espacial
en dos o tres ejes. Los más comunes usan sensores CCD que reducen su masa, volumen y consumo
enerǵetico con el mismo desempeño en t́erminos de precisión. Tambíen se han logrado mejoras con el
uso de detectores de estado sólido [17].

Los más sofisticados no sólo siguen las estrellas como puntos brillantes, además identifican alǵun
patŕon 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 adecuadamente según la
misión del veh́ıculo espacial. Cuando la misión requiere mayor precisión en la determinación de la
orientacíon del veh́ıculo espacial, se usa una combinación de sensores de estrellas y giróscopos, los
cuales se complementan muy bien; los giróscopos se pueden usar para la estabilización inicial o en
periodos de interferencia del Sol o la Luna en los sensores de estrellas [6].

Giróscopos

Son sensores que cuantifican el desplazamiento angular de un cuerpo. Son considerados como sensores
inerciales. Existen diferentes tipos de giróscopos que utilizan diferentes fenómenos f́ısicos para realizar
mediciones de desplazamiento angular.

Principio Mećanico

Consiste en una rueda giratoria que es montada en unos anillos que constituyen una suspensión de Card́an
(Gimbal), mostrado en la figura 2.3. El momento angular de un giróscopo es constante en magnitud y
paralelo su eje de giro (Spin Axis). En ausencia de pares de control o de perturbación, el vector de giro
mantiene su orientación fija inercialmente, en consecuencia, cuando un vehı́culo espacial gira alrededor
del eje de entrada (Input Axis), la suspensión de Card́an que soporta el eje de giro presenta una precesión
en torno al eje de salida (Output Axis), o eje de rotación de la suspensión de Card́an. La informacíon de

14



2.1. SENSORES

salida del giŕoscopo se obtiene a partir del movimiento de la suspensión de Card́an [18].

Figura 2.3: Geometrı́ade un Giŕoscopo de un Grado de Libertad.

Principio Relativ́ıstico

Los Giróscopos de FibráOptica (FOGs) son un ejemplo de este tipo de sensores. Su principio de op-
eracíon se basa en el efecto Sagnac, descubierto en 1913 en honor al francés Georges Sagnac quien
realiźo el primer experimento de interferometrı́a dedicado al estudio de la correlación entre la velocidad
angular y el cambio de fase de un haz de láser.

El elemento de detección es un haz de láser que es separado en dos, los cuales viajan en sentidos
opuestos a trav́es de una fibráoptica (figura 2.4). Cuando el vehı́culo espacial presenta movimiento
rotacional en el eje perpendicular al plano de espiral (sensing coil), puede medirse un cambio de fase,
debido a que un haz de laser viajará en una distancia ḿas corta que el otro haz [5].

Figura 2.4: Disẽno conceptual de un Giróscopo de FibráOptica.
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Efecto Piezoeléctrico

Tambíen est́an disponibles giŕoscopos cuya construcción se basa en materiales piezoeléctricos. Son rel-
ativamente ecońomicos y pueden ser fabricados con técnicas de micro-manufactura. El principio de
funcionamiento se basa en la medición de la vibraciones de una barra metálica, a la cual se adhieren
transductores piezoeléctricos que detectan el movimiento, se determina su respuesta al efecto de Cori-
olis y aśı, se estima la velocidad angular inercial de un cuerpo. Sin embargo, el desempeño de estos
giróscopos en aplicaciones espaciales es reducida, debido principalmente a su sensibilidad a la temper-
atura y a imperfecciones de fabricación [17].

2.2 Actuadores

Bobinas de Par Magnético

Las bobinas de par magnético aprovechan el campo magnético de la Tierra para generar un par cuando
una corriente es enviada hacia la bobina, permitiendo el control de la orientación de un veh́ıculo espacial
y la compensación de pares perturbadores [18].

La direccíon del momento magnético generado por una bobina es normal al plano de la sección
transversal de la bobina. El sentido del momento magnético se determina según la regla de la mano
derecha, considerando el sentido que circula la corriente en el embobinado. Al interactuar el momento
magńetico generado por las bobinas con el campo magnético terrestre, se produce un par en dirección al
plano de la sección transversal de la bobina.

Se utilizan coḿunmente en vehı́culos espaciales cońorbitas de baja altitud. Sin embargo, su utilidad
se reduce eńorbitas de mayor altitud ya que el campo magnético 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 generación de par de control, eficientes y con una
relativa demanda ḿınima de enerǵıa eĺectrica, las ruedas inerciales son utilizadas comúnmente en los
sistemas ACS de un vehı́culo espacial.

La rueda es aclopada mecánicamente al eje de un motor eléctrico, el cual permanece fijo a la estruc-
tura del veh́ıculo espacial. Para provocar un movimiento angular en el vehı́culo espacial alrededor del
eje de giro de la rueda inercial, una corriente eléctrica se hace pasar hacia el motor de la rueda inercial.
Al momento que la rueda gira,ésta produce un par en dirección contraria al sentido de giro del motor.
Como el motor permanece fijo a la estructura del vehı́culo espacial,́este par es transferido al vehı́culo
espacial ýeste empieza a rotar alrededor del eje de giro de la rueda, siendo una aplicación de la tercera
ley de Newton de movimiento [2].

Debido a una posible saturación de la capacidad ḿaxima de almacenamiento de movimiento angular
de la rueda inercial durante las maniobras de reorientación o la absorcíon de pares externos, se utilizan
otros medios que produzcan pares externos para disminuir periódicamente la cantidad de movimiento
angular, como toberas de propulsión o bobinas de torque magnético [18].

Para tener control de la orientación en los tres ejes del vehı́culo espacial, son instaladas tres ruedas
inerciales ortogonales entre sı́. Tambíen se ha utilizado una configuración redundante de cuatro ruedas
inerciales en algunas misiones espaciales.
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CAPÍTULO 3

MODELADO MATEMÁTICO DEL SATÉLITE

Y ENTORNO ESPACIAL

Por medio de modelos matemáticos se explicaŕa la dińamica del sat́elite a lo largo de súorbita, con-
siderando las perturbaciones que se presentarán durante su misión.

La utilidad de conocer dichos modelos es la identificación de paŕametros de disẽno del esquema
de control de orientación satelital para conocer aproximadamente, mediante simulaciones, el compor-
tamiento del satélite bajo ciertos comandos de control. Más adelante se hará una descripción general de
éstos modelos que fueron usados para el estudio del problema de control y estimación de la orientación
de un sat́elite.

3.1 Modelo de laÓrbita del Satélite

Para entender el modelo matemático que define láorbita de un satélite, se mencionarán brevemente
algunos paŕametros que permiten establecer sus caracterı́sticas cineḿaticas y de forma, con el objeto
de conocer la cobertura del satélite alrededor de la Tierra, para queéste pueda llevar a cabo las tareas
cient́ıficas para las cuales fue diseñado, y aśı establecer los parámetros de disẽno de su esquema de
control.

3.1.1 Tipos déOrbitas

Básicamente se pueden identificar diferentes tipos deórbitas de acuerdo a las siguientes categorı́as [4].

3.1.1.1 Distancia de la Tierra

En la figura 3.1 se muestran los tipos deórbitas clasificados por su cercanı́a con la Tierra, los cuales son
LEO, MEO y GEO.

Los sat́elites enórbitas LEO rodean la Tierra a una altura alrededor de 160 a 800 kilómetros de la
superficie de la Tierra. Estos satélites tienen periodos orbitales más cortos y retrasos en la propagación
de sẽnales ḿas pequẽnos, por lo que son altamente adecuados para aplicaciones en comunicaciones,
adeḿas de que la potencia requerida para señales de transmisión es menor, resultando en satélites de
dimensiones pequeñas y ecońomicas para su construcción. Sin embargo, debido al periodo orbital menor,
el sat́elite permanece al alcance de una estación terrena en un lapso corto de tiempo. Otras aplicaciones
de sat́elites enórbitas LEO son la percepción remota, estudios climatológicos, observaciones cientı́ficas
y aplicaciones militares.
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Figura 3.1: Clasificación deórbitas por altura.

En órbitas MEO, el satélite rodea la Tierra a una altura de 10000 a 20000 kilómetros de la superficie
terrestre con un periodo orbital entre 6 y 12 horas. Estos satélites permanecen en una región de la Tierra
más tiempo que eńorbitas LEO, la distancia y retraso de señales de transmisión son ḿas grandes que en
sat́elites enórbitas LEO y sus aplicaciones tı́picas son las telecomunicaciones y sistemas de navegación
(GPS, GLONASS)

Una órbita GEO es unáorbita progrado cuyo periodo orbital es igual al periodo de rotación de la
Tierra. Si este tipo déorbita estuviera en el plano del ecuador y fuera circular, los satélites permanecerı́an
estacionarios respecto a un punto dado del ecuador. A este tipo deórbitas se les llama geoestacionarias.
Para alcanzar esta velocidad orbital, el satélite debe permanecer a una altura de 35786 kilómetros de
la superficie de la Tierra, teniendo un periodo orbital de 23 horas 56 minutos. Los satélites enórbitas
geoestacionarias juegan un papel muy importante en las telecomunicaciones y señales de video, ası́ como
en meteoroloǵıa y en aplicaciones militares.

3.1.1.2 Excentricidad

Figura 3.2: Clasificación deórbitas por excentricidad.
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Seǵun la excentricidad que presenta unaórbita (figura 3.2), se puede tener una trayectoria elı́ptica
cuando la excentricidad de láorbita es0 < e < 1. Cuandoe = 0 se tiene unáorbita circular, aunque
cabe mencionar que todas lasórbitas circulares tienen un valor de excentricidad pequeño. Cuando la
excentricidad ese > 1 se tiene unáorbita hiperb́olica y cuandoe = 1 la órbita es parab́olica.

Existe unaórbita eĺıptica con una excentricidad grande y además muy inclinada (0.75 y 65◦ re-
spectivamente), llamadáorbita Molniya, en donde se colocan satélites en diferentes fases que proveen
servicios de telecomunicaciones a zonas que están localizadas a una latitud muy grande (p.ej. paı́ses que
conformaron la Uníon Sovíetica).

3.1.1.3 Inclinacíon del PlanoÓrbital

Figura 3.3: Clasificación deórbitas por inclinacíon. a) Progrado, b) Retrogrado, c) Polar, d) Ecuatorial.

El plano de unáorbita puede tener diferentes valores de inclinación respecto del plano ecuatorial de
la Tierra. Para una inclinación de 0◦, se tiene unáorbita ecuatorial, cuyo plano coincide con el ecuador
de la Tierra. Para una inclinación de 90◦ se tiene unáorbita polar y para inclinaciones mayores de 0◦ y
menores de 180◦ se dice que láorbita es inclinada.

Para inclinaciones entre 0◦ y 90◦, el sat́elite viaja en la misma dirección en la que la Tierra efectúa su
rotacíon, o bien, en unáorbita conocida como directa o progrado. Para inclinaciones entre 90◦ y 180◦ el
sat́elite viaja en una dirección opuesta a la rotación de la Tierra, es decir, en unaórbita retrogrado (figura
3.3).

Dentro de laśorbitas LEO, laórbita SSO que se muestra en la figura 3.4, presenta una inclinación
entre 97◦ y 105◦, lo que la hace unáorbita polar retrogrado. El plano de laórbita mantiene uńangulo
constante con la lı́nea Sol-Tierra debido a una perturbación llamada regresión 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
órbitas inclinadas, una fuerza en dirección a la normal al plano del ecuador ocurre en el plano de laórbita,
pero por propiedades giroscópicas, la inclinacíon de laórbita no cambia, pero se produce una precesión
en el plano de láorbita alrededor del ecuador. Por lo que, en el rango de inclinación mencionado, la
precesíon coincide con el periodo en la que la Tierra gira alrededor del Sol.
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Figura 3.4:Órbita SSO.

3.1.2 Paŕametros Orbitales

Figura 3.5: Definicíon de los paŕametros de unáorbita. Plano orbital (izquierda). Espacio 3D (derecha).

En la figura 3.5 se ilustran las terminologı́as que describen a unaórbita eĺıptica y en su caso particular,
unaórbita circular. En la tabla 3.1 se mencionarán cada uno de ellos.

3.1.3 Ecuacíon Diferencial de láOrbita

La ecuacíon diferencial general de unaórbita es:

d2u
dθ2

+ u = mok
H2 ; u = r−1 (3.1)

que tiene la forma de un oscilador armónico lineal con una función de fuerza constante. En el caso de
órbitas circulares, la solución de la ecuación (3.1) es simplemente una constante y un término arḿonico
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3.2. REPRESENTACÍON DE LA ORIENTACIÓN DE UN CUERPO

En el plano de laórbita (figura 3.5a) En el espacio 3D (figura 3.5b)

a = Eje semi-mayor i = Inclinación
e = Excentricidad Ω = Ascensíon derecha del nodo ascendente
ω = Argumento del perigeo ω = Argumento del perigeo
b = Eje semi-menor B = Plano Orbital
r = Radio de láorbita A.N. = Nodo Ascendente
E = Centro de la Tierra N = Polo Norte
A = Apogeo P = Perigeo
P = Perigeo V= Equinoccio Vernal (intersección entre
v = Anomaĺıaverdadera el ecuador de la Tierra y la eclı́ptica)
u =ω + v = Argumento de latitud
A.N. = Nodo ascendente
S = Posicíon del sat́elite

Tabla 3.1: Paŕametros orbitales

[19]:

u = mok
H2 ; u = r−1; H = mor

2θ̇ (3.2)

siendo:
k = Gmemo = mog(RE)

2 (3.3)

dondemo es la masa del satélite, r el radio de laórbita,H la magnitud del momento angular,θ̇ la
velocidad angular con la que el satélite recorre súorbita,G la constante de la gravitación universal,me

la masa de la Tierra,g la magnitud de la gravedad terrestre al nivel del mar yRE el radio de la Tierra.
Para este proyecto de investigación, se considerará la órbita del sat́elite HumSat-Ḿexico como cir-

cular, de radio de 6871 kilómetros desde el centro de la Tierra (altitud promedio de 500 kilómetros),
teniendo:

θ̇ = ωo =

√

k

mor
3 (3.4)

Para describir láorbita del sat́elite, es suficiente establecer la información del radio, la inclinacíon y
la ascensíon derecha del nodo ascendente; y para definir su posición, se necesita el argumento de latitud
y considerar que el argumento del perigeo es cero.

3.2 Representacíon de la Orientación de un Cuerpo
Existen diferentes formas de representar la orientación de un cuerpo en relación a un sistema coordenado
definido. En este proyecto de investigación se estudiaron tres métodos que permiten establecer transfor-
maciones entre diferentes sistemas coordenados, y en particular, la representación de la orientación de
un sat́elite a lo largo de súorbita [20].

3.2.1 Ángulos de Euler

Representan la orientación de un cuerpo respecto a un sistema coordenado de referenciaxyz o la ori-
entacíon de un sistema coordenado respecto a otro (figura 3.6). Para describir la orientación de un cuerpo
en t́erminos de lośangulos de Euler se definen las siguientes rotaciones:
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θ (roll) describe la rotación alrededor del ejex.

φ (pitch) describe la rotación alrededor del ejey.

ψ (yaw) describe la rotación alrededor del ejez.

En el caso del satélite, estośangulos describen su orientación relativa a un sistema coordenado de
referencia.

Figura 3.6: Visualizacíon de la rotacíon de un eje coordenado.

3.2.2 Cuaterniones Unitarios

La orientacíon de un objeto puede ser descrita como una rotación alrededor de un eje. Este eje es un
vector unitarioλ con componentes en un sistema coordenado de referenciaxyz, por lo que se necesitan
cuatro paŕametros para describir la orientación respecto a un sistema coordenado de referencia; los tres
componentes del vector unitarioλ y un ángulo de rotaciónθ.

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

Un cuaterníon se define por tener una parte escalarη y una vectorialǫ, de manera que:

q =
[

η ǫ1 ǫ2 ǫ3
]

(3.5)

y para un cuaternión unitario, se tiene:

η2 + ǫ21 + ǫ22 + ǫ23 = q⊤q = 1 (3.6)

donde:

η = cos
β

2
(3.7)

ǫ =
[

ǫ1 ǫ2 ǫ3
]

= λ sin
β

2
(3.8)

y se puede observar queη y ǫ se expresan en términos de una rotación β alrededor de un vector uni-
tario λ, con los cuales también se puede representar la orientación de sat́elite, mejor conocido como
representacíon en paŕametros de Euler(figura 3.7).
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Figura 3.7: Parametrización de la orientacíon de un cuerpo rı́gido.

El producto entre dos cuaternionesqa y qb es no conmutativo y está definido por la siguiente ecuación
[21]:

qa

⊗

qb =











η −ǫ1 −ǫ2 −ǫ3
ǫ1 η −ǫ3 ǫ2
ǫ2 ǫ3 η −ǫ1
ǫ3 −ǫ2 ǫ1 η











a











η
ǫ1
ǫ2
ǫ3











b

(3.9)

y puede reescribirse como:

qa

⊗

qb =

[

ηaηb − ǫ⊤a ǫb
ηaǫb + ηbǫa + ǫa × ǫb

]

(3.10)

3.2.3 Matriz de Rotación

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

- La transformacíon de un vector representado en un sistema coordenado a otro sistema coordenado.

- La rotacíon de un vector en el mismo sistema coordenado.

- La descripcíon de una orientación mutua entre 2 sistemas coordenados.

La matriz de rotacíon R de un sistema coordenadoa a un sistema coordenado de referenciab se
denotaŕaRb

a en esta tesis. La matrizR es una matriz de3×3 de elementos reales, y tiene las propiedades
siguientes:R⊤R = I3×3, det(R)=1 yRb

a = (Ra
b )

−1 = (Ra
b )

⊤.
La transformacíon de un vector expresado en un sistema coordenado inicial a otro sistema coorde-

nado final se puede expresar comovfinal = Rfinal
inicialvinicial.

La matriz de rotacíon correspondiente a la rotación deβ grados alrededor del ejeλ puede obtenerse
como sigue:

Rb
a(λ, β) = I + S(λ) sinβ + (1− cosβ)S2(λ) (3.11)

donde el operadorS(·) es la matriz anti-siḿetrica que representa un producto vectorial tal que:

x× y = S(x)y = −S(y)x = S(y)⊤x =







0 −x3 x2
x3 0 −x1
−x2 x1 0













y1
y2
y3






(3.12)

La ecuacíon (3.11) puede expresarse en términos de cuaterniones unitarios como sigue:
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Ra
b (q) = I + 2ηS(ǫ) + 2S2(ǫ) (3.13)

Otra manera de describir la matriz de rotación es usando lośangulos de Euler:

Rx(θ) =







1 0 0
0 cos θ − sin θ
0 sin θ cos θ







Ry(φ) =







cosφ 0 sinφ
0 1 0

− sinφ 0 cosφ







Rz(ψ) =







cosψ − sinψ 0
sinψ cosψ 0
0 0 1







donde lośangulosθ, φ y ψ son losángulos de rotación alrededor de los ejesx, y y z respectivamente.
La derivada de la matriz de rotación con respecto al tiempo es, [21]:

Ṙa
b = −Ωa

b ×Ra
b (3.14)

dondeΩa
b es el vector de la velocidad angular del sistema coordenadob expresada en el sistema coorde-

nadoa cumpliendo la propiedadΩa
b = -Ωb

a resultando en:

Ṙa
b = S(Ωa

b )R
a
b = Ra

bS(Ω
b
a) (3.15)

3.3 Dinámica del Sat́elite en el Espacio
Para explicar la dińamica del sat́elite en el espacio, es necesario el uso de dos ecuaciones diferenciales,
la primera relacionada con la cantidad de momento angular, mejor conocida como la dinámica de cuerpo
rı́gido y la otra, asociada con la orientación del sat́elite, conocida como la cineḿatica del sat́elite.

En este proyecto de investigación se omitío el ańalisis de translación del sat́elite, ya quéeste man-
tendŕa su movimiento natural en súorbita hasta el fin de su ciclo de vida, sin la posibilidad de corregir
su curso con medios como toberas de propulsión, por lo que el ańalisis que se muestra a continuación se
limitará a la Dińamica y Cineḿatica rotacional.

3.3.1 Dińamica de Cuerpo Ŕıgido

En la figura 3.8 se muestran diferentes sistemas coordenados, el sistema coordenado inercialSI es el
definido por los ejesxi, yi y zi y el sistema coordenado del cuerpo del satéliteSB es el definido por los
ejesxb, yb y zb. El sistemaSB se mueve con una velocidad angularΩi

b respecto del sistema coordenado
SI .

Se define el vectorr′i que es la distancia entre el centro de masa del satélite, el cual tambíen es la
diferencia entre la distancia del centro de masa del satélite al centro del sistemaSI y la distancia de la
masa de alguna partı́cula del sat́elitemi al centro del sistemaSI .

Para calcular la cantidad momento angular del satélite Li respecto al sistema coordenadoSI , se
considera la siguiente definición [23]:

Li =
n
∑

i=1

r′i ×mi(Ω
i
b × r′i) (3.16)
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Expresando el producto vectorial en su forma matricial se tiene que:

Li =
n
∑

i=1

r′i ×mi(Ω
i
b × r′i) =

n
∑

i=1

miS(r
′
i)S(Ω

i
b)r

′
i =

n
∑

i=1

miS(r
′
i)S(r

′
i)
⊤Ωi

b = JbΩ
i
b

y se puede observar que:

Jb =
n
∑

i=1

miS(r
′
i)S(r

′
i)
⊤Ωi

b =
n
∑

i=1

mi







y′i
2 + z′i

2 −x′iy′i −x′iz′i
−y′ix′i x′i

2 + z′i
2 −y′iz′i

−z′ix′i −z′iy′i x′i
2 + y′i

2






Ωi
b (3.17)

siendoJb, definida en la ecuación (3.17), el tensor de inercia del satélite, que se puede interpretar como
la distribucíon de masas de un cuerpo en el sistema coordenadoSB respecto al sistema coordenadoSI

[24].

Ωi
b

zi

yi

xi

zb

yb

xb

ri
Ri

mi

mi

r′i

Figura 3.8: Sistemas coordenados de referencia.

La derivada de la cantidad de momento angular alrededor del centro de masa del satélite, con-
siderando la ecuación (3.16), es expresada como:

d

dt
Li =

n
∑

i=1

r′i ×mi[Ω
i
b × (Ωi

b × r′i)] + r′i ×mi(Ω̇
i
b × r′i) (3.18)

Simplificando t́erminos, de acuerdo a la ecuación (3.17) y para un cuerpo rı́gido, se tiene que:

n
∑

i=1

r′i ×mi[Ω
i
b × (Ωi

b × r′i)] = Ωi
b × JbΩ

i
b (3.19)
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n
∑

i=1

r′i ×mi(Ω̇
i
b × r′i) = JbΩ̇

i
b (3.20)

y sustituyendo las ecuaciones (3.19) y (3.20) en (3.18)resulta:

JΩ̇i
b +Ωi

b × JbΩ
i
b = τ (3.21)

que es la ecuación diferencial de la dińamica de cuerpo rı́gido del sat́elite con respecto al sistemaSI ,
siendoτ los pares de perturbación y de control.

3.3.2 Cineḿatica

En la seccíon 3.3.1 se resolvió el problema de la dińamica de cuerpo rı́gido, 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 distribución de masas, pero aún no se conoce la orientación que
este cuerpo tendrá bajo la accíon de dichos pares.

Para expresar la orientación del cuerpo ŕıgido, se usaŕa un cuaterníon unitarioqi
b = [ η ǫ⊤ ]⊤, que

est́a en funcíon de un vector de giro unitarioλ y un ángulo de rotación en torno a dicho ejeθ expresados
en el sistema coordenadoSI .

Si se definen los componentes del cuaternión unitarioqi
b comoη = cosβ y ǫ = λ sinβ, su derivada

respecto al tiempo es [21]:

dqi
b

dt
=







−dβ
dt

sinβ

dλ

dt
sinβ + λ

dβ

dt
cosβ







donde se considera que:

dβ

dt
= ‖Ωi

b‖ es la magnitud de la velocidad angular alrededor del ejeλ

λ
dβ

dt
= Ωi

b es el vector de velocidad angular

y haciendo:
dλ

dt
= −Ωi

b × λ

se tiene que:

dqi
b

dt
=

[

−‖Ωi
b‖ · ‖ǫ‖

−Ωi
b × ǫ+ ηΩi

b

]

y haciendo‖Ωi
b‖ · ‖ǫ‖ = (‖Ωi

b‖λ) · (‖ǫ‖λ) = Ωi
b · ǫ = ǫ⊤Ωi

b, ya queλ · λ = 1, resulta:

dqi
b

dt
=

[

−ǫ⊤Ωi
b

−Ωi
b × ǫ+ ηΩi

b

]

=

[

−ǫ⊤Ωi
b

(ηI + S(ǫ))Ωi
b

]

dondeI es la matriz identidad de dimensiones3× 3.
Puede notarse que la derivada del cuaternión respecto al tiempo, puede expresarse como un producto

de cuaterniones, dondeVΩ = [ 0 Ωi
b
⊤

]⊤, tal que :
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q̇i
b = qi

b

⊗

VΩ =

[

η̇
ǫ̇

]

=











η −ǫ1 −ǫ2 −ǫ3
ǫ1 η −ǫ3 ǫ2
ǫ2 ǫ3 η −ǫ1
ǫ3 −ǫ2 ǫ1 η





















0
ω1

ω2

ω3











Finalmente, expresando el cuaternión unitarioqi
b en funcíon de unángulo medioβ/2, la cineḿatica

del sat́elite es :

q̇i
b =

[

η̇
ǫ̇

]

=







−1

2
ǫ⊤Ωi

b

1

2
[ηI + S(ǫ)]Ωi

b






(3.22)

3.4 Campo Magńetico Terrestre
El modelo para calcular el campo magnético terrestre, que fue estudiado en este proyecto de investi-
gacíon, es el IGRF, propuesto por la IAGA. Consiste en un modelo armónico esf́erico que usa coeficientes
gaussianosgmn y hmn , que son actualizados cada cinco años. 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 campo magnético
terrestre debido a perturbaciones externas como la actividad solar, que causan variaciones significativas
en el campo magńetico de hasta 400nT [25].

El campo magńetico terrestreB es descrito como el gradiente negativo de una función potencial
escalarV tal que:

B = −∇V (r, θ, φ) (3.23)

donde:

V (r, θ, φ) = a
k
∑

n=1

(

a

r

)n+1 n
∑

m=0

(gmn cosmφ+ hmn sinmφ)Pm
n (θ) (3.24)

siendoa el radio de referencia de la Tierra (a=6371.7km), r,θ y φ son las coordenadas geocéntricas de
un cuerpo (res el radio en kiĺometros,θ es la co-latitud dondeθ = 90◦-µ, µ la latitud yφ es la longitud),
gmn y hmn son los coeficientes gaussianos yPm

n (θ) representa las funciones Schmidt cuasi-normalizadas
asociadas de Legendre de gradon y ordenm.

Las derivadas parciales de la función escalarV (r, θ, φ) se llevan a cabo de la siguiente manera:

br = −∂V
∂r

=
k
∑

n=1

(

a

r

)n+2

(n+ 1)
n
∑

m=0

(gmn cosmφ+ hmn sinmφ)Pm
n (θ)

bθ = −1

r

∂V

∂θ
= −

k
∑

n=1

(

a

r

)n+2 n
∑

m=0

(gmn cosmφ+ hmn sinmφ)
∂Pm

n (θ)

∂θ

bφ = − 1

r sin θ

∂V

∂φ
= − 1

sin θ

k
∑

n=1

(

a

r

)n+2 n
∑

m=0

m(gmn cosmφ+ hmn sinmφ)Pm
n (θ)

(3.25)

dondebr, bθ, y bφ es la intensidad del campo magnético expresado en un sistema coordenado local
tangencial. Los polinomios asociados de LegendrePm

n (θ) son calculados de acuerdo a las siguientes
ecuaciones:

P1,1 = sin θ P2,1 = 3 cos θ sin θ P3,1 =
3

2
sin θ(5 cos2 θ − 1)

P2,2 = 3 sin2 θ P3,2 = 15 cos θ sin2 θ
P3,3 = 15 sin3 θ

(3.26)
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Es necesaria una conversión de sistemas coordenados para expresar el vector de campo magnético
terrestre en el sistema coordenadoSE . Previamente se lleva a cabo una conversión de sistemas coorde-
nados, del sistema local tangencial al sistema NED:

bNED =







−bθ − br sin ǫ
bφ

bθ sin ǫ− br cos ǫ






(3.27)

dondeǫ es un paŕametro relacionado con la forma ovalada de la Tierra.
El último paso es la conversión del sistema coordenado NED al sistemaSE construyendo una matriz

DCM que relaciona ambos sistemas coordenados usando la información de la latitud y longitud del
sat́elite.

DCMned,e =







− sinµ cosφ − sinµ sinφ cosµ
− sinφ cosφ 0

− cosµ cosφ − cosµ sinφ − sinµ






(3.28)

y el vector de campo magnético en el sistema coordenadoSE es obtenido usando la matriz DCM de la
ecuacíon (3.28):

bE = (DCMned,e)
⊤bNED (3.29)

3.5 Vector de Sol
Para determinar el vector de sol, ha sido programado un algoritmo usado para aplicaciones de radiación
[26] que es v́alido entre el ãno 2000 a.C. al 6000 d.C. con una incertidumbre de±0.0003. El algoritmo
consiste en la aproximación lineal de los modelos originales, por lo que el cómputo es optimizado. Para
adaptar este modelo a aplicaciones satelitales, la salida de este algoritmo (ángulo solar del azimut y
cenit), ha sido transformada al sistema coordenadoSE .

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

- Cálculo del dia, siglo y milenio Juliano y sus efeḿerides:

Dı́a Juliano (INT=entero del t́ermino calculado,Y =año, M=mes del ãno, D=Dı́a del mes en
tiempo decimalB=0 para el calendario Juliano yB = 2−A+ INT (A/4) para el ćalculo grego-
riano, dondeA = INT (Y/100):

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

Efeméride del D́ıa Juliano (en el programa,∆T fue fijado a cero):

JDE = JD +
∆T

86400
(3.31)

Siglo Juliano:

JC =
JD − 2451545

36525
(3.32)

Efeméride del Siglo Juliano:

JCE =
JDE − 2451545

36525
(3.33)

Efeméride del Milenio Juliano:

JME =
JCE

10
(3.34)
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- Cálculo de la longitud, latitud y vector del radio helioćentrico de la Tierra (Ls,Bs yRs):

Longitud (en radianes):

Ls =
L0 + L1 · JME + L2 · JME2 + L3 · JME3 + L4 · JME4 + L5 · JME5

108
(3.35)

donde cada uno de los términosLi, i = 0, 1, .. son calculados como:

L0 =
n
∑

i=0

L0i; L0i = Ai cos(Bi + CiJME) (3.36)

dondei es la fila de los t́erminosL0 en la tabla B.1, yA,B y C corresponden a las columnas. Para
los t́erminosL1, L2,... son calculados de la misma manera usando sus valores correspondientes
de la tabla B.1.

La latitudBs y el vector del radioRs son calculados con el mismo método presentado anterior-
mente, usando sus valores correspondientes en la tabla B.1. Una vez obtenidosLs,Bs, yRs, estos
deben ser convertidos en grados.

- Cálculo de la longitud y latitud geoćentrica (Θs y βs):

Θs = L+ 180; βs = −B (3.37)

- Cálculo de la nutacíon en longitud y oblicidad (∆ψs y∆ǫs):

∆ψs =

n
∑

i=0

∆ψi

36000000
; ∆ǫs =

n
∑

i=0

∆ǫi

36000000

(3.38)

donde:

∆ψi = (ai + biJCE) sin(
4

∑

j=0

XjYi,j) (3.39)

∆ǫi = (ci + diJCE) cos(
4

∑

j=0

XjYi,j) (3.40)

donde los valoresai, bi, ci y di son valores que corresponden a lai-gésima fila de las columnasa,
b, c y d de la tabla B.2,Yi,j es el valor que corresponde a lai-gésima fila yj-gésima columna en
la tabla B.2, y

X0 = 297.85036 + 445267.111480JCE − 0.0019142JCE2 +
JCE3

189474
(3.41)

X1 = 357.52772 + 35999.050340JCE − 0.0001603JCE2 − JCE3

300000
(3.42)

X2 = 134.96298 + 477198.867398JCE − 0.0086972JCE2 +
JCE3

56250
(3.43)

X3 = 93.27191 + 483202.017538JCE − 0.0036825JCE2 +
JCE3

327270
(3.44)
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X4 = 125.04452− 1934.136261JCE + 0.0036825JCE2 +
JCE3

327270
(3.45)

los cuales corresponden a la elongación media de la Luna desde el Sol, la anomalı́a media del Sol y
de la Luna, el argumento de latitud de la Luna, y la longitud del nodo ascendente de laórbita media
de la Luna en la eclı́ptica medido desde el equinoccio de la respectiva fecha; todos los valores en
grados.

- Cálculo de la oblicuidad verdadera de la eclı́ptica (ǫs):

ǫs =
ǫ0

3600
+ ∆ǫs (3.46)

dondeǫ0 es la oblicuidad media de la eclı́ptica, calculado como:

ǫ0 = 84381.448− 4680.93U − 1.55U2 + 1999.25U3 − 51.38U4−
249.67U5 − 39.05U6 + 7.12U7 + 27.87U8 + 5.79U9 + 2.45U10 (3.47)

y U = JME/10.

- Cálculo de la correccíon de aberracíon (∆τs):

∆τs = − 20.4898

3600 ∗Rs
(3.48)

- Cálculo de la longitud aparente del Sol (λs):

λs = Θs +∆ψs +∆τs (3.49)

- Cálculo del tiempo aparente sideral en Greenwich en cualquier tiempo dado (νs):

νs = ν0 +∆ψs cos(ǫs) (3.50)

dondeν0 es el tiempo medio sideral en Greenwich, en grados, y es calculado como:

ν0 = 280.46061837 + 360.98564736629(JD − 2451545)+

0.000387933JC2 − JC3

38710000

(3.51)

- Cálculo de la ascensíon derecha geoćentrica del Sol (αs):

αs = arctan2(
sinλs cos ǫs − tanβs sin ǫs

cosλs
) (3.52)

donde arctan2 es una función arco tangente que mantiene aαs en el cuadrante derecho.

- Cálculo de la declinacíon geoćentrica del Sol (δs):

δs = arcsin(sinβs cos ǫs + cosβs sin ǫs sinλs) (3.53)

- Cálculo del ángulo de la hora local del observador (Hs):

Hs = νs + σs − αs (3.54)

dondeσs es la longitud geográfica del observador, positivo o negativo para el Este u Oeste de
Greenwich.
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- Cálculo de la ascensíon derecha topoćentrica del Sol (α′s):

α′
s = αs +∆αs (3.55)

donde∆αs es el paralaje en la ascensión derecha del Sol. Después de su ćalculo, éste debe ser
convertido en grados.

∆αs = arctan2(
−xs sin ξs sinHs

cosδs − xs sin ξs cosHs
) (3.56)

donde:

ξs =
8.794

3600Rs
(3.57)

xs = cosus +
Es

6378140
cosϕs (3.58)

us = arctan(0.99664719 tanϕs) (3.59)

ys = 0.99664719 sinus +
Es

6378140
sinϕs (3.60)

dondeϕs es la latitud geográfica del observador, positiva o negativa en el caso del Norte o Sur del
ecuador yEs es la elevacíon del observador (en metros).

- Cálculo de la declinacíon topoćentrica del Sol (δ′s):

δ′s = arctan2(
(sin δs − y sin ξs) cos∆αs

cosδs − xs sin ξs cosHs
) (3.61)

- Cálculo del ángulo de la hora local topoćentrica (H′
s):

H ′
s = Hs −∆αs (3.62)

- Cálculo del ángulo del zenith topoćentrico (θs):

θs = 90− es (3.63)

dondees = e0 + ∆es es el ángulo de elevación topoćentrica en grados ye0 es el ángulo de
elevacíon topoćentrica sin corrección de refraccíon atmosf́erica en grados, calculado como:

e0 = arcsin(sinϕs sin δ
′
s + cosϕs cos δ

′
s cosH

′
s) (3.64)

y

∆es =
283Ps

1010(273 + Ts)

1.02

60 tan
(

e0 +
10.3

eo+5.11

) (3.65)

dondePs es presíon anual local promedio (en millibars),Ts es la temperatura anual local promedio
en◦C.

- Cálculo del ángulo del azimut topoćentrico (φs):

φs = Γs + 180 (3.66)

dondeΓs es elángulo del azimut local usado por astrónomos, ýeste es defino por:

Γs = arctan2
(

sinH ′
s

cosH ′
s sinϕs − tan δ′s cosϕs

)

(3.67)
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- Conversión del ángulo del cenit y azimut del Sol al sistema coordenado NED (sNED)

sNED =







sN
sE
sD






=







cosφs sin θs
sinφs sin θs
− cos θs






(3.68)

La matriz de transformación definida por la ecuación (3.28) es usada para convertir el vector de Sol
del sistema coordenado NED alSE :

sE = (DCMned,e)
⊤sNED (3.69)

3.6 Principales Perturbaciones Espaciales
En el espacio existen perturbaciones que afectan tanto a la orientación como la translación de sat́elites
en cualquier tipo déorbita.

Para el estudio de la dinámica del sat́elite bajo la accíon de esquemas de control se considerarán
aquellas que afecten la orientación del sat́elite ya que el estudio de láorbita del sat́elite queda fuera del
alcance de esta tesis. En el caso de laórbita del sat́elite en estudio, las principales perturbaciones son la
gravedad de la Tierra, el campo magnético terrestre y el arrastre aerodinámico, debido a que láorbita del
nanosat́elite HumSat-Ḿexico seŕa deórbita baja.

3.6.1 Pares de Origen Magnético

Los pares magńeticos en un satélite resultan tanto de una estrategia de control utilizando actuadores que
generan momentos de dipolo magnético o de la magnetización del sat́elite causado por algunos de sus
componentes tales como sensores y actuadores o de campos magnéticos residuales de efectos de carga
espacial. Para satélites enórbita con una altitud de ḿas de 800 kiĺometros, los pares de origen magnético
son frecuentemente las principales perturbaciones que afectan la orientación del sat́elite.

Si m es el momento magnético del sat́elite en [A m2] y B es la densidad de flujo magnético en
[Wb/m2], el par magńetico est́a dado por:

τmag = m×B (3.70)

Se debe subrayar que los valores tı́picos del campo magnético terrestre a baja altitud en el ecuador son
de3× 10−5 [Wb/m2] [19].

3.6.2 Pares de Origen Gravitacional

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

τr = 3ω2
oS(c

b
3)Jc

b
3 (3.71)

dondecb3 = Rb
o[0 0 1]⊤,Rb

o es la matriz de transformación que relaciona al sistema coordenadoSB con
el sistemaSO, cuyo ejezo apunta al centro de la Tierra yxo coincide con la dirección de desplazamiento
del sat́elite a lo largo de súorbita [18].

Cabe mencionar que esta expresión tambíen sirve para satélites que cuentan con gradiente gravita-
cional, es decir, una masa que se despliega del satélite y este provee estabilización en la guĩnada del
sat́elite. Para el nanosatélite HumSat-Ḿexico, se considerará como una perturbación externa.
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3.6.3 Pares de Origen Aerodinámico

Los sat́elites enórbita con una altitud menor de 800 kilómetros, el par aerodinámico es generalmente la
perturbacíon ambiental ḿas importante. La misión de un sat́elite llega a su fin frecuentemente cuando
el par aerodińamico es tan grande que el satélite entra a la atḿosfera de la Tierra y el sistema de estabi-
lización deja de ser efectivo [18].

Para la simulación de los modelos matemáticos del nanosatélite HumSat-Ḿexico no se considera este
tipo de perturbación áun cuando la altitud deseada es de aproximadamente 380 a 900 kilómetros, pero se
recomienda el estudio de este tipo de perturbaciones en trabajos futuros.
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CAPÍTULO 4

MODELADO DE SENSORES Y

ACTUADORES

En este caṕıtulo se describiŕan los modelos mateḿaticos de los sensores y actuadores como parte del
ańalisis de la dińamica del sat́elite bajo la accíon de un esquema de control y estimación de la orientación.

Los modelos mateḿaticos de los sensores que se presentan a continuación, simulan la lectura que
éstos podŕıan proporcionar durante la misión del nanosatélite HumSat-Ḿexico. Aún cuando no se ha
considerado un modelo comercial para cada sensor, es posible realizar una adaptación posterior a los
modelos mateḿaticos que se presentarán 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 adaptación de estos modelos para relacionar el
modelo mećanico con el eĺectrico, aśı como la propuesta de un control PWM para obtener el par deseado
que generarán los actuadores bajo los comandos de control de orientación.

4.1 Sensores
Existen una gran variedad de sensores de aplicación satelital que permiten el cálculo de la orientación
del sat́elite en un sistema coordenado de referencia. Según los paŕametros de disẽno del sat́elite y requer-
imientos de la misíon, se deben seleccionar los sensores que mejor proporcionen esta información. Para
el proyecto HumSat-Ḿexico, se consideraron magnetómetros, giŕoscopos, sensores de Sol y un receptor
GPS, pero adeḿas se mencionará el modelo de acelerómetro como parte del conjunto de sensores que
integran la IMU y el sensor de estrellas como referencia en futuros proyectos satelitales.

4.1.1 Magnet́ometro

El magnet́ometro es un sensor de referencia inercial (en este caso referido al sistema coordenadoSE ) que
permite conocer la orientación de un cuerpo en dos ejes, es decir, sólo se conoce el vector de dirección
y no el ángulo de rotación en ese mismo eje.́Estos miden la fuerza del campo magnético terrestre,
normalmente se miden tres componentes XYZ en el sistema coordenado en el que están configurados los
sensores. Estos componentes son normalizados para describir a un vector unitario que está relacionado
con la direccíon del campo magńetico en dicho sistema coordenado, por lo que se puede obtener de
manera inmediata la orientación del sat́elite en dos ejes. La lectura obtenida del magnetómetro tiene la
forma:

bB = [bBx bBy bBz]
⊤; |bB| = 1
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Para simular la lectura del magnetómetro, es necesario conocer el modelo del campo magnético de
la Tierra, como se menciona en la sección 3.4, tal que la información obtenida es un vector referido al
sistema coordenadoSE . Mediante el uso de una matriz de transformación, la informacíon obtenida del
modelo del campo magnético terrestre es convertida al sistema coordenadoSB, es decir:

bB = Rb
e(q

e
b)bE = (I − 2ηS(ǫ) + 2S(ǫ)2)bE + v(t) (4.1)

dondeqe
b es el cuaternión unitario que relaciona los sistemasSB y SE y v(t) es una sẽnal de ruido.

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

4.1.2 Aceleŕometro

Al igual que el magnetómetro, el acelerómetro es un sensor que permite conocer la orientación de un
cuerpo en dos ejes referido al sistema coordenado NED.Éstos miden las aceleraciones en la que está
sujeto un cuerpo, incluyendo la gravedad terrestre. La lectura obtenida del acelerómetro es normalizada,
es decir:

aB = [aBx aBy aBz]
⊤; |aB| = 1

De manera similar que en la ecuación (4.1), su modelo mateḿatico es:

aB = Rb
e(q

e
b)aE = (I − 2ηS(ǫ) + 2S(ǫ)2)aE + v(t) (4.2)

en dondeaE es el vector de gravedad terrestre, que es normal al plano de la superficie de la Tierra.

Figura 4.2: Aceleŕometro ADXL330 en tres ejes con un microcontrolador AVR.
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4.1.3 Sensores de Sol

A diferencia de los dos sensores anteriores, la información obtenida de este sensor es un vector que
describe la dirección al Sol referido al sistemaSI . La informacíon obtenida de estos sensores es un
vector unitario expresado en el sistema coordenado Sistema Coordenado fijo al Cuerpo del Satélite (SB):

sB = [sBx sBy sBz]
⊤; |sB| = 1

Sin embargo, para obtener la información de la direccíon del Sol, es necesario un pre-proceso, con-
siderando la configuración de estos sensores distribuidos en la superficie del satélite para cubrir una lı́nea
de vista de4π, haciendo necesario una transformación del sistema coordenado de los sensores alSB.

Una desventaja que representa el uso de estos sensores es cuando el satélite se encuentra en la fase
de eclipse y en este caso, la información del vector de Sol ya no está disponible.

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

sB = [sBx sBy sBz]
⊤ |sB| = 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 coordenadoSE , come se menciona en la sección 3.5, y mediante una transformación de
coordenadas del sistemaSE al SB, de manera similar que los sensores anteriores, se tiene:

sB = Rb
e(q

e
b)sE = (I − 2ηS(ǫ) + 2S(ǫ)2)sE + v(t) (4.4)

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

En t́erminos de hardware, tanto en sensores de Sol como en magnetómetros y acelerómetros, es
posible que sea necesario el uso de una matriz que describa la orientación de cada sensor referido al
sistema coordenadoSB, de tal manera que:

yB = AB
sensorysensor (4.5)

dondeyB (3× 1) es el vector que contiene la información de la direccíon del Sol referido al sistemaSB,
ysensor (n×1) es el vector de la información directa de los sensores colocados en la superficie del satélite
y AB

sensor = [ Ys1 Ys2 ... Ysn ] es la matriz (3× n) que describe la orientaciónYsn de los sensores.

4.1.4 Sensor de Estrellas

Este tipo de sensores proporciona la información de la orientación en tres ejes del satélite, expresada en
el sistema coordenadoSI . Usualmente esta información se da en cuaterniones unitarios.
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Su principio de operación es la identificación y comparacíon de un patŕon de estrellas con un catálogo
estelar. Con una sola estrella se tiene información de la orientación del sat́elite en dos ejes, con dos o
más estrellas se tiene la información de la orientación en tres ejes. Como la posición de las estrellas se
expresa en el sistemaSI , la informacíon de la orientación obtenida por el sensor de estrellas se expresa
de igual manera en el sistemaSI .

Su modelo mateḿatico es:
qsensor = qi

b + v(t)

donde v(t) es una señal de ruido.

Figura 4.4: Sensor de estrellas Comtech AeroAstro miniaturizado de 375 gramos.

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 precisión en la informacíon de la orientación del
sat́elite, por lo que será necesario un estudio de configuración de hardware (transformación de coorde-
nadas del sensor alSB) y un ańalisis de los puntos ciegos a lo largo de suórbita debida al Sol, la Luna y
la Tierra.

4.1.5 Receptor GPS

Un receptor GPS proporciona básicamente la posición, velocidad y tiempo de un objeto en la Tierra. Su
principio de funcionamiento es la medición del retraso de propagación de una sẽnal de GPS que viaja del
sat́elite al receptor. Son necesarias las mediciones de cuatro satélites del sistema GPS para obtener los
paŕametros antes mencionados [4].

El formato de posicíon obtenido por un receptor de GPS está dado por la altitud, longitud y latitud.
Una forma de modelarlo matemáticamente es conociendo las efemérides de láorbita del sat́elite descritas
en la seccíon 3.1. En el caso de unaórbita circular, donde la velocidad angular con la que el satélite se
desplaza es constante, la posición del sat́elitepI en el sistemaSI puede determinarse mediante:

pI = Rz(ν)Rx(i)Rz(θAN )pC + v(t)

dondepC es la posicíon del sat́elite en una circunferencia en el plano XY del sistemaSI , θAN es la
ascensíon derecha del nodo ascendente,i es la inclinacíon,ν es la anomalı́a verdadera en radianes yv(t)
es una funcíon que describe la incertidumbre de la posición del sat́elite.

Para convertir la información de posicíon pI del sat́elite en el sistema coordenadoSE , es necesario
realizar la siguiente transformación de coordenadas:

pE = Re
ipI
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donde:

Re
i =







cos θGMST2000 sin θGMST2000 0
− sin θGMST2000 cos θGMST2000 0

0 0 1







siendoθGMST2000 el tiempo sideral del meridiano de Greenwich definido como:

θGMST2000 = θERA + 4.0294444× 10−6 + 1.28115483T+
+3.87965892× 10−4T 2 − 2.59555× 10−8T 3+
+5.227777× 10−9T 4

donde:
θERA = 2π(0.7790572732640 + 1.00273781191135448(JD2000 − 2451545))

es elángulo de rotación terrestre en radianes yT = (JD−2451545)/36525 es el ńumero de siglos desde
el 1 de Enero del 2000, 12:00:00hrs. Cuando se requiere una mejor precisión en esta transformación de
coordenadas se pueden considerar algunos otros parámetros que describen la rotación de la Tierra, como
es la precesión y la nutacíon, ambos debidos a las fuerzas gravitacionales del Sol y la Luna.

La velocidad se modela como:

Vgps =
pEt − pEt−1

∆t

y el tiempo es:
tgps = JD2000 + tgpso +∆tgps−utc

dondetgpso = 7300.5 es el tiempo a partir que el sistema GPS entró en funcionamiento, que es el 6 de
Enero de 1980 a las 00:00:00 hrs, y∆tgps−utc es 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 de orientación, usando las
diferencias de mediciones de fase en distintas antenas.

Figura 4.5: Ḿodulo Receptor GPS Parallax.

4.1.6 Giŕoscopos

Con estos dispositivos se obtiene la velocidad angular absoluta del satélite respecto al sistema coordenado
SI , de tal manera que la medición tiene la forma de:

Ωi
b = [ ωx ωy ωz ]

⊤ + v(t) (4.6)
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dondev(t) es una funcíon que describe el ruido y la deriva, además que posiblemente en la instalación
de estos sensores en el satélite se considere el uso de la ecuación (4.5) para obtener la información de la
velocidad angular del satélite cuando se tienen elementos redundantes.

Figura 4.6: Giŕoscopo SparkFun SEN-00741.

4.2 Actuadores

4.2.1 Bobinas de Par Magnético

Figura 4.7: Bobinas de par magnético Microcosm.

Las bobinas de par magnético (BTM) generan un campo magnético cuando una corriente es aplicada
(figura 4.7). La interacción entre el campo magnético generado y el campo magnético terrestre produce
un par externo que es aplicado en el satélite. Dicho par es perpendicular al vector de campo magnético,
por lo que el par generado actúa en dos ejes del satélite, esto es:

τ = −bE ×mB

dondebE es el vector del campo magnético terrestre expresado en Teslas (densidad de flujo magnético),
cuyo modelo mateḿatico fue descrito en la sección 3.4 ym es el momento magnético de las BTMs,
expresado en [Am2], el cual es proporcional a la corriente que circula en ellas.

Puede que sea necesario considerar la configuración de las BTMs dentro del satélite. Mediante el
uso de la ecuación (4.7), se obtiene el momento magnético generado en el sistema coordenadoSB:

mB = Amgtmn (4.7)
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dondeAmgt = [ Ym1 Ym2 ... Ymn ] es una matriz de dimensión (3× n) por cada n-BTM instalada en
el sat́elite y describe la orientaciónYmn del momento magńetico respecto al sistemaSB y mn el vector
(n× 1) de momentos magnéticos de cada BTM.

4.2.2 Ruedas Inerciales

Un sat́elite equipado con ruedas inerciales (figura 4.8) ya no es un cuerpo rı́gido, debido 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 total del satélite [27].

Figura 4.8: Rueda Inercial para satélites pequẽnos RW90 de Astro und Feinwerktechnik Adlershof
GmbH.

En la figura 4.9 se muestran diferentes sistemas coordenados, el sistemaSI es el definido por los
ejesxi, yi y zi, el sistemaSB es el definido por los ejesxb, yb y zb, y el sistema coordenado de una rueda
inercialSW es el definido por los ejesxw, yw y zw.

El sistemaSB se mueve con una velocidad angularΩi
b respecto del sistemaSI , en donde a su vez el

sistemaSW se mueve respecto del sistemaSB con una velocidad angularΩb
w. A diferencia del ańalisis

que se realiźo en la seccíon 3.3.1, se consideró que el centro del sistemaSI coincide con el centro de
masa del sistemaSB, con el objeto de reducir el análisis mateḿatico que se menciona en los siguientes
párrafos.

Se define el vectorr′i que es la distancia entre el centro de masa del satélite y la masami que
representa la masa de algún componente del satélite, y se define el vectorr′j = rw +Rj .

Para calcular la cantidad de momento angular tanto del satélite como de las ruedas inerciales, se
considera la ecuación (4.8) que es la cantidad de momento angular de un cuerpo rı́gido, mencionada
anteriormente en la sección 3.3.1:

L =
n
∑

i=1

r′i ×mi(Ω× r′i) = JΩ (4.8)

dondeL es la cantidad de movimiento angular del satélite respecto al sistemaSI , mi es la masa de una
part́ıcula i del cuerpo del satélite, su velocidad angular esΩ, su posicíon r′i y J es la matriz de inercia
del cuerpo.

Considerando las velocidades involucradas en el modelo de la figura 4.9 e integrándolas a la ecuación
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zi

yi

xi

Ωi
b

Ωb
w

zb

yb

xb

zw

yw

xw

mi

mi

r′i

Rj
r′j

rw

mj

mj

Figura 4.9: Sistemas coordenados de referencia.

(4.8), tenemos:

L =
n
∑

i=1

r′i ×mi(Ω
i
b × r′i) +

n
∑

j=1

(r′j ×mj(Ω
i
b × r′j) + rw ×mj(Ω

b
w × rw)) (4.9)

Sustituyendor′j = Rj + rw en la ecuacíon (4.9), se tiene:

L =
n
∑

i=1

r′i ×mi(Ω
i
b × r′i) +

n
∑

j=1

(Rj ×mj(Ω
i
b ×Rj) +Rj ×mj(Ω

i
b × rw)+

+rw ×mj(Ω
i
b ×Rj) + rw ×mj(Ω

i
b × rw) + rw ×mj(Ω

b
w × rw))

(4.10)

Se debe observar que la expresión de la ecuación (4.10):

n
∑

j=1

(Rj ×mj(Ω
i
b × rw) + rw ×mj(Ω

i
b ×Rj) (4.11)

es eliminada, debido a que el centro de masa de las partı́culas con masamj relativo a la posicíonRj es
cero, ya que para este caso,Rj es constante [28], resultando en la siguiente ecuación:

L =
n
∑

i=1

r′i ×mi(Ω
i
b × r′i) +

n
∑

j=1

(Rj ×mj(Ω
i
b ×Rj)+

+rw ×mj(Ω
i
b × rw) + rw ×mj(Ω

b
w × rw))

(4.12)

y para un cuerpo rı́gido, se reescribe la ecuación 4.12, obteniendo:

L = (Jb
iΩ

i
b + Jb

jΩ
i
b) + (Jb

wΩ
i
b + Jb

wΩ
b
w) (4.13)
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o bien:

L = Jb
satΩ

i
b + Jb

wΩ
i
b + Lb

w (4.14)

dondeLb
w = Jb

wΩ
b
w es la cantidad de movimiento angular de las ruedas inerciales en el sistema coor-

denadoSB, Jb
sat = Jb

i + Jb
j es la matriz de inercia del satélite y Jb

w es la matriz de inercia de la rueda
inercial. Entonces la ecuación (4.14) es la cantidad de movimiento angular en términos de las matrices
de inercia del satélite y la rueda inercial, y de las velocidades angularesΩi

b del sat́elite yΩb
w de las rueda

inercial. Ahora el siguiente paso es incluir en el modelo más de una rueda inercial y la orientación de
cada una de ellas, como se muestra en la figura (4.10).

zb

yb

xb

zw1

yw1
xw1

zw2

yw2 xw2

zw3 yw3

xw3

Figura 4.10: Orientación de las ruedas inerciales.

Para modelar la dińamica de las ruedas inerciales se considerará queéstas tienen forma cilı́ndrica que
giran en torno a su eje axial, como se muestra en la figura 4.11, el sistemaSW es fijo a la rueda inercial
de tal manera que el eje coordenadozw coincide con el eje axial, por lo que el vector de la velocidad
angular tendŕa solo un componente escalar enzw tal queΩw = [ 0 0 ω ]⊤,.

zw

ywxw

Ωw

Figura 4.11: Sistema Coordenado de la Rueda Inercial.

Para obtener la velocidad angular de las ruedas inerciales respecto al sistemaSB se requiere de una
transformacíon lineal o matriz de rotación, y esta matriz será la que defina la orientación de las ruedas
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inerciales instaladas dentro del satélite, es decir:

Ωb
w = Rb

wΩw (4.15)

Una manera de obtener esta matriz de rotación es utilizandóangulos de Euler con una secuencia de
rotacíon 3-1-2, es decir,R = Rz(ψ)Rx(θ)Ry(φ), entonces de la ecuación (4.15):

Ωb
w =







r11 r12 r13
r21 r22 r23
r31 r32 r33













0
0
ω






=







r13
r23
r33






ω (4.16)

y se puede demostrar que el vector columnaA = [ r13 r23 r33 ] es el vector unitario que representa la
orientacíon de la rueda inercial en el sistemaSB. En el caso de tener ḿas de una rueda inercial:

Ωb
w =







r111 r112 r113
r121 r122 r123
r131 r132 r133













0
0
ω1






+







r211 r212 r213
r221 r222 r223
r231 r232 r233













0
0
ω2






+ ...

...+







rn11 rn12 rn13
rn21 rn22 rn23
rn31 rn32 rn33













0
0
ωn







(4.17)

Simplificando se tiene:

Ωb
w =







r113
r123
r133






ω1 +







r213
r223
r233






ω2 + ...+







rn13
rn23
rn33






ωn =

=







r113 r213 ... rn13
r123 r223 ... rn13
r133 r233 ... rn13



















ω1

ω2
...
ωn













= AΩw

(4.18)

donde la matrizA de3 × n contiene los vectores columna de la forma que están orientadosn número
de ruedas inerciales dentro del satélite, y el vector columnaΩw = [ ω1 ω2 ... ωn ]⊤ que contiene las
velocidades angulares de las ruedas inerciales. Los vectores columna que dan forma a la matriz A se
expresaŕan como[ xbn y

b
n z

b
n ].

La matriz de inercia de la rueda inercial, asumiendo que tiene una forma simétrica y homoǵenea, se
puede considerar como una matriz diagonaldiag( Jxx Jyy Jzz ), adeḿas, la cantidad de movimiento
angular de la rueda inercial, como se define en la ecuación (3.16), se reduce a la siguiente expresión:

Lw =







Jxx 0 0
0 Jyy 0
0 0 Jzz













0
0
ω






= JzzΩ (4.19)

donde el momento de inerciaJzz es el momento de inercia de la rueda inercial en su eje de simetrı́a,
como se muestra en la figura 4.11, y las otras componentesJxx eJyy son irrelevantes para este caso.

Para expresar la matriz de inercia de la rueda inercial en términos del sistemaSB se considera que
la transformacíon lineal de una matriz de inercia frente a un cambio de base ortonormal definido por el
vector unitarioA es [29]:

Jb
w = AJwA

⊤ (4.20)
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Aplicando esta definición en el caso de la matriz de inercia de la rueda inercial haciendo las consid-
eraciones de la ecuación (4.19) y (4.20) se tiene que:

Jb
w = Jw







(yb)2 + (zb)2 −(xb)(yb) −(xb)(zb)
−(xb)(yb) (xb)2 + (zb)2 −(yb)(zb)
−(xb)(zb) −(yb)(zb) (xb)2 + (yb)2






(4.21)

Agregando ḿas de una rueda inercial, se procede de la misma manera como en la ecuación (4.18)
teniendo:

Jb
w = Jw1







(yb1)
2 + (zb1)

2 −(xb1)(y
b
1) −(xb1)(z

b
1)

−(xb1)(y
b
1) (xb1)

2 + (zb1)
2 −(yb1)(z

b
1)

−(xb1)(z
b
1) −(yb1)(z

b
1) (xb1)

2 + (yb1)
2






+

+Jw2







(yb2)
2 + (zb2)

2 −(xb2)(y
b
2) −(xb2)(z

b
2)

−(xb2)(y
b
2) (xb2)

2 + (zb2)
2 −(yb2)(z

b
2)

−(xb2)(z
b
2) −(yb2)(z

b
2) (xb2)

2 + (yb2)
2






+ ...+

+Jwn







(ybn)
2 + (zbn)

2 −(xn1
b)(ybn) −(xbn)(z

b
n)

−(xbn)(y
b
n) (xbn)

2 + (zbn)
2 −(ybn)(z

b
n)

−(xbn)(z
b
n) −(ybn)(z

b
n) (xbn)

2 + (ybn)
2







(4.22)

Simplificando la ecuación (4.22), se tiene:

Jb
w =







xb1 xb2 ... xbn
yb1 yb2 ... ybn
zb1 zb2 ... zbn



















Jw1 0 ... 0
0 Jw2 ... 0
...

...
. . .

...
0 0 ... Jwn

























xb1 yb1 zb1
xb2 yb2 zb2
...

...
...

xbn ybn zbn













= AJwA
⊤ (4.23)

Se debe observar que la matrizJw contiene las matrices de inercia de las ruedas inerciales del eje de
simetŕıa axial de cada una de ellas, y la matrizJb

w es la matriz de inercia de las ruedas inerciales según
la orientacíon de cada una de ellas.

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

L = Jb
satΩ

i
b +AJwA

⊤Ωi
b +ALw (4.24)

El resultado es una ecuación de cantidad de movimiento angular en términos de la matriz de inercia
total de sat́elite, la matriz de inercia y la orientación de las ruedas inerciales. La ecuación (4.24) tambíen
se puede escribir de la siguiente manera:

Ls = (Jb
sat +AJwA

⊤)Ωi
b +ALw

Lw = JwΩw
(4.25)

Con el sistema de ecuaciones (4.25) se explica el motivo por el cual el satélite no era considerado
como cuerpo ŕıgido, ya que aparece la cantidad de movimiento angular de las ruedas inerciales. Entonces
para obtener la dińamica de cuerpo rı́gido del sat́elite se deriva la cantidad de movimiento angular del
sat́elite y de las ruedas inerciales mediante la siguiente definición:

L̇e = τe = L̇+Ω× L (4.26)

y aplicándolo al sistema de ecuaciones (4.25), haciendoJ = Jb
sat +AJwA

⊤:
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τs = JΩ̇i
b +Aτw +Ωi

b × (JΩi
b +AJwΩw)

τw = JwΩ̇w
(4.27)

expresando el producto vectorial en su forma matricial, la dinámica de cuerpo rı́gido del sat́elite equipado
con ruedas inerciales será:

JΩ̇i
b = S(JΩi

b +AJwΩw)Ω
i
b −Aτw + τs

JwΩ̇w = τw
(4.28)

Este sistema de ecuaciones describe el movimiento angular del satélite, en donde la acción de las
ruedas inerciales ejercen una fuerte influencia en la dinámica del sat́elite. En el disẽno de esquemas de
control de orientación de sat́elites equipados con ruedas inerciales, estas ecuaciones se toman en cuenta
para estudiar la relación de par nominal de las ruedas inerciales y respuesta del satélite bajo la accíon de
dichos pares de control.
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CAPÍTULO 5

ESTIMACIÓN Y CONTROL DE

ORIENTACIÓN

Este caṕıtulo est́a dedicado a la descripción de algunos algoritmos de estimación y control de la ori-
entacíon de veh́ıculos espaciales que se estudiaron y aplicaron durante el transcurso de esta investigación.

El uso de estos algoritmos de estimación surge de la restricción que se presenta al emplear sensores
que no ofrecen directamente la información de orientacíon en tres ejes, como en el caso de proyectos
como SATEDU, la plataforma experimental y en el nanosatélite HumSat-Ḿexico (proyectos que de-
sarrolla actualmente el Instituto de Ingenierı́a, UNAM), por lo que se recurre al uso de algoritmos de
estimacíon y filtrado para llevar a cabo algunas tareas de control de apuntamiento. El análisis de los
algoritmos se ha dividido en dos categorı́as, las cuales se presentarán en las siguientes secciones.

Posteriormente se describen los algoritmos de control que se investigaron para su aplicación den-
tro del proyecto satelital SATEDU y el nanosatélite HumSat-Ḿexico. Estos algoritmos serán validados
numérica y experimentalmente en una plataforma experimental suspendida en aire que contiene el hard-
ware del subsistema de estabilización del nanosatélite HumSat-Ḿexico, sin embargo, por el momento
se evalúo el desempẽno de cada uno de ellos con un simulador de vuelo desarrollado en el Instituto de
Ingenieŕıa UNAM, cuyos resultados se mostrarán en el caṕıtulo 8.

El disẽno del esquema de control de orientación del nanosatélite HumSat-Ḿexico y la seleccíon de los
algoritmos de estimación y control de orientación estaŕa basado en sus modos de operación, sensores y
actuadores para llevar a cabo tareas de percepción remota, comunicaciones directivas u obtenciónóptima
de enerǵıa solar. En una investigación subsecuente, estos algoritmos serán programados en un lenguaje
de programación (p.ej. C++, VHDL) y seŕan descargados dentro del hardware del ADCS del satélite. La
telemetŕıa proporcionada por el satélite enórbita indicaŕa el desempẽno del esquema de control, y ası́ se
podŕan tomar desiciones para su actualización de manera remota.

5.1 Algoritmos de Estimacíon Determińısticos
La orientacíon de un cuerpo en dos ejes se conoce cuando se tiene disponible un vector de observación en
un sistema coordenado de referencia. Sin embargo, se requiere de al menos dos vectores de observación
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 orientación en tres ejes.

Aqui se haŕa mencíon de dos ḿetodos determińısticos que han sido analizados y programados con
el objetivo de emplear dos o más sensores de referencia inercial para reconstruir un cuaternión unitario
que describe la orientación de un objeto en tres ejes. Estos métodos son el ḿetodo TRIAD, y el ḿetodo
Gauss-Newton.
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5.1.1 Método TRIAD

El método TRIAD consiste en encontrar una matriz de transformación que relaciona dos sistemas coorde-
nados usando dos vectores de medición y dos vectores de referencia, expresados en el sistema coordenado
en el que se efectuó la medicíon y en el de referencia respectivamente [30].

El procedimiento consiste en encontrar una serie de vectores ortogonales entre sı́, r1, r2 y r3 en el
sistema coordenado donde se efectuó la medicíon tales que:

r1 =
uM
‖uM‖

r2 =
r1 × vM
‖r1 × vM‖

r3 = r1 × r2

(5.1)

y una serie de vectores ortogonales entre sı́ s1, s2 y s3 en el sistema coordenado de referencia tales que:

s1 =
uR
‖uR‖

s2 =
r1 × vR
‖r1 × vR‖

s3 = s1 × s2

(5.2)

Posteriormente la matriz de transformación que relaciona ambos sistemas coordenados es calculada
por:

Ar
m = r1 · s⊤1 + r2 · s⊤2 + r3 · s⊤3 (5.3)

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

5.1.2 Método Gauss-Newton

Este ḿetodo se basa en un criterio de mı́nimos cuadrados del error. A diferencia del método TRIAD, se
pueden integrar ḿas de dos vectores de medición con sus respectivos vectores de referencia [31].

La función del errorSk est́a definido por:

Sk = σ⊤σ =
(

yic −Mybm

)⊤ (

yic −Mybm

)

(5.4)

dondeyic contiene los n-vectores de referencia en un sistema coordenado determinado,ybm contiene los n-
vectores de mediciones expresado en el sistema coordenado donde se efectuó la medicíon.M es definido
como:

M =

[

Re
b(qk) 0
0 Re

b(qk)

]

(5.5)

dondeRe
b(qk) es la matriz de rotación que relaciona ambos sistemas coordenados, expresado en términos

del cuaterníonqk.
Para encontrar el cuaterniónqk que relaciona los vectores de medición y de referencia, se realiza un

proceso iterativo de minimización de la funcíon de error (5.4). Este proceso se describe en las siguientes
ecuaciones:

q̂k+1 = q̂k − [J⊤(q̂k)J(q̂k)]
−1J⊤(q̂k)σ(q̂k) (5.6)

dondeJ(q̂k) es el Jacobiano de la funciónM definido por:

J =

[ (

∂M

∂q1

) (

∂M

∂q2

) (

∂M

∂q3

) (

∂M

∂q4

) ]

ybm (5.7)
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La función de error (5.4) es usada como tolerancia que detiene las iteraciones necesarias para encon-
trar el cuaterníonq̂k que normalmente toma de tres a cinco iteraciones para encontrarlo. Es recomendable
definir un valor ḿaximo de iteraciones que eviten iteraciones infinitas que pudieran deberse a un valor
grande de la función de error (5.4).

5.2 Algoritmos de Estimacíon Analı́ticos
En comparacíon con los ḿetodos determińısticos presentados anteriormente, los métodos analı́ticos con-
sideran las caracterı́sticas de ruido de donde proviene la información de las mediciones efectuadas y la
dinámica del sistema en estudio.

A continuacíon se presentará el Filtro de Kalman Extendido (EKF) en su versión continua (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 de navegación
inercial de veh́ıculos espaciales.

La tarea ḿas desafiante en el diseño del EKF es el ajuste de parámetros que definen el ruido tanto de
las mediciones como del mismo proceso de la dinámica del sistema, que dependerán de una ŕapida o lenta
convergencia, e inclusive un mal ajuste pudiera causar divergencia en el filtro debido a la propagación
del error durante la continua actualización de dichos parámetros [32].

5.2.1 Filtro de Kalman Extendido Discreto

Considerando el siguiente sistema no lineal:

ẋ = f(x, u, t) + w(t)
z = h(x, t) + v(t)

(5.8)

donde se asume quev(t) es una funcíon de ruido blanco de las mediciones,w(t) es una funcíon de
ruido blanco del proceso del sistema,x es el vector que contiene las variables del sistema de espacio
de estados,u es el vector de comandos de control,z es el proceso de medición y en dondef(x, u, t)
y h(x, t) son funciones no lineales. La matriz de covarianza del proceso y de las medicionesQk y Rk

respectivamente está dado por:

E[wjw
⊤
i ] =

{

Q, i = j
0, i 6= j

E[vjv
⊤
i ] =

{

R, i = j
0, i 6= j

E[wjv
⊤
i ] = 0, para todaj y i

(5.9)

Para la primera iteración, se debe de establecer una condición inicial para el vector de estadosx̂−k y
su matriz de error de covarianzaP−

k .
La ganancia de KalmanKk se calcula como:

Kk = P−
k H

⊤
k (x̂−k )[R+Hk(x̂

−
k )P

−
k H

⊤
k (x̂−k )]

−1 (5.10)

El siguiente paso es actualizarx̂k con la medicíon zk y la ganancia de KalmanKk obtenida en la
ecuacíon (5.10):

x̂k = x̂−k +Kkνk (5.11)
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dondeνk = zk −Hk(x̂
−
k )x̂

−
k es el proceso de innovación (figura 5.1). Una vez obtenidôxk, el paso de

propagacíon para lak + 1-iteracíon debe ser efectuado por las siguientes ecuaciones:

x̂−k+1 = x̂k +
∫ k+1
k f(x̂k, u, t)dt

P−
k+1 = Fk(x̂k)PkFk(x̂k)

⊤ +Q
(5.12)

donde:
Pk = P−

k −KkHk(x̂k)P
−
k (5.13)

Despúes de este paso,k + 1 es establecida comok, cerrando el ciclo repitiendo el proceso de esti-
macíon con (5.10). La principal caracterı́stica del EKF yace en la constante actualización de las funciones
linearizadasFk y Hk de (5.8) a lo largo de las trayectorias de las variables estimadasx̂:

Fk =
∂f(x, u, t)

∂x

∣

∣

∣

∣

x=x̂k

Hk =
∂h(x, t)

∂x

∣

∣

∣

∣

x=x̂k

(5.14)

Kk = P
−

k
H⊤

k
(x̂−

k
)[R + Hk(x̂

−

k
)P−

k
H⊤

k
(x̂−

k
)]−1

νk = zk − Hk(x̂
−

k
)x̂−

k

x̂k = x̂
−

k
+ Kkνk

Pk = P
−

k
− KkHk(x̂k)P

−

k

x̂
−

k+1
= x̂k +

∫

k+1

k

f(x̂k, u, t)dt

P
−

k+1
= Fk(x̂k)PkFk(x̂k)

⊤ + Q

Condiciones Iniciales x0,P0

Ganancia de Kalman

Proceso de Innovacíon y
Actualización de los estados

Matriz de Error de Covarianza

Etapa de Propagacíon

k + 1 → k

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
ecuacíon (5.8), es decir:

ẋ = f(x, u, t) + w(t)

y = h(x, t) + v(t)

y por medio de (5.9) se calculan las matrices de covarianzas dev y w.
En el CEKF, el proceso de estimación est́a dado por:

˙̂x = F (x̂, u, t) +Kν (5.15)
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dondeν es el proceso de innovación definido por:

ν = y −H(x̂) (5.16)

y K es la ganancia de Kalman dada por:

K = PH⊤R−1 (5.17)

siendoP la ecuacíon de error de covarianza:

Ṗ = FP + PF⊤ − PH⊤R−1HP +Q
P (0) = Po

(5.18)

Finalmente,F (x̂, u, t) yH(x̂, t) vienen del proceso de linearización a lo largo de las trayectorias del
proceso de estimación como se muestra en (5.14).

5.3 Algoritmos de Control de Orientacíon

5.3.1 Control de Velocidad

Este control reduce la velocidad angular del satélite respecto al sistema coordenado del cuerpo del
sat́elite. Para ello, se necesita la medición o estimacíon de la velocidad angular en los tres ejes del
sat́elite y se realimenta al modelo de la dinámica del sat́elite mencionado en la ecuación (3.21):

JbΩ̇
i
b +Ωi

b × JbΩ
i
b = τ (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:

τc = −KdΩ
i
b (5.20)

Estabilidad

Para realizar el ańalisis de estabilidad, se propone la siguiente función de Lyapunov:

V =
1

2
Ωi
b
⊤
JbΩ

i
b, Ωi

b 6= 0

y su derivada respecto al tiempo considerando el sistema (5.19) y el control (5.20):

V̇ = Ωi
b
⊤
JbΩ̇

i
b = Ωi

b
⊤
(−Ωi

b × JbΩ
i
b + τc)

donde:
−Ωi

b
⊤
(Ωi

b × JbΩ
i
b) = Ωi

b
⊤
S(Ωi

b)
⊤JbΩ

i
b = (S(Ωi

b)Ω
i
b)

⊤JbΩ
i
b = 0

ya que se tiene un producto vectorial entre el mismo vectorS(Ωi
b)Ω

i
b = 0, quedando ası́:

V̇ = Ωi
b
⊤
τc = −Ωi

b
⊤
KdΩ

i
b < 0, Ωi

b 6= 0

el cual es negativo desde queKd es positiva definida, por lo que la realimentación es global y asintóticamente
estable, y adeḿas se demuestra queKd 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 información de velocidad angular de los giróscopos no está disponible, la medición realizada
por sensores alternativos puede ser usada para obtener información de la velocidad angular en dos ejes,
ya sea con sensores de Sol o magnetómetros, es decir:

Ωv = S(v̇b)vb = −S(vb)v̇b = −S(vb)S(vb)⊤Ωi
b = (I − vbv

⊤
b )Ω

i
b (5.21)

La ley de control es definida realimentando la nueva información (5.21):

τc = −KvΩv (5.22)

definiendo la matriz de ganaciasKv = kvI.

Estabilidad

Para realizar el ańalisis de estabilidad, se propone el uso de la función de Lyapunov:

V =
1

2
Ωi
b
⊤
JbΩ

i
b, Ωi

b 6= 0

y su derivada respecto al tiempo considerando el sistema (5.19) y el control (5.22):

V̇ = −Ωi
b
⊤
τc = −kvΩi

b
⊤
(I − vbv

⊤
b )Ω

i
b ≤ 0

en dondeV̇ es negativa semidefinida ẏV es cero cuando la velocidad angular y el vector de Sol son
paralelos, en este caso la velocidad angular está dada porvbc, dondec es un escalar, por lo que:

V̇ = −kdv⊤b (I − vbv
⊤
b )vbc

2 = 0

Puede concluirse que el sistema es estable, pero no asintóticamente sivb es paralelo a un eje principal.
En caso contrario,̇V no seŕa cero y por lo tanto, el sistema es asintóticamente estable.

5.3.3 Control de Orientación en dos Ejes

Utilizando sensores que proveen información de orientacíon en dos ejes, este controlador lleva al satélite
hacia una dirección de referenciasR (e.g. usando la información de sensores de Sol), además que reduce
la velocidad angular del cuerpo a cero. Se asume que la derivada de la medición de los sensores de Sol
esṡB = −S(Ωi

b)sB.
La ley de control esta definida como:

τc = −KdΩ
i
b +KsS(sR)sB (5.23)

Estabilidad

Para analizar la estabilidad, se propone el uso de la siguiente función de Lyapunov:

V =
1

2
Ωi
b
⊤
JbΩ

i
b +

1

2
(sR − sB)

⊤M(sR − sB)
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donde se puede observar que se ha agregado la información del error de orientación. Su derivada respecto
al tiempo, considerando el sistema (5.19) y el control (5.23), es:

V̇ = Ωi
b
⊤
τc − (sR − sB)

⊤MṡB

V̇ = −Ωi
b
⊤
KdΩ

i
b +Ωi

b
⊤
KsS(sR)sB − (sR − sB)

⊤MS(sB)Ω
i
b

AhoraKs yM se considerarán como matrices diagonales de la formaKs = ksI yM = mI, despúes
de algunas operaciones algebraicas tenemos:

V̇ = −Ωi
b
⊤
KdΩ

i
b +Ωi

b
⊤
S(sR)sB(ks −m) < 0

cuandoks = m. Aśı el segundo t́ermino desaparece y se prueba queV̇ es siempre negativo para cualquier
Ωi
b, adeḿas ńotese que se tiene otro punto de equilibrioΩi

b
∗
= 0, s∗B = sR, dondeV̇ es cero, por lo

tanto el sistema no es global, sino local y asintóticamente estable.

5.3.4 Control de Orientación en tres Ejes

Este controlador permite llevar al satélite a una orientación deseada en tres ejes cuando se conoce la
informacíon completa de la orientación, ya sea cońangulos de Euler o cuaterniones unitarios obtenidos
de un sensor de estrellas o mediante un algoritmo de estimación de la orientación de un sat́elite con ayuda
de sensores de referencia inercial en dos ejes. A continuación se presentará el ańalisis de estabilidad de
dos controladores de orientación en tres ejes definidos por las ecuaciones (5.24) y (5.30).

◦ Este control proporciona estabilidad en tres ejes del sistema coordenado del cuerpo del satélite a
un sistema coordenado de referencia, representado porqr = [ 0 0 0 1 ]⊤ La ley de control esta
definida como:

τc = −KdΩ
i
b −Kqǫ (5.24)

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

V =
1

2
Ωi
b
⊤
JbΩ

i
b +

1

2
(qr − qi

b)
⊤M(qr − qi

b)

Su derivada respecto al tiempo, considerando el sistema (5.19) y el control (5.24), es:

V̇ = Ωi
b
⊤
τc − (qr − qi

b)
⊤M q̇i

b

donde:

q̇i
b =

1

2

[

(ηI + S(ǫ))Ωi
b

−ǫ⊤Ωi
b

]

sustituyendo en la función de Lyapunov:

V̇ = −Ωi
b
⊤
KdΩ

i
b − Ωi

b
⊤
Kqǫ− (qr − qi

b)
⊤M

[

(ηI + S(ǫ))Ωi
b

−ǫ⊤Ωi
b

]
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ConsiderandoKq y M como matrices diagonales de la formaKq = kqI y M = mI, despues de
algunas operaciones algebraicas tenemos:

V̇ = −Ωi
b
⊤
kdΩ

i
b − Ωi

b
⊤
kqǫ−m(−ǫ⊤ 1− η)

[

(ηI + S(ǫ))Ωi
b

−ǫ⊤Ωi
b

]

V̇ = −Ωi
b
⊤
kdΩ

i
b − Ωi

b
⊤
(kq −m)ǫ < 0

Cuandokq = m, se concluye que el segundo término desaparece y se prueba queV̇ es siempre
negativo para cualquierΩi

b, por lo tanto el sistema es local y asintóticamente estable.

◦ A continuacíon se mencionará el controlador que se ha desarrollado para este proyecto el cual
permite el control de orientación en tres ejes [33]. El diseño de este controlador se realizó en dos
etapas, las cuales se explican a continuación:

Backstepping:

Se define la siguiente función de error:

y = Ωo
b − Ωo

bd
= Ωi

b − Ωi
bd

(5.25)

dondeΩi
b = Ωo

b −Rb
oΩ

i
o y Ωi

o = [ 0 ωo 0 ] es la velocidad de desplazamiento angular del satélite
en suórbita yRb

o es la matriz de transformación del sistema coordenadoSO al SB, adeḿas:

Ωo
bd

= ± ∆ǫ̃

1 + ǫ̃⊤ǫ̃
(5.26)

con∆ = δI una matriz positiva definida.

Expresando la ecuación de la cineḿatica del sat́elite (3.22) en t́erminos de (5.25) se tiene:

˙̃η = −1
2 ǫ̃

⊤
(

Ωo
bd
+ y

)

˙̃ǫ = 1
2[η̃I + S(ǫ̃)]

(

Ωo
bd
+ y

) (5.27)

dondeq̃o
b = [ η ǫ⊤ ]⊤ es el error entre la orientación del cuerpo y la orientación de referencia

dado por la ecuación (3.10). La ecuación (5.27) seŕa de utilidad para realizar el siguiente análisis
de estabilidad con una función candidata de Lyapunov y su derivada respecto al tiempo a lo largo
de la trayectoria del sistema (5.27):

V1 = (η̃ ± 1)2 + ǫ̃⊤ǫ̃

V̇1 = − ∆ǫ̃⊤ǫ̃
1 + ǫ̃⊤ǫ̃

± ǫ̃⊤y

concluyendo que llevando ay a cero y por el teorema de LaSalle, considerando la unicidad del
cuaterníon, η̃ = ∓1 y V̇1 < 0. Ahora se disẽnaŕa un controlador para llevar ay a cero usando
la metodoloǵıa de disẽno de realimentación de la salida pasiva de la dinámica exacta de error de
seguimiento (RSPDEES).
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Realimentacíon de la salida pasiva de la dińamica exacta de error de seguimiento:

El disẽno del controlador por la metodologı́a RSPDEES, parte del hecho de que el modelo general
de un sistema fı́sico est́a dado por:

A(x)ẋ = J (x, u)x−R(x, u)x+ B(x)u+ E(t) (5.28)

dondex es el vector de estadosn-dimensional,An×1 es una matriz siḿetrica positiva definida
y constante,u es el vector de entradasm-dimensional,J (x, u)n×n es una matriz antisiḿetrica,
R(x, u)n×n es una matriz siḿetrica positiva definida,E(t)n×1 es un vector suave n-dimensional
que es funcíon det o a veces, un vector constante yB(x)n×m es la matriz de entradas.

La ecuacíon de la dińamica de cuerpo rı́gido del sat́elite, de acuerdo a (5.28), puede escribirse
como:

A = J, J (x) = S(JΩi
b)

R(x, u) = 0, B = I

E(t) = 0

y la dinámica del error del satélite en t́erminos dey es:

Jẏ = [J ∗(Ωi
b,Ω

i
bd
)−R∗(Ωi

b,Ω
i
bd
)]y + τ̃ (5.29)

donde:

J ∗(x, t) =







0 1
2Aj −1

2Bj

−1
2Aj 0 1

2Cj
1
2Bj −1

2Cj 0







R∗(t) =







0 1
2ArΩ

i
bd3

−1
2BrΩ

i
bd2

1
2ArΩ

i
bd3

0 1
2CrΩ

i
bd1

−1
2BrΩ

i
bd2

1
2CrΩ

i
bd1

0







dondeAj = (Jxx + Jyy) Ω
i
bd3

−2JzzΩ
i
b3

,Bj = (Jxx + Jzz) Ω
i
bd2

−2JyyΩ
i
b2

yCj = (Jyy + Jzz) Ω
i
bd1

−
2JxxΩ

i
b1

. Adeḿas,Ar = Jxx − Jyy,Br = Jxx − Jzz, y Cr = Jyy − Jzz.

Proponiendo el siguiente controlador:

τ = ∓K∆
ǫ̃

1 + ǫ̃⊤ǫ̃
−K

(

Ωi
b +Rb

oΩ
i
o

)

(5.30)

Entonces para cualquier valor deK > 0 y ∆ > 0 el punto de equilibrio:






η∗

ǫ∗

Ωi
b
∗






=







ηd
ǫd

Rb
o(ηd, ǫd)Ω

i
o







es global y asint́oticamente estable bajo el controlador (5.30), realizando análisis de estabilidad de
acuerdo a las ecuaciones (5.27) y (5.29).
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CAPÍTULO 6

ESTIMACIÓN DE LA ORIENTACIÓN POR

MEDIO DE UNA IMU

La primera fase de este proyecto de investigación fue la propuesta de un esquema de determinación de
la orientacíon de un cuerpo rı́gido basado en el CEKF , usando una unidad de medición inercial (IMU)
de Xsens[34] que contiene magnetómetros, acelerómetros y giŕoscopos. La información obtenida de
los sensores mencionados anteriormente, es procesada por medio de un algoritmo basado en un filtro de
Kalman, para obtener la orientación de la IMU en tres ejes, expresado enángulos de Euler o cuaterniones
unitarios.

La finalidad de esta evaluación experimental es la familiarización e identificacíon de paŕametros de
disẽno de algoritmos de estimación para que puedan ser extrapolables a aplicaciones satelitales. Para
evaluar el desempeño del esquema de estimación disẽnado para este experimento, se comparan los resul-
tados obtenidos del esquema de estimación propuesto con los datos de orientación proporcionados por
el software de la IMU.

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

6.1 Descripcíon del Escenario.

Como se menciońo anteriormente, el hardware utilizado es una IMU de la marcaXsensmodelo MTi
(Figura 6.1), la cual incluye un software que permite su configuración, el 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 orientación expresada eńangulos de Euler o cuater-
niones unitarios [34].

Figura 6.1: Unidad de medición inercial Xsens-MTi y su sistema coordenado local.
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La informacíon de aceleŕometros y magnetómetros proporcionada por la IMU están expresados en
un sistema coordenado local fijo a la Tierra, como se muestra en la figura 6.2, en donde el ejex apunta
al Norte magńetico terrestre,z es normal a la superficie terrestre en dirección al cenit, yy completa la
regla de la mano derecha y es tangente a la superficie de la Tierra.

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 será utilizado como entrada para el algoritmo de estimación que se desarrolló, aśı como
la informacíon de la orientación del cuerpo de la IMU, que será la referencia para realizar una evaluación
de desempẽno.

6.2 Algoritmo de Estimacíon basado en el CEKF
Para el disẽno del CEKF, se consideraron los modelos mencionados en las ecuaciones (3.21) y (3.22), de
manera que:

F (q,Ω) =







η̇
ǫ̇

Ω̇






=







−1
2ǫ

⊤Ω
1
2 [ηI + S(ǫ)]Ω

J−1(−S(Ω)JΩ+ τ)






+ w(t) (6.1)

y adeḿas se considera el sistema que describe el proceso de medición:

ybm =







mb
m

abm
ωb
m






+ v(t) (6.2)

dondeω(t) y v(t) son funciones que describen el ruido del proceso y de la medición respectivamente,
mb

m es el vector de campo magnético medido,abm es el vector de la medición del aceleŕometro yωb
m es

la medicíon de los giŕoscopos, todos ellos respecto al sistema coordenado local de la IMU.
La ganancia de KalmanK es calculada de acuerdo a las ecuaciones (5.17) y (5.18), resultando una

matriz de dimensión 7 × 7. Sin embargo, para evitar singularidades en el cálculo de la covarianza del
cuaterníon debido a la interdependencia de cada uno de sus componentes, la matriz de covarianzas del
cuaterníon fue truncada resultando una ganancia de KalmanK de dimensíon6× 6.

Con la finalidad de reducir la complejidad del EKF, se implementó el algoritmo de estimación de-
termińıstico de Gauss-Newton mencionado en la sección 5.2.2, de tal manera que la información del
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magnet́ometro y aceleŕometro se fusionen por medio de este método, obteniendo un cuaternión que de-
scribe la orientación del cuerpo en estudio. Sin embargo, esta nueva información contiene un nivel de
ruido considerable, por lo que es necesario el uso del EKF.

Aplicando este ḿetodo, el vectorybm es reducido aybm = [ q⊤
gn ω

b⊤
m ]⊤ + v(t), dondeqgn =

[ ηgn ǫ
⊤
gn ]⊤ es el cuaternión que relaciona las mediciones de los magnetómetros y acelerómetros re-

specto a su referencia, por lo que la matrizH es redefinida de acuerdo a la ecuación (5.14) como:

H =
∂H(qgn, ω

b
m)

∂(ǫ,Ω)

∣

∣

∣

∣

∣

(ǫ,Ω)=(ǫ̂,Ω̂)

= I6×6 (6.3)

y las matrices de covarianzas de los vectoresv(t) y w(t) que pertenecen a los sistemas (6.1), (6.2) son
R7×7 y Q7×7 respectivamente, que resultan del cálculo basado en la ecuación (5.9). Puede ser que en
ocasiones sea necesario un ajuste o sintonización de estas covarianzas para mejorar el desempeño del
filtro.

De acuerdo al sistema (6.1), el proceso de estimación, como se define en la ecuación (5.15), es:

˙̂
Ω = J−1(−S(Ω̂)JΩ̂) +KΩν (6.4)

˙̂q =

[

˙̂η
˙̂ǫ

]

=

[

−1
2 ǫ̂

⊤Ω̂
1
2 [η̂I + S(ǫ̂)]Ω̂

] [

0
Kǫ

]

ν (6.5)

donde el proceso de inovaciónν es:

ν =

[

ǫgn
Ωb

]

−
[

ǫ̂

Ω̂

]

En la figura 6.3 se presenta la estructura del algoritmo de estimación, donde se puede observar el pro-
ceso de fusíon de los acelerómetros y magnetómetros por medio del ḿetodo Gauss-Newton, obteniendo
un cuaterníon que junto con la información de los giŕoscopos se realiza el proceso de estimación basado
en EKF. El proṕosito de realimentar el cuaternión estimado al ḿetodo de Gauss-Newton es la reducción
del ńumero de iteraciones en el proceso de fusión de sensores y ası́ optimizar la cantidad de operaciones
que realiza el algoritmo de estimación de orientacíon de un cuerpo.

Giróscopo

Aceleŕometro

Magnet́ometro

Condicíon inicialqgno

Método

Gauss-Newton
qgn

q̂

Ω̂

EKF

Figura 6.3: Proceso de estimación basado en el CEKF.

6.3 Resultados
El experimento consistió en la estimación de la orientación de un dirigible en vuelo libre equipado con
una IMU de marcaXsensMTi, el cual contiene magnetómetros, giŕoscopos y acelerómetros, como se
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muestra en la figura 6.4. Por medio de comunicaciones inalámbricas, la IMU env́ıa la informacíon de los
sensores hacia una computadora que procesa las mediciones obtenidas con su software para obtener la
informacíon de orientacíon del dirigible.

De manera similar, se realizó un experimento adicional realizando algunos movimientos aleatorios
con la IMU, enviando la información de los sensores a una PC que procesa la información para obtener
la informacíon de su orientación.

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

Para evaluar el desempeño del algoritmo, la información de la orientación obtenida en ambos expe-
rimentos fue comparada con la información de orientacíon obtenida con el algoritmo.

Para implementar el algoritmo de estimación de orientacíon en ambos experimentos, fue necesario
calcular los vectores de referencia, es decir, el vector de gravedad y el campo magnético terrestre en el
lugar donde se realizó el experimento. El vector de gravedad normalizado en el sistema coordenado de
referencia descrito en la sección 6.2 es:

Gi =
[

0 0 −1
]⊤

El vector de campo magnético terrestreM fue calculado del modelo IGRF descrito en la sección
3.4 en el sistema coordenado local según los paŕametros de posición global mencionados en la tabla 6.1,
resultando un valor deM = [ 27510.8907 − 3224.6185 − 14767.2050 ]⊤nT, y su vector unitario de:

M i =
[

0.8764 −0.1027 −0.4704
]⊤

Tabla 6.1: Posicíon global del experimento.
Paŕametros de Posición Global Valores

Altitud 2243 m
Latitud 19◦30’35”N

Longitud 99◦07’46”O
Fecha 1 Mayo 2009

Añadiendo un factor de corrección debido al material ferromagnético que presenta la electrónica de
la IMU y a la misma estructura del dirigible, los vectores de campo magnético de referencia para el
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vuelo libre del dirigible y el movimiento aleatorio de la IMU fueron respectivamenteM i
1 = [ 0.7271 −

0.0274 − 0.6860]⊤ y M i
2 = [ 0.6857 − 0.0140 − 0.7277]⊤.

Se realiźo un proceso de fusión de magnetómetros y acelerómetros, se obtuvo un cuaternión unitario
por medio del ḿetodo Gauss-Newton ýeste fue tratado como una nueva medición, se calcuĺo su matriz
de covarianzas y se promediaron sus valores principales. De la misma manera, se calculó la matriz de
covarianza del giŕoscopo.

La matriz de covarianza del proceso fue sintonizada de acuerdo a la incertidumbre de los modelos.
Como la incertidumbre en el modelo de la cinemática es menor, se seleccionó una covarianza del proceso
menor. Sin embargo, debido a que se desconoce el parámetroJ que es la matriz de inercia del cuerpo en
estudio, se seleccionó una covarianza del proceso mayor (tabla 6.2).

Y finalmente, la selección de la condicíon inicialPo se realiźo de acuerdo al transitorio deseado, es
decir, con la selección de un valor demasiado pequeño, la amplitud del transitorio será grande, por lo que
el tiempo de convergencia del filtro se incrementa. Por otro lado, seleccionando un valor muy grande se
incrementaŕa el riesgo de indeterminaciones numéricas durante el cálculo de la orientación del cuerpo.

Tabla 6.2: Paŕametros Sintonizados.

Covarianzas Sintonizadas Valores

Cuaterníon del Método Gauss-Newton 0.1511
Covarianza del Giŕoscopo 0.0527

Covarianza del Proceso de la Cinemática 0.1
Covarianza del Proceso de la Dinámica 10

Condicíon InicialPo 10[I7×7]

Cabe sẽnalar 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 configuró un periodo de muestreo de0.04
[s], logrando buenos resultados en ambos experimentos.

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

El algoritmo de estimación de orientacíon fue programado en un software de simulación nuḿerica
Simulink, de Matlab, en donde los datos almacenados de la IMU se procesan permitiendo la sintonización
de paŕametros de la tabla 6.2, obteniendo los resultados de desempeño del algoritmo de estimación de
orientacíon 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. Adicionalmente se diseñaron
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Figura 6.6: Experimento 1. Vector de campo magnético (arriba) y vector de gravedad (abajo).

modelos de realidad virtual que permitieron la comparación visual del desempeño del estimador con la
informacíon de orientacíon del software de la IMU, como se muestra en la figura 6.5.

El disẽno del algoritmo de estimación de la orientación de un cuerpo basado en el filtro de Kalman ex-
tendido en su forma continua y en el proceso de fusión de sensores mediante el método de Gauss-Newton,
permitió reducir la cantidad de operaciones aritméticas del filtro de Kalman y con ello, la cantidad de
operaciones aritḿeticas del esquema de estimación. Los resultados obtenidos fueron satisfactorios en
esta primera experiencia, ya que el filtro de Kalman no presentó problemas de divergencia al momento
de manipular la IMU con movimientos aleatorios.

La dificultad de la sintonización de los paŕametros del filtro de Kalman, la imprecisión del vector de
referencia del campo magnético terrestre y en ocasiones, los errores generados por el algoritmo Gauss-
Newton, fueron factores que influyeron en el incremento del error entre la orientación estimada y la
obtenida por la IMU.

60



6.3. RESULTADOS

0 20 40 60 80 100
−1

−0.8

−0.6

−0.4

−0.2

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

Time [s]

Q
u

a
te

rn
io

n η
est

ε1
est

ε2
est

ε3
est

0 20 40 60 80 100
−1

−0.8

−0.6

−0.4

−0.2

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

Time [s]

Q
u

a
te

rn
io

n

η
sensor

ε1
sensor

ε2
sensor

ε3
sensor

Figura 6.7: Experimento 1. Orientación del dirigible expresado en cuaterniones unitarios. Cuaternión
obtenido por el algoritmo de estimación propuesto(arriba) y cuaternión obtenido del software de la IMU
(abajo).

61
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Figura 6.8: Experimento 2. Vector de campo magnético (arriba) y vector de gravedad (abajo).
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Figura 6.9: Experimento 2. Orientación de la IMU en movimiento libre expresado en cuaterniones
unitarios. Cuaternión obtenido por el algoritmo de estimación propuesto(arriba) y cuaternión obtenido
del software de la IMU (abajo).
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CAPÍTULO 7

ESTIMACIÓN DE LA ORIENTACIÓN DEL

M ICROSATÉLITE IRS–FLP

En esta segunda fase de proyecto de investigación, se llev́o a cabo el desarrollo de algoritmos de esti-
macíon de acuerdo a los requerimientos de misión del microsat́elite Flying Laptop(FLP), que se está
desarrollando en el Instituto de Sistemas Espaciales (IRS) de la Universidad de Stuttgart, en Alemania.

Al inicio de la estancia de investigación, se realiźo un ańalisis de estabilidad de los controladores que
se disẽnaron para cada una de los modos de operación del FLP. Por medio de simulaciones numéricas, se
llegó a la conclusíon de que se necesitaba un nuevo esquema de control para el modo seguro de operación
del FLP, el cual consiste en proteger la integridad de su cargaútil sensible a los rayos del Sol, ası́ como
el suministroóptimo de enerǵıa solar a lo largo de súorbita, utilizando el hardware ḿas confiable para
realizar tareas de estabilización.

En las siguientes secciones se mencionarán algunas caracterı́sticas del FLP, los algoritmos de esti-
macíon desarrollados y los resultados obtenidos de acuerdo a evaluaciones numéricas realizadas en un
simulador desarrollado en el IRS.

7.1 El Microsatélite IRS–Flying Laptop

El FLP es un microsatélite estabilizado en tres ejes, de forma cúbica con dimensiones de 600mm×
700mm× 800mm y peso de 120 kilogramos, (figura 7.1), cuyos objetivos se relacionan con las ob-
servaciones cientı́ficas de la Tierra y la validación de tecnoloǵıa para el desarrollo de futuros proyectos
satelitales dentro del programaStuttgarter Small Satellite Program(SSSP) del IRS de la Universidad de
Stuttgart, Alemania. Ello incluye el uso de un sistema de tres cámaras de alta resolución y un sistema de
comunicaciones de alta velocidad como cargasútiles que les permitiŕa alcanzar sus objetivos [35].

El FLP seŕa lanzado hacia unáorbita SSO con una altitud entre 500 y 900 km y con un tiempo local
del nodo descendente (LTDN) entre 9:30h y 11:00h. Después de varios ańalisis, se determińo que la
proporcíon de Sol es cerca de 65%.

7.2 El Sistema de Control de Orientacíon del FLP

El Sistema de Control de Orientación (ACS) del FLP fue disẽnado para llevar a cabo tareas de alta
precisíon, garantizar la integridad de la cargaútil y asegurar el suministro de energı́a solar. Esto implica
el uso de instrumentos de medición precisos como sensores de estrellas y giróscopos de fibráoptica
(FOG).
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Figura 7.1: El microsatélite IRS Flying Laptop (izquierda) y súorbita śıncrona 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 tecnologı́a FPGA en
configuracíon 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 misión del FLP, se desarrolló un 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 observación, comunicaciones, asegurar la integridad de
la cargaútil y proveer enerǵıa solar de maneráoptima (figura 7.4). Estas tareas son las siguientes:

- 1. Modalidad de reduccíon de velocidad angular (Detumbling): En esta modalidad, se reduce
la velocidad angular del satélite despúes de ser desplegado o cuando la velocidad angular se incre-
menta accidentalmente a más de 3.0◦/s. Se usan BTMs y magnetómetros en esta modalidad.

- 2. Modalidad de operacíon segura (Safe Mode): El satélite entra en esta modalidad con una
funcionalidad ḿınima si existe una anomalı́a en el hardware o software que no puede resolverse
a bordo. Esto asegura funciones vitales del satélite suministrando energı́a solar durante súorbita
manteniendo un giro constante alrededor de su eje principal de inercia en dirección al Sol. Se
utilizan BTMs junto con magnetómetros y sensores de Sol los cuales fueron seleccionados como
los componentes ḿas confiables del ACS.

- 3. Modalidad de espera (Idle Mode): Es también una modalidad de apuntamiento en dirección al
Sol. El sat́elite espera el siguiente comando mientras los paneles solares son alineados en dirección
al Sol para un abastecimientoóptimo de enerǵıa solar. Se usan ruedas inerciales como actuadores,
adeḿas del sensor de estrellas, sensores de Sol, y FOGs, para obtener la orientación del sat́elite.

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

Hardware Fabricante Descripción
Magnet́ometros Zarm-Technik Se utilizan magnetómetros en tres ejes anisotrópicos 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 4π.

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

Giróscopos de fibráoptica
FOGs

LITEF Cuatro FOGs organizados en una configuración en tetrae-
dro para la medición de la velocidad angular del cuerpo,
con una tasa ḿaxima de deriva de 27[◦/h] y un desplaza-
miento aleatorio de 0.15◦/

√
h.

Sensor de estrellas DTU Con una unidad de procesamiento de datos basado en un
microcontrolador y dos ćamaras equipadas con un deflec-
tor, toma iḿagenes de las estrellas con una resolución de
752×558 pixeles.

Ruedas inerciales Rockwell Collins Cuatro unidades en configuración tetraedro. Cada una
tiene una capacidad de 0.12 [Nms] de momento angular
y 5[mNm] como par de reacción en un rango de±3000
rpm.

BTMs) Zarm-Technik Se utilizan tres BTMs con un momento lineal de dipolo
de 6[Am2] cada uno. Consisten en dos bobinas inde-
pendientes envueltas separadamente en paralelo una so-
bre otra que provee redundancia, con una masa de 0.24
kilogramos

cio, aśı como tareas de calibración. 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 ćamaras 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 satélite realiza observaciones cientı́ficas de la
Tierra apuntando hacia un objetivo en la superficie terrestre durante su vuelo. En esta modalidad
tambíen se utilizan rudas inerciales, sensor de estrellas FOGs, además de un receptor GPS.

7.2.3 Solucíon del modelo ACS en modo seguro

Para proṕositos de esta tesis, el trabajo realizado se enfoca en la modalidad de operación segura (Safe
Mode). Anteriormente, el controlador de la modalidad de operación segura estaba basado en un algoritmo
de control en dos ejes que fue diseñado para mantener un giro constante de satélite en su eje principal
de inercia alineado al vector de dirección del Sol. Esto proveerı́a estabilidad incluso cuando no se tenga
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Figura 7.2: Hardware del ACS del FLP.

disponible informacíon del sensor de Sol en la fase de eclipse, asegurando la integridad de la cargaútil y
suministro de energı́a solar.

Para este modo operativo se propone un nuevo esquema de control en tres ejes con el uso de algo-
ritmos de estimación de orientacíon, haciendo posible el diseño de un controlador en tres ejes con esta
nueva informacíon, de tal manera que se cumplan los requerimientos del controlador para el satélite FLP.

7.3 Algoritmo de Estimacíon basado en el EKF

Se disẽnó un algoritmo de estimación de orientacíon para el FLP basado en el EKF para cumplir con los
requerimientos del controlador de la modalidad de operación segura, las cuales consisten principalmente
en el apuntamiento de los paneles solares en dirección del Sol a lo largo de súorbita, incluso cuandóeste
se encuentre en la fase de eclipse, donde no se tiene información de la direccíon del Sol.

El reto de disẽno de este algoritmo fue el cómputo de la orientación del sat́elite en la fase de eclipse
con la informacíon de los magnetómetros, lo que significa que sólo se conoce la información de la
orientacíon del sat́elite en dos ejes en esta fase y en consecuencia, el cómputo de la dirección del Sol se
vuelve imprecisa, a pesar de los problemas de ajuste de covarianzas que involucra el diseño de un filtro
de Kalman.

Esta es la raźon principal para el disẽno de dos filtros de Kalman para cada fase a lo largo de la
órbita del FLP. En la fase de Sol (sEKF), tanto la orientación del sat́elite como su velocidad angular son
estimados con una buena precisión. En la fase de eclipse (eEKF) la velocidad angular es estimada con
la misma confiabilidad, pero la orientación puede ser estimada usando la información previa del filtro de
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Figura 7.3: Modalidades de Control del FLP.

Kalman, obteniendo una mejor precisión.
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-
entacíon del sat́elite en forma de un cuaternión unitario se calcula mediante un método determińıstico
que lleva a cabo una fusión de los sensores de Sol y el magnetómetro; mientras que en el segundo caso,
sólo se tiene la información del magnet́ometro. En consecuencia, es necesario el uso de dos matrices de
covarianza para cada caso, tanto del proceso como de la medición.

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

Ω̇i
b = −J−1

b (Ωi
b × JbΩ

i
b + τmag)

ǫ̇ = 1
2[ηI + S(ǫ)]Ωe

b

η̇ = −1
2ǫ

⊤Ωe
b

(7.1)

donde:

Ωi
b = Ωe

b +Rb
eΩ

i
e (7.2)

siendoΩi
e = [ 0 0 ωe ]

⊤ y ωe la rotacíon de la Tierra yRe
b definido en (3.13).

Como las variables del sistema en espacio de estados deben de estar expresados en el mismo sistema
coordenado en el diseño del EKF, las ecuaciones que describen la dinámica del sat́elite (7.1) deben ser
expresadas en el sistema coordenadoSE usando la ecuación (7.2) y su derivada:

ω̇BE − ṘbeωEI = −I−1(Ωi
b × IΩi

b + τmag) (7.3)

ConsiderandȯRe
b = S(Ω)ebR

e
b y sustituýendolo en la ecuación (7.3), el sistema en espacio de estados,

68



7.3. ALGORITMO DE ESTIMACIÓN BASADO EN EL EKF

Reduccíon de
velocidad

Modo seguro
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Inercial

Apuntamiento
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Apuntamiento
a objetivo

TC
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|Ωi
b
| > 3.0◦/s

|Ωi
b
| < 0.4◦/s

|Ωi
b
| > 3.0◦/s

|Ωi
b
| > 1.2◦/s

o evasíon del Sol

Figura 7.4: Esquema de control del FLP (TC = Telecomando, FDIR = Detección de falla, aislamiento y
recuperacíon).

aśı como el proceso de linearización mencionado en la ecuación (5.14), es:

ẋ =







Ω̇e
b

ǫ̇
η̇






=







−J−1
b ((Ωe

b −Re
bΩ

i
e)× Jb(Ω

e
b −Re

bΩ
i
e) + τmag) + S(Ω)eb)R

e
bΩ

i
e

1
2[ηI + S(ǫ)]Ωe

b

−1
2S(ǫ)

⊤Ωe
b






(7.4)

dondex = [ Ωe
b ǫ η ] y qe

b = [ ǫ⊤ η ]⊤.
Para calcular la ganancia de Kalman con la ecuación (5.10), la matrizR es establecida seleccionando

los valores de covarianza tal queR = diag(covm, covm, covm), dondecovm se sintoniza para alcanzar
convergencia del filtro. El eEKF,covm puede establecerse con base en las caracterı́sticas de ruido del
magnet́ometro con la ecuación (5.9). En el caso del sEKF,covm puede establecerse con base en los
resultados de sintonización del eEKF, pero se debe hacer un ajuste para lograr resultados más precisos.

La actualizacíon del cuaterníon (7.5), sugerida en [36], se lleva a cabo mediante un producto de
cuaterniones como se indica en la ecuación (3.9), y se usa tanto en el sEKF como en el eEKF. No
obstante, el proceso de innovaciónν es diferente y será explicado en las siguientes secciones.

∆ǫud = Kqν

∆ηud =
√

1−∆ǫ⊤ud∆ǫud
(7.5)

qk =

[

ηk−1∆ǫud + ǫk−1∆ηud − Sǫ)k−1∆ǫud
ηk−1∆ηud − ǫ⊤k−1ǫud

]

(7.6)

La actualizacíon de la velocidad angular es:

Ωk = Ωk−1 +Kων (7.7)
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El proceso de actualización se lleva a cabo extrayendo los elementos necesarios de la matriz de
ganancias de Kalman como se muestra en la ecuación (7.8), el cual es calculado con la ecuación (5.10):

Kk =

[

Kω

Kq

]

(7.8)

Para calcularP−
k+1 de la etapa de propagación de acuerdo a la ecuación (5.12), la matrizQ es estable-

cida por medio de una sintonización de las covarianzas del procesocovpq (relacionado con la cineḿatica
del sat́elite) y covpω (relacionado con la dińamica del sat́elite) tanto para el eEKF como el sEKF.

El sistema (7.4) tiene un papel importante en la etapa de propagación. Evaluando este sistema en
términos de los estados estimadosx̂ queda:

f(x̂k, u, t) =









−J−1
b ((Ω̂e

b −Re
b(q̂

e
b)Ω

i
e)× Jb(Ω̂

e
b −Re

b(q̂
e
b)Ω

i
e) + τmag) + S(Ω̂e

b)R
e
b(q̂

e
b)Ω

i
e

1
2[η̂I + S(ǫ̂)]Ω̂e

b

−1
2 ǫ̂

⊤Ω̂e
b









(7.9)

y la etapa de propagación para los estados estimados es:

x̂−k+1 = x̂k +

∫ k+1

k
f(x̂k, uk, t)dt = x̂k +

1

2
(f(x̂k, uk, t) + f(x̂k−1, uk−1, t))∆t (7.10)

donde la integral de la ecuación (7.10) puede calcularse por medio de un método nuḿerico, (p. ej. regla
del trapecio).

Observacíon: Al comienzo de cada iteración del FLP EKF, tiene que asegurarse un valor
positivo en el elemento escalar del cuaternión, aśı como mantener la unicidad del cuaternión,
es decirqq⊤ = 1, y la de cada vector de medición del campo magńetico y direccíon del Sol.

7.3.1 EKF en fase de Sol

En esta fase, está disponible la información de los sensores de Sol y magnetómetros en el sistema co-
ordenado del cuerpo del satélite, en consecuencia, el cálculo del cuaternión que relaciona los sistemas
coordenadosSB y SE se lleva a cabo con un ḿetodo determińıstico, como los mencionados en la sección
6.1; debido a la posibilidad de obtener resultados con un nivel alto de ruido, se emplea un filtro de Kalman
para obtener resultados más precisos, ası́ como la estimación de la velocidad angular del satélite.

Despúes de obtener el cuaternión, producto de la fusión de informacíon de los sensores de Sol y
magnet́ometros, el proceso de medición queda como:

y = h(x, t) + v(t) =











0 0 0 ǫc1 0 0 0
0 0 0 0 ǫc2 0 0
0 0 0 0 0 ǫc3 0
0 0 0 0 0 0 ηc











+ v(t) (7.11)

Una vez definidoh(x, t), del proceso de linearización (5.14) resulta la matrizH:

H =







0 0 0 1 0 0 0
0 0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 0 1 0






(7.12)
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Cálculo del cuaterníon
por método determińıstico

sEKF

eEKF

Etapa de
Propagacíon

Condiciones iniciales qo, Po

Bandera Sol
Bandera Sol=1 Bandera Sol=0

Figura 7.5: El Filtro de Kalman Extendido del FLP.

donde laúltima columna de la matrizH fue omitida considerando el hecho de que el término escalar
del cuaterníonη est́a relacionada con la parte vectorial mediante la propiedad de unicidad del cuaternión
‖q‖ = 1. Esta restriccíon resulta en una singularidad en la matriz de covarianzas del cuaternión [20].
Para evitar esta singularidad se optó por el truncamiento de la matriz de covarianzas y en consecuencia,
el truncamiento de la matrizH.

Finalmente, el proceso de innovación es propuesto como:

ν = ǫc − ǫ̂ (7.13)

dondeqc = [ ǫ⊤c ηc ]⊤ indica un cuaternión previamente calculado por medio de un método deter-
minı́stico.

7.3.2 EKF en fase de eclipse

En esta fase,́unicamente está disponible la información de los magnetómetros. Para determinar el cu-
aterníon que relaciona los sistemas coordenadosSB y SE , se propone el uso de la información previa
del sEKF o de las condiciones iniciales programadas después de la inicializacíon del modo seguro de
operacíon del FLP.

El proceso de medición es:

y = h(x, t) + v(t) = bB = Re
b(q̂k−1)bE + v(t) (7.14)

dondeRe
b(qk−1) es la matriz de rotación definido por la ecuación (3.13) ybE es el vector de campo

magńetico terrestre en el sistema coordenadoSE mencionado en la sección 3.4.
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La ecuacíon (5.14) describe el proceso de linearización requerido para calcularH y debido a la
estructura no lineal de la funciónh(x, t) mostrado en la ecuación (7.14), la matrizH queda como:

H =

[

03×3 ∂(Re
b(q)bE)

∂q

∣

∣

∣

∣

q=q̂k

]

(7.15)

la cual seŕa utilizada para calcular la ganancia de Kalman descrita en la ecuación (5.10).

Finalmente, el proceso de innovación es:

ν = bB −Re
b(q̂k−1)bE (7.16)

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

En la seccíon 7.2.2, se describió el controlador del modo seguro de operación del FLP, donde se imple-
ment́o un algoritmo de control en dos ejes.

Con el disẽno e implementación del algoritmo de estimación basado en el EKF, está disponible la
informacíon de la orientación del sat́elite en tres ejes, permitiendo ello realizar la propuesta de un nuevo
algoritmo de control de orientación para alinear los paneles solares con la dirección del Sol a lo largo de
la órbita del FLP.

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

Modelo
del Sol

Modelo del
Campo Magnético

Terrestre

EKF
(sEKF y eEKF)

Controlador
Safe Mode

Re

b

Posicíon

Tiempo

srefE

brefE

sB bB

q̂e
b

Ω̂i
b

ŝB

mcmd

Figura 7.6: Nuevo esquema de control para el modo seguro de operación.

En este esquema, el cuaternión estimadôqBE se usa para construir una matriz de rotación descrita
en (3.13), la cual se emplea para estimar el vector de Sol respecto al sistema coordenado del cuerpo del
sat́elite tanto en la fase de Sol como en eclipse.
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7.4 Resultados

El algoritmo de estimación de orientacíon del FLP para su modo seguro de operación se prograḿo en un
simulador bajo la plataforma deSimulinkde MATLAB, donde la dińamica del sat́elite, condiciones es-
paciales,́orbita, modelos de actuadores, sensores e inclusive parte del hardware del ACS del FLP fueron
modelados mateḿaticamente. En la tabla 7.2 se especifican los parámetros iniciales que se establecieron
en el simulador para evaluar los algoritmos de estimación:

Tabla 7.2: Paŕametros iniciales del simulador.

Paŕametros iniciales Valores

Fecha y hora 01/01/2007 - 00:00:00hrs
Órbita SSO, 600km al nivel del mar, LTDN 10:30hrs
Posicíon inicial SI [1340.4752015.4056544.9]× 103 [m]
Velocidad InicialSI [−1.154− 7.0692.413]× 103 [m/s]
Orientacíon inicial del Sat́elite qi

b
= [0.629 − 0.757 0.051 0.169]

Velocidad Angular Inicial Ωi

b
= [0.1 0.25 − 0.28] [◦/s]

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

Tabla 7.3: Paŕametros sintonizados del algoritmo de estimación del FLP.

Covarianzas sintonizadas Valores

Cuaterníon del ḿetodo determińıstico 8× 10−16

Covarianza del Giŕoscopo 1× 10−16

Covarianza del Proceso de la Cinemática 1× 10−16

Covarianza del Proceso de la Dinámica 1× 10−16

Condicíon InicialPo 1× 10−15

El problema de la sintonización de los valores de covarianzas es una tarea difı́cil y tienen que ajustarse
cuidadosamente. En las figuras 7.7 y 7.8 se presentan ejemplos del problema de sintonización y ajuste
de los valores de covarianzas, de las ganancias del controlador, ası́ como del efecto que tienen en la
estimacíon del vector de Sol y en las velocidades angulares.

En la figura 7.7, hay un rango pequeño de tiempo en el que el vector de Sol se estima con una
precisíon aceptable, pero después de 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 que el satélite entra
en este modo de operación, sin considerar que ya se establecieron las condiciones para que esto suceda
(figura 7.4). En esta simulación 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 desempeño del al-
goritmo de estimación desarrollado para mejorar de manera importante la confiablidad del esquema de
control. La mejora implica el uso de FOGs dentro del modo de operación seguro del FLP, cuyo resultado
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Figura 7.7: Estimación 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 operación del microsat́elite Flying Laptop,

el vector de Sol es estimado exitosamente en las fases de Sol y eclipse para que los paneles solares del
sat́elites esten alineados con el Sol. La desición de utilizar FOGs yace en la incertidumbre de la magnitud
de la velocidad angular cuando el satélite entra en este modo de operación. Con el uso de FOGs, el error
de estimacíon del vector de Sol en la fase de eclipse se redujo y como resultado, la confiabilidad de este
nuevo esquema de control mejoró considerablemente.

Comparando el esquema de control anterior del modo seguro de operación con el que se desarrolló
en esta investigación, el segundo demuestra ser más confiable que el primero. Sin embargo, no se con-
sideraba el uso de FOGs en este modo de operación, por lo que se sugiere una investigación subsecuente
para determinar los nuevos requerimientos de potencia y procesamiento de acuerdo a la actualización del
esquema de control.
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Figura 7.8: Estimación de la velocidad angular, con el comando de control desactivado.

Figura 7.9: Estimación del vector de Sol utilizando FOGs, con el comando de control desactivado.
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CAPÍTULO 8

INTEGRACIÓN DE RESULTADOS AL

PROYECTOHUMSAT-M ÉXICO

Reuniendo las experiencias y resultados descritos en los capı́tulos 6 y 7, es posible diseñar un esquema
de control preliminar para el nanosatélite HumSat-Ḿexico.

Para realizar un análisis de confiabilidad y desempeño de los algoritmos de estimación y control de
orientacíon del sat́elite, se disẽnó un simulador de vuelo para el nanosatélite HumSat-Ḿexico (figura
8.1). Este simulador cuenta con la opción de realizar ajustes de parámetros de cada sensor y actuador,
aśı como incluir la definicíon de las efeḿerides de láorbita que seguirá el sat́elite. De esta manera se
pueden establecer los parámetros que definirán los actuadores, sensores y los parámetros de control para
que el sat́elite realice las tareas cientı́ficas para las cuales fue diseñado.

Figura 8.1: Diagrama del simulador de vuelo para el nanosatélite HumSat-Ḿexico.

8.1 Modelo Virtual para la Visualización de Resultados

Debido a la necesidad de interpretar los resultados de las simulaciones de una manera rápida y sencilla
para la toma de decisiones, se diseñó un ambiente de realidad virtual que permite visualizar el desempeño
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de los algoritmos de control de orientación satelital.
Aún cuando las gráficas en 2D muestran la magnitud de algunos parámetros de las simulaciones, la

interpretacíon de algunos parámetros como la posición y orientacíon de objetos en el espacio no es clara,
por lo que la visualización 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 hipotético de un nanosatélite 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 sobre laórbita del sat́elite, navegacíon y evaluacíon de
algoritmos de control de orientación.

Figura 8.2: Vista del modelo virtual para el simulador de vuelo del nanosatélite HumSat-Ḿexico, donde
se puede observar al satélite pasando sobre el polo Norte.

8.2 Órbita del Nanosat́elite HumSat-México

La órbita seleccionada para el nanosatélite HumSat-Ḿexico fue una SSO (figura 8.3), utilizada frecuente-
mente para aplicaciones de percepción remota. Los parámetros orbitales que se ingresaron al simulador
para obtener los resultados de la figura y 8.4 fueron:

Tabla 8.1: Paŕametros de láorbita SSO del nanosatélite HumSat-Ḿexico.

Paŕametros Valores

Fecha y hora 21/03/2010 - 15:44:00hrs
Radio de la orbita 7371.2 km
LTDN 11:30hrs
Inclinación 99.45◦

Argumento de perigeo inicial -45◦

Ascensíon derecha del nodo ascendente inicial-8.41◦
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Figura 8.3: Simulacíon de laórbita SSO del nanosatélite HumSat-Ḿexico.

Figura 8.4: Cobertura del nanosatélite HumSat-Ḿexico en la Tierra.
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Con los resultados obtenidos se pueden realizar estudios para establecer los parámetros de estabi-
lización que permitiŕan al sat́elite realizar tareas tanto de percepción remota como de transmisión de
datos hacia una estación terrena mediante comunicaciones direccionales.

8.3 Esquema de Control Propuesto para el Nanosatélite HumSat-México

De acuerdo los objetivos que se persiguen con el proyecto HumSat, y a la necesidad de validar tecnologı́a
Mexicana de estabilización en tres ejes mediante el nanosatélite HumSat-Ḿexico, se ha disẽnado un es-
quema de control que permite realizar diferentes maniobras para propósitos espećıficos, como se muestra
en la figura 8.5.

Figura 8.5: Esquema de control del HumSat-México.

El nanosat́elite HumSat-Ḿexico contaŕa con sensores de Sol, magnetómetros, giŕoscopos y un recep-
tor GPS como sensores. La información proveniente de cada sensor se procesa en el bloque ”Configu-
ración de Sensores” en forma de vectores para alimentar a los demás bloques. El bloque ”Determinación
de la Orientacíon” se caracteriza por proveer la orientación del sat́elite de acuerdo a los sensores que estén
disponibles. Este proceso se basa en la mezcla de algoritmos de determinación de la orientación deter-
minı́sticos y analı́ticos (p.ej. TRIAD y EKF). La informacíon de salida de este bloque es la orientación
del sat́elite en forma de un cuaternión unitario. El bloque ”Parámetros de Navegación” tiene como
función proveer la información necesaria para que el satélite lleve a cabo tareas de captación óptima de
enerǵıa solar, percepción remota y comunicaciones direccionales. En el bloque ”Control de Orientación”
se determina el par de control necesario para realizar las maniobras de estabilización para las tareas de
percepcíon remota, comunicaciones inalámbricas y captación de enerǵıa solar. Y poŕultimo, los bloques
”Comando de la Bobina de Par Magnético” y ”Comando de la Rueda Inercial”, tienen como función in-
terpretar la información del bloque ”Control de Orientación” para que las BTMs y las ruedas inerciales,
que son los actuadores del nanosatélite HumSat-Ḿexico, realicen las maniobras de estabilización.

Este esquema de control estará embebido en una arquitectura reconfigurable basada en un dispositivo
FPGA, el cual permitiŕa la actualizacíon del hardware de estabilización de manera remota [37]1.

1El trabajo citado forma parte de una investigación doctoral que se realiza actualmente en el Instituto de Ingenierı́a, UNAM.
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CAPÍTULO 8. INTEGRACIÓN DE RESULTADOS AL PROYECTO HUMSAT-ḾEXICO

8.3.1 Determinación de la Orientación

La secuencia del cómputo que permite estimar la orientación del nanosatélite Humsat-Ḿexico se muestra
en la figura 8.6, que es similar a la mencionada en el capı́tulo 7.

Figura 8.6: Diagrama del algoritmo de estimación del HumSat-Ḿexico.

Se propone un proceso de fusión de los datos de referencia (modelos del campo magnético terrestre y
modelo del vector de Sol descritos en las secciones 3.4 y 3.5) y los sensores disponibles (sección 5.1.2):

M =

[

Re
b(qk) 0
0 Re

b(qk)

]

(8.1)

J =

[ (

∂M

∂q1

) (

∂M

∂q2

) (

∂M

∂q3

) (

∂M

∂q4

) ]

ybm (8.2)

q̂k+1 = q̂k − [J⊤(q̂k)J(q̂k)]
−1J⊤(q̂k)σ(q̂k) (8.3)

Sk = σ⊤σ =
(

yic −Mybm

)⊤ (

yic −Mybm

)

(8.4)

para determinar la orientación del sat́elite previamente. Esta información es procesada por el algoritmo
de estimacíon basado en un EKF (sección 5.2). Debido a que se presentan fases de eclipse en laórbita
del sat́elite, los sensores de Sol dejan de estar disponibles, por lo que se utilizó el esquema de estimación
mencionado en la sección 7.3.2 para compensar este cambio de fase:

Fase de Sol:

y = h(x, t) + v(t) =











0 0 0 ǫc1 0 0 0
0 0 0 0 ǫc2 0 0
0 0 0 0 0 ǫc3 0
0 0 0 0 0 0 ηc











+ v(t) (8.5)

H =







0 0 0 1 0 0 0
0 0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 0 1 0






(8.6)

ν = ǫc − ǫ̂ (8.7)
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Figura 8.7: Filtro de Kalman Extendido Discreto para estimar la orientación del nanosatélite HumSat-
México.

Fase de eclipse:

y = h(x, t) + v(t) = bB = Re
b(q̂k−1)bE + v(t) (8.8)

H =

[

03×3 ∂(Re
b(q)bE)

∂q

∣

∣

∣

∣

q=q̂k

]

(8.9)

ν = bB −Re
b(q̂k−1)bE (8.10)

La informacíon de la orientación obtenida de este esquema de estimación, se utiliźo para realizar las
tareas de apuntamiento que se presentan a continuación.

8.3.2 Control de Orientación

Los algoritmos de control de orientación que se muestran en la sección 5.3 se utilizan para llevar a cabo
distintas tareas de apuntamiento que requieren control de estabilización en dos o tres ejes:

τc = −Kq ǫ̃−KdΩ
i
b (8.11)

τc = −KdΩ
i
b +KsS(sR)sB (8.12)

En esta tesis se propusieron tres comandos de control básicos que permiten al satélite cumplir con
su misíon: alineacíon de los paneles solares con el Sol (figura 8.8), apuntamiento hacia el nadir terrestre
(figura 8.9) y seguimiento de una estación terrena (figura 8.10). Para realizar estas tareas, el bloque
de estimacíon de orientacíon y el bloque de navegación de la figura 8.5 determinan los parámetros de
referencia que necesita el bloque de control de orientación.
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Figura 8.8: Visualizacíon de la alineacíon de los paneles solares con el Sol.

Para proveer de energı́a solar al sat́elite de formaóptima, los paneles solares se alinean con el Sol.
Para realizar esta maniobra, la información de los sensores de Sol es filtrada mediante el esquema de
estimacíon presentado en la sección anterior.

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

La maniobra de apuntamiento hacia el nadir terrestre se utilizará para realizar tareas de percepción
remota. Laórbita SSO del satélite 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 visualización del modo de seguimiento de una estación terrena.

Para transmitir la información almacenada en el satélite hacia una estación terrena, el satélite puede
apuntar sus antenas hacia un objetivo determinado en Tierra. El sistema ACS del satélite determinaŕa el
momento oportuno para comenzar la alineación de las antenas del satélite hacia una estación terrena.

8.4 Resultados de Simulaciones

Una vez establecido el esquema de control para el nanosatélite HumSat-Ḿexico, se realizaron algunas
simulaciones nuḿericas para mostrar el desempeño de los algoritmos de estimación y control que se
implementaron en este trabajo de tesis. Los resultados que se mostrarán a continuación, representan el
comportamiento del satélite utilizando ruedas inerciales, cuyo motor de DC fue caracterizado en nuestro
laboratorio. Los paŕametros 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 8.2, además
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se hace mención de los paŕametros de los algoritmos de estimación y control de orientación en la tabla
8.3.

Tabla 8.2: Paŕametros del satélite.

PARÁMETROS VALORES
Matriz de inercia del satélite diag(0.059, 0.059, 0.036) [kg m2]
Masa del sat́elite 3.1 [kg]
Configuracíon de las ruedas inerciales diag(1, 1, 1)

Momento de inercia de cada rueda inercial5×10−6 [kg m2]
Resistencia de la bobina del motor 17.6 [Ω]
Constante de relación par-corriente 0.00571
Constante de relación velocidad-voltaje 0.00571
Voltaje nominal de operación 5 [V]

Tabla 8.3: Paŕametros iniciales de la simulación.

PARÁMETROS VALORES

Orientacíon inicial respecto al sistema inercial (1,0,0,0)
Velocidad angular inicial (0.02,0.02,0.02) [rad/s]
Posicíon inicial respecto a la Tierra latitud 7.502◦, longitud 94.74◦O,

altitud 993.4[km]
Velocidad inicial respecto a la Tierra [-567.1,518.7,3592] [m/s]

Parámetros del proceso de estimación Valores
Covarianza de los magnetómetros 0.2
Covarianza de los giróscopos 0.4
Covarianza del proceso de fusión de sensores 0.9
Covarianza del proceso de la cinemática del sat́elite 0.02
Covarianza del proceso de la dinámica del sat́elite 0.1
Valor inicial de la matrizPk 1× 10−3diag(1, 1, 1, 1, 1, 1, 1)

Parámetros del proceso de control Valores
Ganancia del controlador proporcional, apuntamiento al Sol0.002
Ganancia del controlador derivativo, apuntamiento al Sol 0.005
Ganancia del controlador proporcional, apuntamiento al nadir
terrestre y estación terrena

0.8

Ganancia del controlador derivativo, apuntamiento al nadir
terrestre y estación terrena

0.004

Además de los resultados visuales que se obtuvieron con este simulador (figuras 8.2-8.10), se cierra
este caṕıtulo con algunas gráficas que muestran el desempeño del esquema de control propuesto para el
HumSat-Ḿexico en súorbita, aśı como el comportamiento de las ruedas inerciales durante las maniobras
de apuntamiento. Los parámetros de control (tabla 8.3) fueron seleccionados para evitar la saturación de
las ruedas inerciales y tener disponible el par de control deseado el mayor tiempo posible. Puede obser-
varse que las ruedas inerciales mantienen un número determinado de revoluciones por minuto cuando el
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sat́elite llega a la orientación deseada, aproximadamente 2000 rpm en cada simulación.
En la figura 8.12 se muestra el error de apuntamiento entre el satélite y el nadir terrestre en forma

de un cuaternión unitario; cuando la orientación del sat́elite coincide con la orientación de referencia, el
cuaterníon toma el valor de[ 0 0 0 1 ]. La magnitud del error de orientación es de aproximadamente
0.8◦ estabilizado en los tres ejes del satélite.
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Figura 8.11: Desempeño del esquema de control para el apuntamiento al Sol.

En la figura 8.11 se muestra el vector de la dirección del Sol respecto al sistema coordenado del
cuerpo del satélite; este vector deberá tener un valor de[ 0 0 − 1 ], que a su vez es la normal al
plano donde se sitúan los paneles solares. La magnitud del error de apuntamiento tiene un valor de
aproximadamente 1.8◦ cuando los paneles solares del satélite est́an alineados con el Sol.

En la figura 8.13 se muestra el error de apuntamiento entre el satélite y la posicíon de una estación
terrena en la superficie terrestre en forma de un cuaternión unitario. El cuaternión del error de orientación
toma el valor de[ 0 0 0 1 ] cuando la orientación del sat́elite coincide con la orientación de referencia.
La magnitud del error de orientación es de aproximadamente 0.8◦ cuando el satélite es estabilizado en
sus tres ejes.
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Figura 8.12: Desempeño del esquema de control para el apuntamiento hacia el nadir terrestre.
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Figura 8.13: Desempeño del esquema de control para el apuntamiento hacia una estación terrena.
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CAPÍTULO 9

CONCLUSIONES YRECOMENDACIONES

9.1 Resultados Globales

Se estudiaron y analizaron diferentes algoritmos de control y estimación de orientacíon (caṕıtulo 5) para
que el nanosatélite HumSat-Ḿexico lleve a cabo las tareas básicas de un satélite de percepción remota,
que son el apuntamiento a una estación terrena, observación de la superficie terrestre y la obtención
óptima de enerǵıa solar. Para diseñar el sistema de navegación y control de orientación preliminar para
el nanosat́elite HumSat-Ḿexico, se estudiaron los modelos matemáticos que describen la dinámica del
sat́elite lo largo de súorbita (caṕıtulo 3) y los modelos mateḿaticos que permiten simular sensores y
actuadores (capı́tulo 4).

En el transcurso de esta investigación se implementaron dos algoritmos de estimación para dos casos
de estudio, se consideró el manejo de los sensores de una unidad de medición inercial para estimar la
orientacíon de un cuerpo rı́gido (caṕıtulo 6) y se resolvío el problema de la estimación de la orientación
de un microsat́elite para su modo seguro de operación (caṕıtulo 7).

En el primer caso, se adquirió experiencia en el manejo del filtro de Kalman extendido en su forma
continua con el uso de una unidad de medición inercial, identificando los parámetros de disẽno que
permitieron formular un algoritmo que hace uso de un método determińıstico como es el ḿetodo Gauss-
Newton y el filtro de Kalman extendido.

En el segundo caso se tomaron estas experiencias para resolver el problema de apuntamiento del
microsat́elite IRS-Flying Laptopen el modo seguro de operación, que cosiste en alinear sus paneles
solares en dirección al Sol y proteger la cargáutil del microsat́elite de la radiacíon solar. Despúes de
analizar posibles controladores para cumplir con el requerimiento de estabilización, se opt́o por el uso
de un esquema de control que consistió en el uso de un algoritmo de estimación de orientacíon basado
en un ḿetodo determińıstico y un filtro de Kalman extendido en su forma discreta en donde se tiene
informacíon de la direccíon del Sol, y solo un filtro de Kalman extendido cuando el satélite se encuentre
en fase de eclipse. La información obtenida de este algoritmo permite la estimación de la direccíon del
Sol a lo largo de láorbita del microsat́elite.

9.2 Conclusiones

La integracíon de estas experiencias culminó en la propuesta de un sistema de navegación y control de
orientacíon para el nanosatélite HumSat-Ḿexico. La principal aportación a este proyecto fue el desarrollo
de una herramienta que permite simular las condiciones a las queéste sat́elite estaŕa sometido durante su
misión y que permite evaluar los parámetros de sensores y actuadores que pueden ser utilizados para la
adquisicíon y control de su orientación en el espacio (capı́tulo 8).
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Resulta muy conveniente el uso de esta herramienta en el diseño de un sistema de navegación y
control de orientación para evaluar el desempeño de un esquema de control preliminar para un satélite en
base a los posibles sensores y actuadores que se utilizarán, permitiendo con ello hacer un balance entre
costos y precisión de apuntamiento.

Resulta complicado analizar los resultados que se obtienen de un simulador mediante gráficas en 2D,
particularmente cuando se analiza el desempeño de un esquema de control de orientación de un sat́elite
enórbita. Para simplificar este análisis se disẽnó y elaboŕo un modelo de realidad virtual que permite re-
alizar un ańalisis tridimensional del desempeño del esquema de control del nanosatélite HumSat-Ḿexico
tomando en cuenta la cobertura del satélite en la Tierra y la cantidad de luz solar que incide sobre la
Tierra en ciertaśepocas del ãno de manera simultánea.

Respecto a las ruedas inerciales que usa el satélite como actuadores de estabilización, durante esta
investigacíon se tomaron los parámetros 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 gráficamente en el capı́tulo anterior son un factor determinante para establecer tanto los
paŕametros de selección de ruedas inerciales como para abordar el tema de la saturación de las mismas
en una investigación posterior.

El esquema de control de orientación propuesto para el nanosatélite HumSat-Ḿexico puede ser mejo-
rado realizando un estudio de los requerimientos mı́nimos para establecer comunicaciones con una
estacíon terrena. De esta manera puede desarrollarse la lógica que permita realizar las maniobras de
control de apuntamiento automáticamente en el momento indicado.

9.3 Recomendaciones
Por otro lado, se sugiere el estudio de perturbaciones que afecten el desempeño del esquema de control
del nanosat́elite HumSat-Ḿexico, como es el arrastre aerodinámico, el cual es la principal perturbación
que se presenta en satélites deórbita baja. Adeḿas se sugiere el estudio del fenómeno del albedo, que es
la cantidad de radiación que la Tierra refleja hacia el espacio exterior; en el espectro visible, la luz que la
Tierra refleja hacia el espacio incide en el satélite, agregando un error considerable a las lecturas de los
sensores de Sol.

En órbitas śıncronas con el Sol, se presenta el fenómeno de eclipse (aproximadamente 40% de la
órbita), durante el cual los sensores de Sol no están disponibles, por lo que se sugiere el estudio y
modelado mateḿatico de este feńomeno para establecer el momento en que los sensores de Sol sean
desactivados sin afectar el desempeño de los algoritmos de estimación en fase de Sol.

En la etapa final de selección de sensores y actuadores, se recomienda realizar un modelado matemático
que describa lo mejor posible sus caracterı́sticas f́ısicas y eĺectricas, de manera que permita el ajuste final
de los paŕametros del esquema de control del nanosatélite HumSat-Ḿexico.

La plataforma experimental suspendida en aire (desarrollado en el Instituto de Ingenierı́a, UNAM y
basado en el diseño del Dr. Jorge Prado del Instituto de Geografı́a, UNAM) es una herramienta valiosa
que permite la validación experimental parcial de un sistema de control de orientación para veh́ıculos
espaciales, como es SATEDU y el nanosatélite HumSat-Ḿexico. Si bien esta plataforma permite simular
la condicíon de ”cero friccíon” en el espacio, áun hay paŕametros que no pueden simularse en Tierra,
como son las perturbaciones espaciales y los parámetros de apuntamiento hacia la Tierra. Se propone por
tanto, realizar un modelo de validación nuḿerico-experimental que permita simular aquellas condiciones
que 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 orientación montado en dicha plataforma.
Actualmente el equipo que trabaja en el proyecto SATEDU y HumSat-México est́a analizando estos
tópicos y desarrollando estos sistemas de control de orientación utilizando dispositivos DSPs y FPGAs.
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de Maestŕıa, Norwegian University of Science and Technology, 2005.

[21] Jack B. Kuipers.Quaternions and Rotation Sequences. Princeton University Press, 1999.

[22] Stian Søndersrød Ose.Attitude determination for the Norwegian student satellite nCube. Tesis Doc-
toral, Department of Engineering Cybernetics, Norwegian University of Science and Technology,
2004.

[23] Herbert Goldstein, Charles Poole, John Safko.Classical Mechanics. Addison Wesley, 2000.

[24] Peter H. Zipfel.Modeling and Simulation of Aerospace Vehicle Dynamics. AIAA Education Series,
2007.

[25] Jeremy Davis. Mathematical modeling of earth’s magnetic field. Informe técnico, Virginia Tech,
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APÉNDICE A

SISTEMAS COORDENADOS DE

REFERENCIA

Figura A.1: Sistemas coordenados con centro en la TierraSI y SE (izquierda), Sistemas coordenados
orbital y cuerpo del satéliteSOE (linea roja),SO y SB(derecha).

A.1 Sistema coordenado inercial con centro en la TierraSI
El ejexi apunta al equinoccio vernal (primavera), el ejezi apunta al polo norte de la Tierra y el ejeyi
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 TierraSE
El ejexe apunta a la intersección del meridiano de Greenwich con el ecuador, el ejeze apunta al polo
norte y la direccíon positiva del ejeye se determina con la regla de la mano derecha. La rotación del
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A.3. SISTEMA COORDENADO ORBITAL CON CENTRO EN LA TIERRASOE

sistemaSE respecto aSI es deΩE = 7.2921 × 10−7[rad/s] alrededor del ejezi, y corresponde a la
rotacíon de la Tierra. Sin embargo, la influencia gravitacional del Sol y la Luna afectan al eje de rotación
de la Tierra, dicha influencia se conoce como la precesión y nutacíon del eje de rotación de la Tierra.

A.3 Sistema coordenado Orbital con centro en la TierraSOE
Describe laórbita del sat́elite, en dondexoe apunta al perigeo,yoe apunta al eje semimenor yzoe es
perpendicular al plano de láorbita. La influencia gravitacional del Sol y la Luna, ası́ como la oblicidad
de la Tierra, afectan los parámetros de unáorbita con el tiempo.

A.4 Sistema coordenado OrbitalSO
Tiene como origen el centro de masa del satélite, en dondezo apunta al centro de la Tierra,xo es tangente
a laórbita yyo completa la regla de la mano derecha.

A.5 Sistema coordenado fijo al sat́elite SB
Este sistema tiene como origen el centro de masa del satélite y su orientacíon es relativa al SistemaSO.
Para nuestro propósito el ejezb estaŕa alineado a la dirección en la que apuntará una ćamara de alta
resolucíon, y cualquiera de los ejesxb o yb pueden coincidir con los momentos de inercia principales del
sat́elite. El sistema coordenadoSB coincidiŕa con el sistema coordenadoSO cuando la orientación del
sat́elite sea de0◦ enroll, pitchy yaw.
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APÉNDICE B

L ISTA DE VALORES PARA ELMODELO DEL

SOL

Tabla B.1: T́erminos períodicos de la Tierra.

Término A B C
L0 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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APÉNDICE B. LISTA DE VALORES PARA EL MODELO DEL SOL

Término A B 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 4.41 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 5.3 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 4.13 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

R0 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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APÉNDICE 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 4.59 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

98



Tabla B.2: T́erminos períodicos para la nutación en longitud y oblicuidad.

Coeficientes para el operador Seno Coeficientes para∆φ Coeficientes para∆ǫ

Y0 Y1 Y2 Y3 Y4 a b c d

0 0 0 0 1 -
171996

-174.2 92025 8.9

-2 0 0 2 2 -13187 -1.6 5736 -3.1
0 0 0 2 2 -2274 -0.2 977 -0.5
0 0 0 0 2 2062 0.2 -895 0.5
0 1 0 0 0 1426 -3.4 54 -0.1
0 0 1 0 0 712 0.1 -7 0
-2 1 0 2 2 -517 1.2 224 -0.6
0 0 0 2 1 -386 -0.4 200 0
0 0 1 2 2 -301 0 129 -0.1
-2 -1 0 2 2 217 -0.5 -95 0.3
-2 0 1 0 0 -158 0 0 0
-2 0 0 2 1 129 0.1 -70 0
0 0 -1 2 2 123 0 -53 0
2 0 0 0 0 63 0 0 0
0 0 1 0 1 63 0.1 -33 0
2 0 -1 2 2 -59 0 26 0
0 0 -1 0 1 -58 -0.1 32 0
0 0 1 2 1 -51 0 27 0
-2 0 2 0 0 48 0 0 0
0 0 -2 2 1 46 0 -24 0
2 0 0 2 2 -38 0 16 0
0 0 2 2 2 -31 0 13 0
0 0 2 0 0 29 0 0 0
-2 0 1 2 2 29 0 -12 0
0 0 0 2 0 26 0 0 0
-2 0 0 2 0 -22 0 0 0
0 0 -1 2 1 21 0 -10 0
0 2 0 0 0 17 -0.1 0 0
2 0 -1 0 1 16 0 -8 0
-2 2 0 2 2 -16 0.1 7 0
0 1 0 0 1 -15 0 9 0
-2 0 1 0 1 -13 0 7 0
0 -1 0 0 1 -12 0 6 0
0 0 2 -2 0 11 0 0 0
2 0 -1 2 1 -10 0 5 0
2 0 1 2 2 -8 0 3 0
0 1 0 2 2 7 0 -3 0
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APÉNDICE B. LISTA DE VALORES PARA EL MODELO DEL SOL

Coeficientes para el operador Seno Coeficientes para∆φ Coeficientes para∆ǫ

Y0 Y1 Y2 Y3 Y4 a b c d

-2 1 1 0 0 -7 0 0 0
0 -1 0 2 2 -7 0 3 0
2 0 0 2 1 -7 0 3 0
2 0 1 0 0 6 0 0 0
-2 0 2 2 2 6 0 -3 0
-2 0 1 2 1 6 0 -3 0
2 0 -2 0 1 -6 0 3 0
2 0 0 0 1 -6 0 3 0
0 -1 1 0 0 5 0 0 0
-2 -1 0 2 1 -5 0 3 0
-2 0 0 0 1 -5 0 3 0
0 0 2 2 1 -5 0 3 0
-2 0 2 0 1 4 0 0 0
-2 1 0 2 1 4 0 0 0
0 0 1 -2 0 4 0 0 0
-1 0 1 0 0 -4 0 0 0
-2 1 0 0 0 -4 0 0 0
1 0 0 0 0 -4 0 0 0
0 0 1 2 0 3 0 0 0
0 0 -2 2 2 -3 0 0 0
-1 -1 1 0 0 -3 0 0 0
0 1 1 0 0 -3 0 0 0
0 -1 1 2 2 -3 0 0 0
2 -1 -1 2 2 -3 0 0 0
0 0 3 2 2 -3 0 0 0
2 -1 0 2 2 -3 0 0 0
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