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Resumen

Los CubeSats, nanosatélites de bajo costo, se utilizan ampliamente en diversas aplicaciones
espaciales, incluida la observacion terrestre. En estas misiones, la orientacion de la carga Gtil precisa
hacia la Tierra es crucial, pero esta limitada por el rendimiento y el costo de los componentes del
CubeSat. Este estudio aborda el desafio de encontrar el trade-off ideal entre costo y rendimiento en el
Subsistema de Determinacion y Control de Actitud (ADCS) para misiones de observacion terrestre.

Se implementd una suite de simulacion para evaluar el rendimiento y el costo al utilizar diferentes
componentes del ADCS. Los componentes fueron clasificados en tres niveles de calidad, y se
cuantificaron los Measures of Performance (MoP) relacionados con la orientacién, siendo estas la
exactitud de apuntamiento, el jitter, la agilidad y el drift.

Para el desarrollo del simulador, la dinamica orbital se modeld utilizando SGP4, mientras que el
ADCS se implement6 mediante algoritmo TRIAD, un error representativo del filtro de Kalman
extendido (EKF), el disefio del controlador PD y la utilizacion de modelos orbitales. Con ello, se
obtuvo como resultado un control més &gil utilizando actuadores de alta calidad, y una mejor exactitud
de apuntamiento dependiendo mayormente del tipo de sensor a utilizar. Se presentaron diferentes
respuestas a la vibracion mecéanica del jitter que dependen netamente de una buena calidad del sensor,
y una menor sensibilidad en la accién de control del actuador.

Los resultados mostraron un trade-off entre rendimiento y costo, donde una mayor calidad de
componentes conllevo costos adicionales dentro de los limites definidos por los System Engineering
(SE) envelopes, faltando considerar la implementacion del EKF y el ruido en el giroscopio para
completar el simulador, teniéndolo en consideracion para trabajos futuros.

Palabras clave: CubeSat, ADCS, Capacidad de apuntamiento, Systems Engineering, Measures
of Performance



Abstract

CubeSats, low-cost nanosatellites, are widely used in various space applications, including Earth
observation. In these missions, precise orientation towards Earth is crucial, but it is limited by the
performance and cost of CubeSat components. This study addresses the challenge of finding the ideal
trade-off between cost and performance in the Attitude Determination and Control Subsystem
(ADCYS) for Earth observation missions.

A simulation suite was implemented to evaluate the performance and cost of using different ADCS
components. Components were classified into three levels of quality, and Measures of Performance
(MoP) related to orientation were quantified. These included pointing accuracy, which is the absolute
error between the required and obtained axis, jitter represented as the power spectral density of the
high-pass filter response, agility as the settling time with which the CubeSat stabilizes, and drift
represented by the minimum angular velocity to prevent the satellite from leaving orbit.

For simulator development, orbital dynamics were modeled using SGP4, while ADCS was
implemented using the TRIAD algorithm, an-Extended Kalman Filter (EKF) representative error, PD
controller design, and orbital models. As a result, more agile control was achieved using high-quality
actuators, and better pointing accuracy depended mostly on the type of sensor used. Different
responses to mechanical vibration-induced jitter were presented, depending heavily on sensor quality,
and less sensitivity in the actuator control action.

The results showed a trade-off between performance and cost, where higher component quality
entailed additional costs within the limits defined by System Engineering (SE) envelopes. The
implementation of the EKF and gyroscopic noise was not considered, leaving room for future work
to complete the simulator.

Keywords: CubeSat, ADCS, Pointing capability, Systems Engineering, Measures of
Performance
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CAPITULO 1: Introduccion
1.1 Contexto

En las Gltimas décadas, la revolucion tecnolégica ha posibilitado el desarrollo e implementacién de
satélites en Orbita terrestre baja (LEO) a una escala sin precedente [1]. Entre estos, los CubeSats han
surgido como una solucién eficiente y versatil para una amplia gama de aplicaciones como lo son la
observacion terrestre y las comunicaciones. Los CubeSats son nanosatélites que se ajustan a un
estandar que especifica sus dimensiones y disefio. Estos vienen en varios tamarios, siendo los mas
comunes 1U, 3U, 6U y 12U. La “U” en estas designaciones de tamafio significa “unidad” y se refiere
al tamafio de un CubeSat en términos del nimero de unidades cubicas de 10 x 10 x 11.35 [cm®] que
lo componen [2]. Se puede observar la relevancia de este tipo de satélites segin la cantidad de
lanzamientos que se han realizado a través de los afios y de los confirmados a futuro en la Figura 1.
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Figura 1. Cantidad de nanosatélites lanzados a través de los afios [1].

Los CubeSat también presentan la ventaja de ser econdmicos respecto a los demas satélites grandes
para funciones en LEO, como se demuestra en la Tabla 1. De las constelaciones de CubeSat con
diferentes objetivos expuestas en la tabla, EPICHyper aun siendo las mas cara de los CubeSat, sigue
siendo mas economica que los proyectos de satélite grandes de alta relevancia en LEO ya lanzados a
través del tiempo.



Tabla 1. Costos de produccién y lanzamiento de satélites de diferentes tamafios en LEO.

Constelacion Costo [USD] Large/medium Costo [USD]
CubeSat satellites
AeroCube-14 [3] 4.1 millones USD Starlink satellite [4] 15.25 millones USD
Deorbitsall [3] 3.2 millones USD ISS satellite [5] 105 mil millones USD
Diamond 6U [3] 5.95 millones USD Hubble Space 1.5 mil millones USD
Telescope [6]
EPICHyper [3] 12.1 millones USD

Dentro de estos nanosatélites, una aplicacion con gran porcentaje de ocurrencia en el ambito comercial
estd enfocado en la observacion terrestre mediante la utilizacion de cargas utiles Opticas [3]. Esta
aplicacion consiste en la captura de imagenes de la superficie terrestre utilizando sensores que detectan
distintas partes del espectro electromagnético. Estos sensores Opticos funcionan al detectar la luz
reflejada (generalmente luz infrarroja o visible) en la superficie de la Tierra [7].

Para llevar a cabo este tipo de mision, se requiere de una capacidad de apuntamiento con el fin de
cumplir el objetivo de capturar iméagenes con la calidad y resolucién requeridas. El concepto de
apuntamiento se define como la capacidad del satélite para ajustar su actitud, logrando un cambio de
orientacion hacia un objetivo deseado [8]. Para lograr apuntar hacia la Tierra, se debe tener en cuenta
los distintos marcos de referencia disponibles para representar los cambios de orientacion,
mostrandose en la Figura 2 los mas importantes, como lo son la referencia en el cuerpo (body) y la
referencia inercial externa.

——  Marco de referencia externo 7’

— Marco de referencia fijo al cuerpo ;
z Y’
X x

Figura 2. Marco de referencia fijo al cuerpo (satélite) y marco de referencia inercial (Tierra).

Para determinar/caracterizar la capacidad de apuntamiento, es necesario medir y evaluar su
desempefio a través de los Measures of Performance (MoP) relevantes para las misiones de
observacién terrestre. En estudios anteriores [8, 9, 10, 11], se proporciona una definicién cualitativa



de los siguientes MoP de apuntamiento, los cuales estdn condicionados por la calidad del hardware y
software correspondientes al subsistema de determinacion y control de actitud (ADCS) [8]:

e Exactitud de apuntamiento

e Estabilidad de la carga util (o drift segun [8])
o Jitter

e Agilidad

En conjunto con los MoP de apuntamiento, es necesario tener en consideracion los System
Engineering (SE) envelopes correspondientes al tipo de misidn y satélite que se va a utilizar, los cuales
son principalmente la potencia, la masa, el tamafio y el precio. Los SE envelopes son restricciones
técnicas y operativas aplicables al CubeSat en fase de disefio, desarrollo y operacion. Estos
parametros, una vez definidos de acuerdo con su relevancia, se basan principalmente en la eleccidn
de la carga dtil, ya que es el punto de partida para iniciar el disefio y desarrollo de los demas
subsistemas del satélite, en especial el ADCS que es crucial para el apuntamiento del satélite [8].

Dado que existen requerimientos establecidos para los SE envelopes del satélite y también para los
MoP de apuntamiento dependiendo de la complejidad de la mision de observacion terrestre, se debe
encontrar un trade-off ideal entre ambos aspectos con el fin de satisfacer las necesidades de la mision.
Es por ello por lo que los aspectos de la mision, tales como la dindmica orbital (parametros orbitales
y perturbaciones presentes en LEO) y la geometria del satélite, asi como el modelamiento del ADCS
se deben definir claramente con el objetivo de conocer el gasto correspondiente de la misién, asi como
su desempefio de apuntamiento. La Figura 3 presenta un diagrama que sintetiza el analisis reciente,
ofreciendo una visualizacion que grafica tanto los parametros de costo como los de rendimiento.

Pertutbaciones
en KO

-

Parametros '

orbitales

Output

MoP de
Simulador apuntaniento
Componentes >

de ADCS de actitud
Geometria I
del satélite

SE envelopes

Figura 3. Representacion grafica de la relacion entre aspectos de la mision/disefio ADCS respecto a costo y rendimiento.

Existen estudios en donde se simulan diferentes aspectos del ADCS como los componentes fisicos
[12], algoritmos de determinacion de actitud [13] y controladores [14], en el cual analizan y comparan
con que partes del ADCS consiguen mejores rendimientos, mostrando la potencia gastada como el
costo mas relevante. También existen estudios en los cuales realizan la simulacién del ADCS completa
para estudiar un CubeSat, especificando su disefio y sus resultados de rendimiento [15, 16, 17].



En [18] y [19] se presentan herramientas/simuladores capaces de implementar la dindmica orbital y
de actitud, ofreciendo una interfaz grafica de los movimientos traslacionales y rotacionales con sus
respectivos modelos de perturbacion, logrando cuantificar algunos MoP de apuntamiento y el costo
en base a los SE envelopes. En [18] la herramienta tiene por nombre Spacecraft Control Toolbox y
esta dividida en tres secciones segun los requerimientos de las misiones, con la capacidad de entregar
resultados en base a la dindmica rotacional del satélite con su respectiva interfaz grafica, incluyendo
el consumo de energia para la version economica, hasta recuperar los errores de apuntamiento y
modelar sensores y actuadores en las versiones profesionales/académicas. Por otro lado, en [19] se
muestran herramientas y plantillas disponibles en el Aerospace Blockset de MATLAB, en el cual se
puede modelar un CubeSat segun indicaciones especificas del satélite y de la Orbita, ademéas de
simularlo mediante la inclusion de la herramienta Simulink Animation 3D. Incluso se pueden agregar
herramientas de alta complejidad para obtener los SE envelopes en base a requisitos impuestos
basados en la Model-Based Systems Engineering (MBSE).

Ademas, hay softwares como Valispace, que son capaces de Unicamente analizar budgets de
ingenieria, utilizados para conocer de manera genérica los gastos de los SE envelopes por cada
componente del satélite y validar los requisitos impuestos para una mision, cuyo ejemplo en un uso
comun se presenta en [20]. Este tipo de software es capaz de entregar una vision general sobre analisis
de satélites en cuanto a costos temporales, monetarios, de potencia, etc., al utilizar funciones y suma
de requisitos hijos (de bajo nivel o mas especificos) para cumplir el objetivo general.

Con esta informacion, se muestra que existen simuladores o herramientas de MATLAB capaces de
entregar MoP de apuntamiento y el costo del hardware y software implementado para el ADCS del
CubeSat (enfocandose principalmente en la potencia). Sin embargo, estas herramientas provienen de
un lenguaje de programacién/software que no es gratuito (alto costo monetario) y requieren de una
curva de aprendizaje para su uso completo con el objetivo de llegar a analizar los resultados. Teniendo
esto en cuenta, el simulador propuesto se vislumbra como una herramienta Util de analisis para el
ADCS de un CubeSat, en el cual, al entregarle la informacion adecuada del satélite y la orbita, se
obtiene el rendimiento y costo del apuntamiento, siendo capaz de aportar al desarrollo tecnoldgico de
los CubeSat de manera simple y eficiente, con componentes actualizados en diferentes niveles y en
un lenguaje de programacién de libre acceso.

1.2 Condiciones de disefio

e Caracteristicas de los CubeSat: Se deben considerar las restricciones y limitaciones tipicas de los
CubeSats en términos de los SE envelopes elegidos. Esto influira en el disefio del simulador para
gue sea realista y practico en el contexto de CubeSat

o Orbitas y perturbaciones en LEO: El simulador funcionaré solo para orbitas de baja altura, por lo
que solo se consideraran aquellas orbitas con parametros orbitales a menos de 1000 [km] de altura.
Mismo caso para las perturbaciones, que en LEO aquellas que tienen mas relevancia son el arrastre
atmosférico y la gravedad no esférica (J2).

e Seleccidn de los componentes del ADCS: Se utilizaran actuadores, sensores y algoritmos tipicos
en CubeSat, siendo de tamafio reducido y de costo limitado segun lo explicitado en los SE




envelopes. Ademas, se integrara dentro del proyecto aquellos componentes que representen el uso
de la mayoria del tipo de misiones de estos satélites.

e Lenguaje para aplicar el simulador: EI Departamento de Ingenieria Mecanica (DIM) cuenta con
licencias para MATLAB, un software ampliamente utilizado en ingenieria y que es adecuado para
crear simuladores. Sin embargo, se considera el uso de Python como una alternativa viable al ser
un lenguaje de programacion de libre acceso y gratuito. Se elige Python sobre MATLAB como
una decision de disefio debido a factores como la disponibilidad del simulador, capacidades
especificas del lenguaje y necesidades del proyecto.

1.3 Objetivos

Objetivo General: Disefiar e implementar una arquitectura de simulacion para evaluar Measures of
Performance (MoP) de apuntamiento de CubeSats en misiones de observacidn terrestre opticas para
oOrbitas LEO en funcion de los SE envelopes correspondientes.

Los objetivos especificos del proyecto son:

e OEL1L: Caracterizar los componentes del ADCS por niveles segun los SE envelopes para las
misiones del tipo observacion terrestre.

e OE2: Cuantificar los cuatro MoP de apuntamiento encontrados en trabajo previo.

e OE3: Recopilar informacidn sobre la relacion existente entre los componentes del ADCS con los
MoP de apuntamiento.

e OE4: Investigar herramientas y modelos para la implementacion de la dindmica orbital y de actitud
en LEO para su uso en el simulador.

e OEDb: Disefiar e implementar una arquitectura de simulacién capaz de estimar el rendimiento y el
costo de apuntamiento en base a entradas como el tipo de componentes del ADCS, la geometria'y
la 6rbita a analizar.

e OE®6: Validar y obtener resultados de rendimiento y costo utilizando el simulador en base a
informacion de al menos un CubeSat.

1.4 Metodologia

Para el OE1, se utiliza el documento de la NASA “State of the Art Small Space Technology” [21] para
obtener valores aproximados de costo de los sensores y actuadores que provienen de productos
comerciales listos para usar (COTS) y que se utilizan en la actualidad en CubeSats.

Para cumplir el OE2, que es caracterizar cuantitativamente los MoP de apuntamiento descritos en
trabajo previo [9], serd necesario realizar un levantamiento de informacion en bibliografia con
tematica de disefio de satélite como el Space Mission Analysis Design (SMAD) [8], haciendo énfasis
en el subsistema de determinacion y control de actitud. También serd necesario la busqueda de
articulos cientificos que respalde la caracterizacion de estos MoP mediante la demostracion del exito
utilizando los MoP de manera medible en los experimentos/misiones recopiladas.



Luego, en OE3 se realizaréd una busqueda bibliogréfica tanto en articulos cientificos como en el SMAD
para identificar la correlacion que existe entre los componentes del ADCS respecto a los MoP de
apuntamiento descritos anteriormente.

Para el cumplimiento del objetivo OE4, se deben buscar herramienta adecuadas con el fin de obtener
la dindmica orbital de satélite (Io que conlleva conocer los parametros orbitales a través del tiempo y
las perturbaciones presentes en LEO). Para disefiar los sensores, algoritmos vy
actuadores/controladores, se hara levantamiento de informacion a libros de disefio de ADCS o0 a
autores que hayan publicado trabajo relacionado a este tdpico, con el fin de encontrar la solucién que
mejor se adapte al simulador.

Posteriormente, se disefia e implementa una arquitectura de simulacion propuesta en la OE5, se
utilizara el lenguaje de programacion Python para modelar la informacién ya obtenida sobre el ADCS
y ladindmica orbital en el OE4, de manera tal que se tenga como base del cddigo los modelos orbitales,
los algoritmos y el control del satélite para terminar una primera iteracién del simulador.

Finalmente, para validar el simulador en OES6, se utilizaran el Two Line Elements (TLE) de un CubeSat
en oOrbita proveniente de Celestrak, con una fecha y tiempo de propagacion determinada, incluyendo
un estimado de la geometria y las condiciones iniciales correspondientes para observar los resultados
tanto de rendimiento como de costo en base a los niveles impuestos dentro de la suite de simulacién.

1.5 Carta Gantt

El proyecto sigue una estructura definida contenida en la carta Gantt mostrada en el Anexo A



CAPITULO 2: Marco Teérico

2.1 Sistemas de referencia

Para describir la dindmica orbital, de actitud y el disefio del ADCS, es necesario la definicion de los
marcos de referencia a utilizar. Su seleccion obedece a criterios y se describiran los utilizados para
este trabajo a continuacion.

e Sistema de referencia body o del cuerpo [22, 23]: La dindmica relativa de actitud se describe con
respecto al marco de referencia del cuerpo en el CubeSat, desde la cual se realizan las mediciones,
debido a que los sensores de actitud estan fijados a su cuerpo. Para los marcos de referencia del
cuerpo, el eje z apunta en la direccion del momento de inercia méas alto, y los ejes X e y son
paralelos a los vectores de area de las caras de la nave espacial, apuntando todos en las direcciones
principales del satélite, como se observa graficamente en la Figura 4.

el Wy

Figura 4. Marco de referencia del cuerpo [23].

e Sistema de referencia inercial [22, 23]: El Sistema de referencia inercial utilizado es el Earth
Centered Inertial (ECI) debido a la necesidad de obtener vectores respecto a un marco de
referencia no rotativo (asumiendo problema de dos cuerpos entre la Tierra y el satélite). El eje X
apunta en la direccion del equinoccio de primavera. El plano XY es el plano ecuatorial de la Tierra,
y el eje Z coincide con el eje de rotacion de la Tierra y apunta hacia el norte. Este sistema de
referencia se puede apreciar en la Figura 5.
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Figura 5. Marco de referencia inercial ECI [24].



e Sistema de referencia LVLH o Roll-Pitch-Yaw [25]: Se define un sistema coordenado que
mantiene su orientacion relativa a la Tierra a medida que la nave espacial se mueve en su Orbita.
Estas coordenadas son conocidas como roll, pitch y yaw (RPY), Local Vertical-Local Horizontal
(LVLH) u “orbital” como también sera llamada en este trabajo y se ilustra en la Figura 6. En este
sistema, el eje yaw se dirige hacia el nadir (es decir, hacia el centro de la Tierra), el eje pitch se
dirige hacia la normal negativa de la 6rbita, y el eje roll es perpendicular a los otros dos de manera
que los vectores unitarios a lo largo de los tres ejes tienen la relacion R = P x Y. Se utilizara este
Sistema de referencia para notar la posicion ideal de la carga util.

Roll axis

Yaw Rotation Pitch axis

Roll axis

Roll Rotation

Pitch axis Pitch Rotation

Figura 6. Marco de referencia RPY [25].

2.2 Dinamica orbital

Para el modelamiento de la suite de simulacion se debe conocer el significado de los pardmetros
orbitales que se entregara como entrada, asi como las ecuaciones que gobiernan el movimiento del
satélite a través de la Tierra y las perturbaciones presentes a baja altura.

2.2.1 Parametros orbitales

Si la masa de un satélite se considera insignificante en comparacion con la masa de la Tierra, y bajo
el supuesto de que la Tierra es esféricamente simétrica, la aceleracion # de un satélite esta dado por
la ley de gravedad de Newton descrita a continuacion:
GM

r3E - 1)
Donde r es el vector posicion entre el satélite y la Tierray GMg es conocida como la constante de
gravitacional de la Tierra y esta dada por:

i = —

km3
k= GMy = 398600,4418 |—

Al resolver la Ecuacion (1), se obtiene la posicién y la velocidad del del satélite respecto a la Tierra
en cualquier instante de tiempo dependiendo del sistema de referencia a utilizar. Si bien se tiene una
cuantificacion del posicionamiento y el movimiento del satélite, generalmente se utiliza otra
caracterizacion para definir la 6rbita, utilizando los elementos keplerianos, los cuales se presentan en
la Figura 7.
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Figura 7. Elementos keplerianos [26].

Dichos elementos se definen brevemente a continuacion, los que se pueden determinar desde la
posicién y la velocidad del satélite respecto a la Tierra mediante relaciones matematicas obtenidas en
[24].

e Excentricidad (e): Describe el alargamiento de la érbita. Si presenta valores entre 0 y 1 tendra
forma de elipse. Si es igual a 0 representa una Orbita circular, mientras que si es igual a 1 tiene
forma de parabola. Para casos mayores a 1 se presentan orbitas de trayectoria hiperbolica.

e Semieje mayor (a): Es la distancia entre el periapsis (distancia méas cercana entre el satélite y la
Tierra) y el apoapsis (distancia mas lejana entre el satélite y la Tierra) dividido por 2. Representa
el radio para orbitas circulares.

e Inclinacion (i): Inclinacion vertical de la elipse con respecto al plano de referencia (plano
ecuatorial).

e Right Ascension of the Ascending Node (RAAN Q): Es el angulo medido entre la direccion |
(direccidn del equinoccio de primavera) y el nodo ascendente, o el punto donde un satélite cruza
el ecuador moviéndose hacia arriba de sur a norte.

e Argumento del periapsis (w): Se define la orientacion de la elipse en el plano orbital, como un
angulo medido desde el nodo ascendente a la periapsis.

e Anomalia verdadera (v): Define la posicién del cuerpo orbitante a lo largo de la elipse en un
tiempo especifico.

2.2.2 Perturbaciones presentes en LEO

Existen perturbaciones en el espacio que afectan a los satélites en Orbita, de las cuales algunas tienen
mas relevancia a bajas altura respecto de la Tierra. Estas se muestran a continuacion:

Gravedad no esférica [27]: La Tierra no es una esfera perfecta y la masa se distribuye de manera no
uniforme. A diferencia de las simplificaciones que se aplican a menudo en Orbitas altas, donde la
influencia de la Tierra se aproxima a una esfera, en LEO la distribucion irregular de la masa terrestre
y las variaciones en la altitud pueden generar perturbaciones significativas en las trayectorias de los
satélites. Por lo tanto, como la fuerza de gravedad depende directamente de la masa, el campo
gravitatorio reflejara esta falta de uniformidad.
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Para lograr modelar la gravedad no esférica se utiliza una expansion armonica esférica, con modelos
como el geopotencial que descompone el campo gravitatorio terrestre en una serie de términos, cada
uno correspondiente a una armonia esférica y su respectiva magnitud. Dentro de los coeficientes
utilizados dentro del modelo recién mencionado estan los “J”, siendo el J2 el principal para modelar
el achatamiento de la Tierra. Otros J como el J3, J4, etc., modelan a mayor detalle la distribucion
masica de la Tierra.

Efectos atmosfericos [28]: Los efectos del arrastre y el oxigeno atomico (O) tienen implicancias para
los satélites de baja altura (menor a 600 km). El arrastre se define como una fuerza resistiva que actta
sobre un objeto en movimiento a través de un fluido y tiende a disminuir su velocidad, cuyas
implicancias son que acorta la vida Util del satélite. El arrastre depende de la densidad, la velocidad y
también variard segin cémo cambie la atmosfera (se expanda o se contraiga) debido a la variacion en
la actividad sola.

Por otro lado, debido a que en la atmosfera superior existe una mayor radiacion, esto hace que se
disocien los atomos de O2 a O, los cuales son muy reactivos y potencialmente dafinos, degradando
las superficies del CubeSat e interfiriendo con los sensores para la determinacion de actitud.

2.3 Cinematica y dinamica de actitud

Para la cinemética y dinamica de actitud, el satélite ya no se asume como una particula perturbada
(como en el caso de la dindmica orbital), sino como un cuerpo rigido con masa. Con esto aparecen
conceptos que seran definidos en esta seccion.

2.3.1 Actitud de un satélite y sus representaciones

La actitud de un satélite se refiere a la orientacion o posicion que mantiene en el espacio mientras
oOrbita alrededor de la Tierra u otro cuerpo celeste. Para describir esta actitud, se utilizan diversas
representaciones matematicas que permiten definir de manera precisa su orientacion en el marco de
referencia del cuerpo respecto al inercial, las cuales se presentan a continuacion [25]:

e Direction Cosine Matrix (DCM): Esta parametrizacion utiliza una matriz 3x3 para representar la
orientacion del satélite en relacion con un sistema de referencia fijo. La matriz contiene nueve
elementos que son los cosenos directores de los ejes del satélite en relacién con los ejes de
referencia. Es una representacién matematicamente precisa pero no es tan intuitiva como otras.
Dicha representacion se visualiza en la Figura 8.

S i’l
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i

Figura 8. Representacion gréafica de la primera fila de la matriz de cosenos directores [29]
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e Euler axis/angle: En esta parametrizacion, se utiliza un vector tridimensional (el eje de Euler)
junto con un angulo para describir la orientacion. El vector de Euler define el eje de rotacion,
mientras que el angulo especifica la magnitud de la rotacion alrededor de ese eje, como se muestra
en la Figura 9. Es (til para representar giros simples y es intuitiva.

Figura 9. Representacion de un cambio de orientacién en Euler axis/angle de x [27].

e Euler angles: Esta parametrizacion describe la orientacién mediante tres angulos, generalmente
llamados phi (@), theta (8) y psi (v), que representan las rotaciones en torno a los ejes especificos
(por ejemplo, X, Y y Z). Se presenta en la Figura 10 las rotaciones realizadas por esta
parametrizacion.

Figura 10. Secuencia clasica de Euler de tres rotaciones que transforman xyz en x’y’z’ [24].

e Cuaternién: Esta parametrizacion utiliza cuatro parametros para representar la orientacion, siendo
tres de estas vectoriales y una escalar. Se discutira mas a fondo en la siguiente seccion.

2.3.2 Cuaterniones y cinematica de cuaterniones

En este trabajo, la parametrizacidn seleccionada para la descripcion de la actitud es el cuaternion. Los
cuaterniones tienen mdaltiples ventajas en comparacion con otras parametrizaciones de actitud. Por
ejemplo, en la parametrizacién de angulos de Euler, la propagacién de la actitud no es suave. Sin
embargo, esta suavidad es fundamental para el correcto funcionamiento de métodos de estimacion
como el Filtro de Kalman [25].
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Por otro lado, la desventaja de la parametrizacion de la matriz de cosenos directores es que conduce a
una descripcién de la actitud utilizando nueve elementos no independientes, y cumple con seis
restricciones impuestas por la ortogonalidad de la matriz de actitud que son redundantes.

La cantidad minima de elementos que se pueden utilizar para describir la actitud sin singularidades
son cuatro. A partir del hecho de que cualquier rotacion puede describirse utilizando un solo eje de
rotacion y un angulo que describe la rotacion alrededor de este eje, el cuaternion se define mediante
4 elementos, con una parte vectorial y una parte escalar como se muestra a continuacion [24]:

do . (9) ~
. a0 :{LI}: smzu

q: as 0

s cos <§>

La expresion q es la parte vectorial (q = qoi + q.f + q2k) Y g es la parte escalar. La representacion
mostrada representa un cuaternion pasivo, el cual se utiliza para rotar el sistema de coordenadas en si
(sin rotar el vector). Si se quiere rotar el vector sin el sistema coordenado, se utiliza un cuaternion
activo, y se obtiene cambiando la componente escalar al inicio, tal y como se representa en la siguiente
expresion:

as
~ ) _ (43
1= i {‘I}
q:
Sabiendo esto, se puede definir la cinematica de la actitud del satélite utilizando cuaterniones mediante
la Ecuacion (2), sabiendo que w,, w, Y w, son las velocidades angulares en el marco de referencia
cuerpo del satélite:
0 wy; —wiw,
d 1 —wz O (l)o a)l
— g == a 2
7975 w, —w0r 0 w,|q )
—(1)0_(1)1 _(1)2 O

Ademas, se tiene la multiplicacion de cuaterniones, la cual serd util para representar las rotaciones
entre los sistemas de referencia y aproximaciones discretas que utilizan esta operacién, la cual se
representa en la Ecuacion (3):

q37To + qoT3 + q172 — G271
q311 + q173 + G270 — qoT>2
q372 + 4213 + qoT1 — G170 (3)
4373 — qoTo — 111 — 42712

)
=
I

Si bien esta parametrizacidn no tiene una representacion fisica obvia, se puede describir la rotacion
del satélite a través del tiempo mediante un integrador numeérico, sabiendo la condicion inicial tanto
del cuaternion como de la velocidad angular.
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2.3.3 Dindmica de actitud

La ecuacién que describe la variacion del vector momento angular a través del tiempo para un torque
aplicado en un marco de referencia del cuerpo representa la dindmica de actitud y se muestra en la
Ecuacion (4) [24]:

dw 4

I—=-w XIw+T7
dt

Sabiendo que w es el vector de velocidad angular instantanea en el cuerpo, I son los momentos
principales de inercia 'y T son los torques aplicados. Esta ecuacion se puede representar también segun
sus componentes en i, j y k:

_ (l)l(l)z(ly - IZ) n T_x

o I I
o= @2l =) T
! Iy Iy
G = (Uowl(lx - Iy) " Tz
? I, I,

Los torques externos son los provocados por los actuadores y por perturbaciones externas en orbitas
de baja altura. Las ultimas mencionadas generalmente se simplifican a relaciones para el peor de los
casos analizados. Estas perturbaciones que afectan a la dinamica rotacional del satélite son cuatro y
se discuten a fondo en el Anexo B.

2.4 Subsistema de determinacién y control de actitud

El subsistema de determinacion y control de actitud de un CubeSat es el responsable de determinar su
orientacion en el espacio y controlarla respecto a un objetivo durante un periodo especifico. También
se requiere para sobrevivir en el entorno espacial, controlando el satélite en orientaciones tales que se
genere energia apuntando las celdas fotovoltaicas hacia el sol.

El proceso para poder describir el movimiento del satélite se describe en tres pasos o procesos los
cuales son Illamados Guidance, Navigation and Control (GNC). Cada uno se describe segln los
componentes del ADCS, como se muestra a continuacién [30]:

e Navigation: Es el primer paso por seguir, y determina la actitud del satélite y la tasa de rotacion
mediante los sensores tanto inerciales como de medicion externa. Responde a la pregunta ;,Donde
esta el satélite?

e Guidance: Al determinar la actitud con los sensores, se utilizan algoritmos de determinacion de
actitud para estimar la orientacién tanto inicial como a través del tiempo, para posteriormente
utilizar algoritmos de determinacion de actitud para estimar la orientacion del satélite. Responde
a la pregunta ¢Hacia donde quiere ir el satélite?

e Control: Ya conocido hacia donde quiere ir el satélite, se genera el cambio de actitud mediante la
implementacion de torques utilizando controladores en conjunto con actuadores. Responde a la
pregunta ;,Como dirijo el satélite hacia alla?
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2.4.1 Navigation (Sensores) [9]

Para la determinacion de actitud se utilizan componentes fisicos llamados sensores, los cuales miden
su orientacion en base a la inercia del satelite como también observando las estrellas
circundantes/cuerpos celestes 0 midiendo fuerzas representativas de una posicion en particular. Los
sensores comunmente utilizados en CubeSat se presentan en la Tabla 2, en conjunto con su
descripcion.

2.4.2 Guidance (Algoritmos) [15]

En esta seccion se proporciona una descripcion de los diferentes métodos de determinacion de actitud
que se consideran para el simulador. En primera instancia, existen dos tipos principales de métodos
de determinacidn de actitud. El primero de ellos es el método deterministico que utiliza la informacion
de las lecturas de los sensores a lo largo de la mision y las comparan con modelos informéticos para
calcular la actitud actual. Por otro lado, existen los estimadores recursivos que procesan las lecturas
de sensores actuales y las compara con la Ultima estimacion de actitud para crear una nueva
estimacion.

Enfoque determinista de la determinacion de actitud

Para la determinacion inicial de la actitud, se requiere un enfoque determinista. Existen varios
algoritmos deterministas diferentes para la determinacion de la actitud, describiendo algunos a
continuacion:

TRIAD method: La solucion Tri-axial Attitude Determination (TRIAD) requiere dos conjuntos de
vectores: un vector de observacion de cada uno de los dos sensores ubicados en el satélite (V; y V),
y un vector de referencia para cada observacion en términos de su direccion de referencia inercial (W,
y W5). Con estos vectores se crean triadas de referencia (M,..r) y de observacion (M,,) descritas en
la Tabla 3.

Tabla 2. Sensores utilizados en CubeSat [9].
Sensores Descripcion
Los giroscopios miden la tasa de cambio de la orientacion angular respecto al
Giroscopios marco inercial del satélite [°/s]. Los gir6scopos proporcionan informacién
sobre los movimientos de rotacion en los tres ejes (roll, pitch y yaw)
Los sensores solares se utilizan para estimar la direccién del Sol en el marco
de referencia del cuerpo del satélite.
Magnetémetros | Los magnetémetros determinan el campo magnetico de la Tierra, midiendo su
direccion y su fuerzaen [nT]
Mediante el receptor GPS se obtiene la posicion tridimensional (latitud,
GPS longitud y altitud) con alta precision. Esto permite al CubeSat conocer su
ubicacion en la oOrbita terrestre.
Un Star Tracker o contador de estrellas es un sistema de sensores cuya funcion
principal es determinar con exactitud la actitud del CubeSat utilizando las
estrellas circundantes como referencia.

Sensores de sol

Star Tracker
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Tabla 3. Descripcion de las triadas de referencia y de observacion.

Triada Componentes de la triada
Mops = [P 72 T3 ] f\_»\_,\_V\lXV\Z_,\_/\XA
1= V1> 2_|V1XV2|’ 33— 11 2
Mref:[~§\1§\2/§] S =W :& = W1><W\z N >
1 1, 922 |M’71XM’72|» 3 1 2

Una vez que se calculan las triadas de observacion y referencia, se puede encontrar la solucion
TRIAD. Esta solucién es la matriz de cosenos directores A que se define de la siguiente manera:

A= Mobs(Mref)T

Esta matriz representa la rotacion desde el marco de referencia del cuerpo del satélite al marco de
referencia inercial fijo a la Tierra. Una vez que se conoce esta matriz, la actitud del satélite se puede
expresar en términos del marco de referencia inercial fijo a la Tierra. Cuando se utiliza el método
TRIAD, el sensor mas exacto debe elegirse siempre como V; con su correspondiente vector de
referencia W;.

Por otro lado, existen algoritmos que ofrecen un minimo error sin la necesidad de elegir el sensor mas
exacto como el V;. Para ello, buscan resolver la ecuacién de Wahba, la cual minimiza el error de
determinacion de actitud al asignarle pesos a los vectores de referencia y de observacion. Estos
métodos son el g-method y el QUEST [15], los cuales no se utilizardn durante este trabajo, ya que
como se muestra en Vélez [15], g-method presenta mayores errores en la determinacion de actitud
respecto a los otros algoritmos, mientras que QUEST en las mismas simulaciones tiene una calidad
similar al TRIAD, con mayor costo computacional y una mayor dificultad de implementacion.

Enfoque recursivo de la estimacion de actitud

Aungue se necesita un método determinista para la adquisicion inicial de la actitud, un método
recursivo a menudo es mas eficiente para el mantenimiento del conocimiento de la actitud. A
diferencia de los métodos deterministas, los métodos recursivos utilizan solo la lectura actual del
sensor para calcular el error de actitud a partir de la estimacion anterior. EI método recursivo méas
comun es un Filtro de Kalman.

Los Filtros de Kalman se utilizan para estimar los estados futuros de un sistema dinamico lineal
afectado por ruido. El algoritmo consta de dos fases: la fase de prediccion y la fase de actualizacion.
Durante la fase de prediccidn, el filtro utiliza ecuaciones dindmicas del sistema preprogramadas para
calcular la estimacion a priori de la nueva actitud del satélite. Durante la fase de actualizacion, el filtro
utiliza las lecturas actuales del sensor para determinar la estimacion a posteriori de la actitud actual
del satélite y calcular el error de estimacion a partir de la prediccion de la actitud.

Dado que el Filtro de Kalman tiene un proceso de dos pasos, utiliza un paso de tiempo discreto, k. La
naturaleza discreta del Filtro de Kalman funciona bien para el CubeSat, ya que el paso de tiempo k
puede configurarse facilmente como el intervalo de tiempo entre las mediciones de los sensores. Sin
embargo, el sistema dinamico del satélite al no ser lineal (dependiente del tiempo) se necesita utilizar
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el Filtro de Kalman Extendido (EKF). La naturaleza discreta del EKF compensa la dependencia del
tiempo en el modelo del satélite. Las demas no linealidades en las ecuaciones dindmicas se abordan a
través de matrices Jacobianas, que estan compuestas por las derivadas parciales de primer orden de
las ecuaciones dindmicas del sistema. Estas matrices Jacobianas permiten al EKF linealizar el sistema
no lineal en la estimacion actual y se deben calcular nuevas matrices para cada paso de tiempo.

El modelo dinamico no lineal y las mediciones se definen de la siguiente manera:

X1 = fre (e ug) + wy
Zg = hy(x) + vy

Donde x,,, es el estado actual del sistema, x; es el estado previo del sistema, u, es la entrada de
control, z;, es la medicion del sistema, f; representa la dinamica no lineal del sistemay h;, representa
la medicion no lineal. El ruido del proceso del estado se representa como w, y el ruido esperado de la
medicién es v,. Las matrices Jacobianas F y H de f;, y h; respectivamente se pueden encontrar
tomando la derivada parcial de f y h con respecto a x.

. of
F(x,t) —af
HE, D _0Oh

0= ol

X

La estimacion a priori y la matriz de error de covarianza pueden ser obtenidas por las siguientes
ecuaciones:

X = fk(fk)k
Py = FyPy 1 FL + Qg

La matriz Q,, representa la matriz de covarianza del ruido del modelo wy,. La ganancia de Kalman se
calcula con la ecuacién a continuacion.

Ky = P Hi (H P Hi + R)™"
La matriz R, representa la matriz de covarianza del ruido del sensor wy,.

El siguiente paso es la actualizacion de la medicion. Las ecuaciones para la estimacién a posteriori
del estado y la matriz de covarianza del error se encuentran a continuacion.

X = X + Ky (2 — by (£))
P, = — KeH )P,
2.4.3 Control (Controladores y actuadores)

Para el control del satélite, se requiere la orden del controlador para generar un torque mediante los
actuadores.

Controladores

Controlador Proporcional-Derivativo (PD) y Proporcional-Integrativo-Derivativo (PID) [25]: Es un
tipo de controlador ampliamente utilizado en automatizacion y control de procesos para regular
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sistemas dindmicos y mantener una variable de proceso en un valor deseado o setpoint. A
continuacion, se explicard cada uno de los componentes y como funcionan juntos para controlar el
sistema:

e Componente Proporcional (P): El término proporcional es la parte principal del controlador PID.
Su funcion es proporcionar una respuesta inmediata a las desviaciones actuales entre la variable
controlada y el valor deseado (error). La salida del término proporcional (P) es directamente
proporcional al error actual, por lo que cuanto mayor sea el error, mayor serd la correccion
aplicada.

e Componente integrativo (1): El término integral es responsable de acumular el error a lo largo del
tiempo y compensar errores persistentes o a largo plazo. El término integral responde a la
acumulacién de errores pasados, por lo que tiende a eliminar errores persistentes o sistematicos.
Esta componente ayuda a reducir el error constante (offset) y garantiza que el sistema alcance el
setpoint. Sin el componente integral, el controlador podria quedarse con un error constante incluso
si el controlador proporcional es capaz de mantenerlo bajo control.

e Componente derivativo (D): El término derivativo es sensible a la tasa de cambio del error. Se
encarga de prevenir oscilaciones y estabilizar el sistema. La accién derivativa es capaz de prever
la direccién en la que el error se estd moviendo y disminuir la velocidad a la que se acerca al
setpoint. Ayuda a suavizar las respuestas del sistema y evita que el controlador reaccione de
manera brusca ante cambios repentinos en el error.

La salida del controlador se representa mediante la siguiente ecuacion:
U=ky,P+kil+kysD

Siendo k,, k; y k, constantes de ajuste de ganancias proporcional, integral y derivativo
respectivamente, determinando la magnitud de la contribucion de cada termino de control en general.

Controlador Linear Quadratic Regulator (LQR) [31]: Este es un método de control éptimo utilizado
en sistemas dinamicos lineales y de tiempo continuo. Su objetivo es encontrar la ley de control lineal
que minimiza una funcion de costo cuadratica, teniendo en cuenta tanto el estado del sistema como la
entrada de control. Para su uso se debe modelar el sistema segiin como se presenta a continuacion, en
donde x es el vector de estado, u es el vector de entrada de control, A es la matriz de estado y B es la
matriz de entrada:

x = Ax + Bu

Posterior a esto, se requiere el uso de una funcion costo cuadréatica que se debe minimizar. La funcion
de costo tipicamente incluye términos que penalizan el error del estado y el esfuerzo de control,
ponderados por matrices de ponderacion Q y R, respectivamente, la cual se expresa como:

] = f(xTQx + uTRu)dt
0
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El objetivo es encontrar el u = —Kx que minimiza la funcion de costo, siendo K la ganancia del
controlador. Esta matriz K se obtiene la resolver la ecuacion de Riccati expuesta a continuacion, donde
P es la matriz simétrica definida positiva asociada con la solucion de la ecuacion de Riccati:

ATP + PA—PBRBTP+Q =0

Yaencontrada la matriz P, la ley de control 6ptimo se obtiene comou = —Kx con K = R~1BTP. Esta
ley se implementa en el sistema dindmico para estabilizarlo y minimizar la funcion de costo a lo largo
del tiempo. El controlador LQR es particularmente eficaz para sistemas lineales y proporciona un
enfoque sistematico para el disefio de controladores 6ptimos

Actuadores

Los actuadores son los que generan el torque necesario para el control del satélite. Los actuadores
comunmente utilizados en CubeSat se muestra en la Tabla 4, en conjunto con una breve descripcion
y un ejemplo utilizado:

Tabla 4. Actuadores utilizados en CubeSat [9].

Actuadores Descripcion

Los magnetorquers son dispositivos de control de actitud construidos
utilizando bobinas electromagnéticas, que generan un torque a través de
interacciones entre el campo magnético ambiental y dipolos magnéticos
generados por este actuador.

Magnetorquer

Una rueda de reaccién es un motor acoplado a un disco de alta inercia que
gira a gran velocidad a lo largo de un eje fijo del satélite. Este funciona
aplicando un torque T en el disco, provocando un aumento en su momento
angular h. Por conservacién de momento angular (al haber ausencia de
fuerzas externas) se genera un torque de igual magnitud, pero en sentido
contrario que es aplicado en el CubeSat

Rueda de reaccion

2.5 System Engineering Envelopes

Los Systems Engineering Envelopes son restricciones técnicas y operativas aplicables al CubeSat en
fase de disefio, desarrollo y operacion. Las decisiones de disefio se basan en estos parametros:

e Precio: (Cual es el costo monetario de utilizar una u otra alternativa?

e Potencia: ;Cuanta energia consume la alternativa a utilizar?

e Masa: ;Cuanta masa se utiliza con la alternativa elegida respecto al total requerido?
e Tamafio: ;Cuanto volumen ocupa el componente a utilizar?

En el contexto de este trabajo, se buscara cuantificar el costo respecto a precio, potencia, masa y
tamarnio, al utilizar distintos tipos de componentes del ADCS. Con esto se vera si en una mision de
observacién terrestre, cual sera el costo con el que se apuntd la carga atil hacia un lugar en especifico
de la Tierra.
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2.6 Controlabilidad y observabilidad de un sistema de control

Un sistema dindmico se considera controlable si se pueden aplicar sefiales de control que accionen
cualquier estado del sistema dentro de una cantidad de tiempo finita. Esta caracteristica también se
denomina accesibilidad. Por otro lado, se considera observable si todos sus estados pueden conocerse
a partir de la salida del sistema.

Si se tiene un modelo de espacio de estados de tiempo continuo con N, estados, N, salidas y N,,
entradas como se muestra a continuacion:

x = Ax + Bu
y =Cx+Du
Donde:

x : Estados del sistema
u : Entradas del sistema
y : Salidas del sistema

A, B, Cy D: las matrices de espacio de estados con tamafios N, X Ny, Ny X Ny, Ny, X Ny y N, X N,
respectivamente de valores reales o complejos.

El sistema es controlable y observable si la matriz de controlabilidad generada Co =
[B,AB,A?B, ..., A" 1B] y la matriz de observabilidad Ob = [C,CA, CA?, ..., CA™ 1] tienen un rango
total, es decir, el rango es igual al nimero de estados del modelo de espacio de estados.

Es relevante tener en cuenta estos conceptos, ya que, para utilizar algunos algoritmos de estimacion
de actitud, es necesario que el sistema sea observable, como es el caso del EKF. Mismo caso para el
uso de controladores, que dependen de si el sistema logra ser controlable para accionar el torque
necesario para el sistema satelital
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CAPITULO 3: Estado del Arte

En este capitulo se muestran herramientas que logran simular la dindmica orbital y la dindmica de
actitud del satélite, ademés de visualizarlo mediante una interfaz gréfica. Algunos de ellos son
simuladores que entregan alguno de los MoP de apuntamiento, asi como también softwares
especializados en el analisis de budgets de ingenieria, en los cuales se encuentran los SE envelopes
descritos.

3.1 Spacecraft Control Toolbox [18]

Spacecraft Control Toolbox (SCT) para MATLAB le permite disefiar, analizar y simular naves
espaciales. Este producto es utilizado en todo el mundo por organizaciones lideres en investigacion y
desarrollo y fabricantes de naves espaciales. Se proporcionan méas de dos mil funciones para dindmica,
simulacion, analisis y disefio de actitud y Orbita. Puedes construir un satélite utilizando las
herramientas gréficas CAD; disefiar y analizar los sistemas de control; realizar analisis de
perturbaciones y pruebe el sistema de control en una simulacion de seis grados de libertad, todo en el
lenguaje de programacién MATLAB.

Existen tres modulos disponibles, los cuales se muestran a continuacion:

e CubeSat Toolbox: Es el producto mas basico disponible, a un costo de 495 ddlares. Esta disefiado
para CubeSat especificamente y sus principales caracteristicas son el modelamiento de la dindmica
y control de actitud (perturbaciones, controladores PID en conjunto con actuadores), propagacion
de orbita, cambios de marco de referencia, visualizaciéon (2D y 3D) y planeamiento de la mision.
En la Figura 11, se presenta un resumen de los datos obtenidos por el simulador una vez creado el
disefio 3D en CAD. Por otro lado, en la Figura 12, se muestra en especifico la ventana de control
del simulador, mostrando tanto los cuaterniones de rotacién, como los torques y las razones de
cambio de la rueda de reaccion montada en el CubeSat.
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Figura 11. Resumen de la dindmica orbital y de actitud del satélite en CubeSat Toolbox.




21

ann __ CubeSat (CubeSat.vci)

CubeSat:acs_control_mode_command 14 { ! Spei 2

W Immediate 084 — l —

099999
0.00540
0.00000
0.00000

Data: | 1.00 Send
Value: 1 qQuatemion.

QECI to Body
°
o

WA Torgue (Nm)

|
I
{
|
|

| |
CubeSat:acs_q_eci_to_body_command 1206 1212 _ 1218 1224 1230 1206 1212 _ 1218 1224 1230
Time (hh.mm) Time (hh.mm)

™ Immediate

Data: 0.00 | | | 0.00046
00 Send 2 -0.0002- ' ] 1wa_jorue -0.00009
0.00 000344 |3 00004 T I le":
0.00 bodyRate ooco000 |§ 000067 l T l

0.00000 g

Value: (0:1;0.0]

-0.00051 1206 1212 _1218 1224 1230
Time (hh.mm)
acs_torque_demand. -0.00000 N

-0.00000

0.1 4= — N

005726
0.05726
0.10116

WARate

RWA Rate (rad

028973 2 E
|
|

PrincetonSATELLITE

1206 1212 1218 1224 1230
Time (hh.mm)

Figura 12. Ventana de control del simulador de un CubeSat en CubeSat Toolbox.

Spacecraft Control Toolbox version académica: La edicion académica de la caja de herramientas
contiene gran parte del software profesional Spacecraft Control Toolbox, incluidas las
herramientas CAD, las funciones de disefio de control y dindmica de actitud, la mecénica orbital
y el modulo CubeSat. Ademas, incluye esquemas de apuntamiento segin marcos de referencia
LVLH, sun-nadir pointing y latitude/longitude, y también otorga los pointing budgets mas
relevantes como la exactitud de apuntamiento. Esta version cuesta 3995 dolares su adquisicion y
presenta un breve tutorial en el canal de YouTube de Princeton.

Spacecraft Control Toolbox version profesional: La edicion profesional de Spacecraft Control
Toolbox ofrece todo lo que hay en las versiones CubeSat y Academic, con la adicion de
herramientas avanzadas para la estimacion de actitud y 6rbita, modelado de sensores y actuadores
y analisis de subsistemas. Las aplicaciones de la caja de herramientas incluyen disefio de sistemas
de control, simulacion no lineal, andlisis de Orbitas y planificacion de misiones, incluidas
trayectorias interplanetarias, disefio y disposicién de naves espaciales, estudios comerciales y
visualizacion de actitudes y orbitas. La version profesional cuesta 11995 doélares, siendo esta la
mas completa y a la vez mas cara entre las tres mencionadas.

3.2 Ansys Systems Tool Kit (STK) [32]

STK es una plataforma de software lider en el mercado disefiada para el modelado y analisis de
sistemas complejos y sus interacciones en una variedad de dominios, incluyendo espacio, defensa y
aplicaciones aeroespaciales. Esta herramienta proporciona una serie de capacidades avanzadas que
permiten a los ingenieros, cientificos y analistas modelar, simular y visualizar sistemas dindmicos de
manera efectiva.

Es relevante ya que es capaz de modelar un satélite mediante su disefio 3D, mostrando graficamente
como este se propaga a traves de la orbita. También es capaz de simular los cambios de actitud del
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satélite a través del tiempo y mostrar si efectivamente se esta apuntando hacia la zona requerida de la
tierra (exactitud de apuntamiento). En la Figura 13 se aprecia una imagen referencial de la simulacion
de un satélite en 3D y sus marcos de referencia cuerpo y LVLH. El costo de la licencia investigativa
de este software es de alrededor de 4527 ddlares por un afio, que seria la version util para la realizacion
del proyecto.

Figura 13. Imagen referencial de STK para simulacion de un satélite.

3.3 Aerospace Blockset [19]

Dentro de este modulo en MATLAB, existen librerias capaces de modelar, simular y analizar
CubeSats con facilidad. Algunas de las capacidades clave incluyen:

e Modelado de CubeSats: EI modelo de plantilla es un ejemplo listo para simular que contiene un
blogque de vehiculo CubeSat. MATLAB permite a los usuarios modelar CubeSat para proporcionar
una opcion de planificacion de mision de alto nivel/creacion rapida de prototipos para modelar y
propagar rapidamente Orbitas de satélites, un satélite a la vez. En este bloque se debe especificar
el estado orbital inicial y modo de control de actitud (apuntamiento hacia el sol, nadir Tierra o
personalizado)
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AE CEF (mis?)
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CubeSat Vehicle
Earth (Nadir) Pointing

Figura 14. Plantilla de Simulink para el disefio de un CubeSat.
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Simulacién de Misiones: El proyecto es un ejemplo listo para simular con visualizacion utilizando
Simulink 3D Animation, como se muestra en la Figura 15. Este ejemplo utiliza un subsistema de
modelo de vehiculo por defecto, pero también se puede utilizar el modelo de CubeSat disefiado en
el paso anterior. Con el modulo, es posible simular misiones completas de CubeSats, lo que
incluye la evaluacion de la trayectoria, la dindmica orbital con modelos de perturbaciones
incluidas y las operaciones a bordo. Esto es esencial para prever el comportamiento del CubeSat
en el espacio y optimizar su rendimiento.

Environment CubeSat Visualizatior

External Forces L States

and Torques

— —

Enviroment Models

Scopes

Virtual Reality World

Mission Configuration
ission Configuration Environment
a=6786233.1m AttitudeMode
e = 0.0010537
i=51.7519°
0 =95.2562" 4
w = 93.4872 ) . Vehicle Model )
v = 302.9234°
Visualization

Edit Initial Orbit and Attitude Select Pointing Mode

Figura 15. Plantilla de Simulink para la modelacion y simulacién del CubeSat en base a la visualizacion en Simulink 3D.

Proyecto de ingenieria de sistemas basados en modelos (MBSE) en CubeSat: Es un ejemplo listo
para simulacion que muestra cdmo modelar la arquitectura de una misién espacial con System
Composer y Aerospace Blockset. El proyecto hace referencia al Proyecto de simulacion CubeSat
para reutilizar modelos de subsistema, luego agrega una capa de arquitectura System Composer,
vincula los requisitos del sistema con los componentes de la arquitectura y verifica los requisitos
de la mision de nivel superior con Simulink Test™, El proyecto visualiza los resultados utilizando
Simulink 3D Animation, escenarios satelitales de Aerospace Toolbox y Mapping Toolbox™. Todo
esto se muestra segun los bloques mostrados en la Figura 16.
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< asbCubeSatEnvironment > CubeSat Mission Enterprise < asbCubeSatVisualization >

> CubeSatStates Env b > Env CubeSatStates [» > CubaeSatStates

Copyright 2021 The MathWorks, Inc

Figura 16. Visualizacion del MBSE de CubeSat.
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Mediante la ultima libreria mencionada se puede obtener la observacion terrestre de un CubeSat,
ademaés de visualizar los budgets de costo como lo es el precio, la masa, la potencia tanto peak como
promedio y el tamafio. También presenta en una interfaz grafica los errores de determinacion de
actitud y de apuntamiento, ademas de los torques ejercidos por los actuadores (sean modelados o por
defecto dentro del programa), como se muestra en la Figura 17.
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4 powerAvg sinale - W 0
5 powerPeak smale - W )
UpLink . [C] Show inherited properties (read-only)

Figura 17. Perfil de CubeSat segin los SE envelopes configurables en base a requisitos impuestos.

Mediante la realizacion de la ingenieria sistémica basada en modelos de MATLAB con las
herramientas correspondientes se puede entregar los siguientes resultados del apuntamiento del
satélite graficamente en la Figura 18.
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Figura 18. Simulacion de apuntamiento de la Tierra hacia la estacion terrestre.
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3.4 Valispace [33]

Valispace es una plataforma integral de ingenieria y gestion de proyectos disefiada para simplificar y
optimizar el proceso de desarrollo de productos y sistemas, especialmente en industrias como la
aeroespacial. La plataforma ofrece una variedad de herramientas y caracteristicas poderosas que
permiten a los equipos de ingenieria colaborar eficientemente, gestionar requisitos y parametros
criticos, y tomar decisiones informadas en tiempo real.

Las caracteristicas claves son la gestion de datos en tiempo real, permitiendo el acceso en tiempo real
y la colaboracion de los miembros del equipo de ingenieria de forma actualizada. También permite a
los equipos disefiar, analizar y optimizar sistemas de ingenieria complejos en base a requisitos que se
imponen en el mismo programa al inicio del proyecto. Ademaés, Valispace facilita el célculo de
pardmetros criticos como costos, masa, potencia y tamafio, lo que es esencial en proyectos de
ingenieria. Los resultados se pueden calcular y actualizar automaticamente a medida que se realizan
cambios en el disefio.

En la Figura 19 se muestra la creacion de requisitos utilizando como ejemplo la creacién de un
ventilador en base a la masa maxima de sus componentes. También se puede visualizar el orden
jerarquico de los requisitos impuestos, mostrando que la masa de la hélice es un requisito hijo de la
masa total.

v R-FAN-001

v R-FAN-002 =

Figura 19. Creacion de requisitos respecto a la masa méxima [20].

Por otro lado, en la Figura 20 se visualiza la creacion de valis, que son pardmetros de componentes
que contienen sus valores de ingenieria y tiene propiedades como férmulas, valores, historia y mucho
mas. Para este caso existen valores agregados a consumo de potencia y masa utilizada, el cual se suma
y se verifica posteriormente si cumple con los requisitos impuestos anteriormente.

© Motor Q =
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Figura 20. Imposicion de valores respecto a la masa y a la potencia consumida [20].
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3.5 Resumen de los simuladores disponibles

Para tener en claro si es posible el uso de algunos de estos softwares presentes en el estado del arte
(SOA) en la suite de simulacion, se toma en cuenta la Tabla 5, en la cual, en base a criterio propios,

se analiza cada opcion y su viabilidad.

Tabla 5. Comparacion entre los simuladores SOA encontrados.

Software/simulador | Precio [USD] Dificultad MoP Qe SE envelopes
apuntamiento
CubeSat Toolbox 495 + Matlab Media No presenta Potencia
SCT académico 3995 + Matlab Alta Exactltu_d de Potenciay
apuntamiento masa
SCT profesional 11995 + Matlab Alta Exa_c titud d? : Potencia, masa
apuntamiento/agilidad y tamafio
Todos,
Exacti incluyen
Aerospace Blockset Matlab Muy alta xactltu_d de . nc u_yt_e, do
apuntamiento imposicion de
requisitos
Systems ToolKit 4527 por afo Media Exa_c titud d? . Potencia
apuntamiento/agilidad
Valispace 1295 por afio Media No presenta Todos

Para el caso del precio, son accesibles las opciones de CubeSat Toolbox y Aerospace Blockset, ya que
una suscripcion de MATLAB cuesta alrededor de 275 USD por afio para version académica, la cual
se presenta disponible en el marco de su uso dentro de la Universidad de Concepcion como
estudiante/académico. Se descarta la primera opcion al no presentar un analisis de los MoP de
apuntamiento, ya que solo muestra la potencia gastada y la dindmica orbital y de actitud del satélite
mostrada en un modelo 3D hecho en CAD. Otra razén para descartar su uso es que se presenta
exclusivamente en MATLAB, siendo que la suite de simulacion como se menciond en las condiciones
de disefio se pretende armar en Python, por lo que habria que reformular el cddigo dentro de este
lenguaje de programacion.

Por otro lado, el Aerospace Blockset se presenta como una buena opcion, al ser un pack de
herramientas disponibles en MATLAB. Si bien esta logra analizar al menos uno de los MoP de
apuntamiento que se discutiran en el capitulo 4, su uso se basa en MBSE, el cual requiere de un manejo
del Systems Engineering de medio a alto, escapandose en parte del conocimiento requerido para el
uso del simulador. Ademas, no presenta la opcion de hacer lazo cerrado por fuera del software, por lo
que la combinacion de herramientas es bastante rigida respecto a lo que ya presenta.

Es por estas razones, que se mantienen los simuladores SCT y Aerospace Blockset solo como una
base para implementar de manera propia una suite de simulacion capaz de entregar resultados de
rendimiento y costo, al armar la base de la dinamica orbital y de actitud en Python desde el inicio.
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CAPITULO 4: Rendimiento y costo de apuntamiento
4.1 Cuantificacion de los MoP de apuntamiento

Para lograr una capacidad de apuntamiento 6ptima, se debe considerar los MoP de apuntamiento. El
apuntamiento se define como la capacidad que tiene el CubeSat para orientar la carga Gtil hacia un
objetivo en especifico, el cual, para este proyecto, sera la tierra al imponer misiones del tipo
observacion terrestre. Teniendo esto en cuenta, existen indices de rendimiento con los cuales se
verifica si este apuntamiento del satélite fue un éxito o un fracaso. Estos fueron revisados y descritos
cualitativamente en [9], y debido a una revision bibliografica mas extensa en libros sobre disefio de
ADCS, se corrigieron y se cuantificaron, quedando como se muestra a continuacion:

e Exactitud de apuntamiento [8, 10]: Es el indice con mayor relevancia dentro de las misiones de
observacion terrestre y de apuntamiento en general. Se refiere al error absoluto de apuntamiento
del satélite, por lo que es la capacidad del CubeSat de mantener y controlar su orientacion hacia
una seccion especifica de la Tierra. Esta se mide en termino de grados sexagesimales [°] o radianes
[rad] y se notara dicho valor como la resta entre la orientacion deseada del CubeSat y la posicion
obtenida mediante el ADCS, sabiendo que existen posibles errores de determinacién de actitud o
de actuadores que no puedan ejercer el torque requerido.

o Jitter [8, 34, 35]: El Jitter en la linea de vision (LoS, por sus siglas en inglés) de la nave espacial
se define como las vibraciones mecénicas sinusoidales de pequefia amplitud que ocurren debido a
las interacciones dinamicas causadas por dispositivos mecanicos vibratorios montados en la nave
espacial o dentro del instrumento (s) de carga util y que aparecen a frecuencias en o por encima
del ancho de banda del Attitude Control System (ACS) del satélite, desde unos pocos Hz hasta
cientos de Hz, y que perturban indeseablemente el apuntamiento de la linea de visién de la carga
atil. Para visualizar este problema, se debe revisar si existen en las sinusoidales alrededor del eje
de equilibrio a controlar en los angulos de Euler, leves perturbaciones asemejadas al ruido, que
representan la inestabilidad del satélite al tomar diferentes orientaciones pequefias en bajos
periodos de tiempo, que hacen que la camara sea vea “empafiada”. Para representar dicho
problema, se considera la densidad espectral de potencia como una medida de cuantificacion del
jitter, el cual se obtendrad una vez fijado un filtro pasa alto de hasta una frecuencia adecuada
(generalmente 10 [Hz]) aplicada a la respuesta obtenida. Se observara un alto nivel de jitter si
existe un valor de la densidad espectral de potencia mayor, al consumir mas energia en dicho rango
de frecuencias.

e Agilidad [8, 36]: Se refiere a lograr una maniobra de actitud minima, el cual es una combinacion
de apuntar al objetivo (seccion de la Tierra) en el menor tiempo posible a través de una maniobra
de giro. En otras palabras, se busca que el CubeSat intercepte al objetivo lo mas rapido posible y
mantenga la orientacion en una exactitud de apuntamiento aceptable dentro de los requerimientos.
Para cuantificar este indice, se hara uso del parametro del tiempo de asentamiento (Settling Time),
el cual especifica el tiempo permitido para recuperarse de maniobras o perturbaciones. Si existe
un tiempo de asentamiento menor en alguna comparacion de dos ADCS, seria mas agil aquel que
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presente un menor tiempo de asentamiento, comparandolo a traves de una grafica de velocidad
angular respecto al tiempo, asumiendo una banda de asentamiento adecuada.

o Dirift [8]: Se define como un limite en el movimiento lento de baja frecuencia de un vehiculo. Por
lo general, se expresa como [°]/s. Este limite de velocidad angular se deja impuesto para evitar
que las perturbaciones cambien la actitud del satélite. Se utiliza cuando el vehiculo puede desviarse
del objetivo con reinicios poco frecuentes.

Cabe destacar que se elimino la velocidad de respuesta de los indices de rendimiento de apuntamiento
descritos en [9] debido a que es un parametro que permite cuantificar la agilidad, al presentar
similitudes en su definicion respecto al tiempo de asentamiento. También notar que en trabajo previo
se describio el drift como estabilidad de la carga util, con una definicién similar. Se optd por este
nombre debido a que es el que se suele utilizar para analizar las implicancias de un exceso de
perturbaciones sobre el satélite a través de una velocidad angular menor a la requerida previo a la

mision.

4.2 Influencia del ADCS sobre los MoP de apuntamiento

En primera instancia se hara notar como afectan tanto el software como el hardware del ADCS a los
MoP de apuntamiento. Esto se describe en la Tabla 6 mostrada a continuacion:

Tabla 6. Influencia del ADCS sobre los MoP de apuntamiento [8, 9].

Parte del MoP de apuntamiento Descripcion
ADCS gue afecta

Los sensores afectan directamente a la exactitud de
apuntamiento y al jitter dependiendo de la calidad de
Exactitud de estos al momento de determinar la actitud del satelite
Sensores apuntamiento (mayor calidad es menor error en la determinacion de
Jitter actitud y menor ruido). Por otro lado, para el caso del
Drift drift, se requiere un conocimiento Optimo de la

velocidad angular otorgada por el giroscopio de
manera tal de analizar si existe o no este fendmeno.

Algoritmos de
determinacién
de actitud

Dependiendo de la calidad del algoritmo de estimacién
utilizado, se puede obtener un mayor o menor error
absoluto de apuntamiento. Por otro lado, la utilizacion
de un mejor algoritmo que disminuya el ruido de los
sensores hace que mejore el jitter presente en los
gréficos.

Exactitud de
apuntamiento
Jitter
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Dependiendo de la calidad del controlador a
implementar en el satélite, se puede disminuir el
tiempo de asentamiento, provocando maniobras méas
rapidas y estables. Por otro lado, si el controlador
otorga ganancias excesivas, haciendo que el actuador
gire con alta velocidad, puede provocar jitter en la

Exactitud de linea de vision al generar vibraciones que se denotarian

Controladores apuntamiento en los graficos de orientacion respecto al tiempo.
Jitter También son los responsables de generar una

Drift velocidad angular sobre la minima para evitar el drift.

Agilidad Ademaés, se logra obtener una determinada exactitud

dependiendo del controlador a utilizar y de las
constantes ejercidas para su implementacion,
oscilando alrededor de un setpoint diferente al
requerido o estabilizandose inmediatamente.

Los actuadores estan directamente relacionados con la
exactitud de apuntamiento, ya que, dependiendo de la
sensibilidad rotacional del satélite ejercida por el
torque del actuador, puede tener una mayor exactitud
de apuntamiento al corregir la orientacion con torques
mas pequenfos. Por otro lado, dependiendo del actuador
utilizado puede mejorar la agilidad, ya que, si se usa un
componente capaz de generar mayor torque, esto
reduce el tiempo de asentamiento, siempre y cuando el

Exactitud de

apuntamiento
Actuadores P

Jitter - .
Drift controlador sea capaz de estabilizarlo hacia la
. orientacion deseada. Bajo este mismo criterio, el
Agilidad

actuador puede ayudar a mantener una cierta velocidad
angular para evitar el drift. Por otro lado, un control
inadecuado del actuador hara que existan vibraciones
mecanicas internas excesivas que generaran un
aumento del jitter en el sistema, representandose en
oscilaciones y ruido en las orientaciones.

4.3 Costo de los componentes de ADCS segun los SE envelopes

Con el objetivo de visualizar en el simulador el rendimiento de apuntamiento y su costo asociado, se
decide agrupar los componentes fisico en niveles segun el COTS disponible en CubeSat [21]. Esto se
hace debido a que existen una variedad considerable de componentes capaces de ser usado en este
tipo de nanosatélites, al ser de poco costo tanto energético como monetario. Caracterizar todos estos
se escapa de los objetivos del trabajo, ya que su consideracion genera un analisis extenso e innecesario
respecto a la obtencion de los costos en base a los SE envelopes. Por ello, se presenta en la Tabla 7
los componentes COTS seleccionados en conjunto con su proveedor para analizar tanto el rendimiento
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(MoP de apuntamiento) como el costo utilizado por cada uno de ellos. Mas detalles de cada uno de
los sensores y actuadores elegidos en el Anexo C.

Tabla 7. Componentes elegidos a representar para cada nivel [21].

Componente Nivel bajo Nivel medio Nivel alto
GPS receiver Explorer (General SGR-Ligo (Surrey Celeste_gnss_rx
Dynamics) Satellite Technology) (Spacemanic)
Giroscopio CRHO03 - 200 (Silicon | CRHO03 — 010 (Silicon | NSGY-001 (NewSpace
Sensing Systems) Sensing Systems) System)
Magnetdémetro MM200 (AAC Clyde - MAG-3 (AAC Clyde
Space) Space)
Sun Sensor CSS-01, CSS-02 (Space | MSS-01(Space Micro) | FSS (Bradford Space)
Micro)
Rueda de reaccion CubeWheel Small RW4-1.0 (RocketLab) RW4 (Blue Canyon
(CubesSpace) Technologies)
Magnetorquer CubeTorquer Coil NCTR-M012 MT15-1 (ZARM
(CubeSpace) (NewSpace systems) Technik)
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CAPITULO 5: Diseio de la suite de simulacion

5.1 Marco general del simulador

Para la construccion de la suite de simulacion, se debe tener en cuenta tanto la dindmica orbital como
la dindmica de actitud, para asi tener conocimiento del posicionamiento y la velocidad del CubeSat a
través del espacio, y de la actitud de este en su desplazamiento alrededor de la Tierra. Para ello se
debe considerar los siguientes elementos como base:

e Propagacion orbital: En primera instancia, el simulador busca conocer el posicionamiento del
satélite alrededor de la Tierra, por lo que es necesario el uso de un propagador orbital adecuado
capaz de entregar informacidn sobre el vector posicion y velocidad del satélite respecto a la Tierra.
Ademas, se debe considerar las perturbaciones correspondientes para la altura del satélite
analizado, que en este caso se acotard a Orbitas bajas, con el objetivo de hacer el movimiento
traslacional del satélite realista segun las condiciones espaciales presentes.

e Modelos orbitales: Los modelos orbitales son necesarios para obtener la orientacion del CubeSat.
Con ello se obtendran las representaciones necesarias de los sensores en el marco de referencia
inercial.

e Sensores: Para determinar la actitud del satélite, se seleccionan sensores capaces de entregar
informacion relevante sobre la inercia del satélite, el comportamiento fisico del ambiente espacial
o estrellas circundantes. Es relevante tanto para la estimacion inicial como para el conocimiento
de la actitud a través del tiempo y se simularan segun los modelos orbitales analizados, teniendo
en cuenta una rotacion del marco de referencia inercial al marco de referencia del cuerpo y el ruido
en la lectura de los componentes utilizados.

e Algoritmos de estimacion de actitud: Estos son necesarios para trabajar los vectores entregados
por los sensores y los modelos orbitales. Con estos se obtienen los cuaterniones que representan
las rotaciones del satélite a través del tiempo. Se busca utilizar el TRIAD para la estimacién inicial
y el EKF para la estimacion de los estados posteriores, ademas de la eliminacion del ruido en la
obtencion de la orientacion del satélite.

e Controladores y actuadores: Ya obtenidas la actitud del satélite a través del tiempo, se desea que
el CubeSat apunte a una direccion en especifico. Para ello se implementa el uso de un controlador
capaz de realizar el control del satélite mediante la entrega del modelo dindmico y del actuador.
Esto va de la mano con la seleccion del actuador a utilizar, para tener en cuenta las limitaciones
de la accion de control al apuntar el satélite hacia la direccion deseada.

Teniendo en cuenta estos factores, se muestra en la Figura 21 un diagrama que resume la base de la
suite de simulacion para la posterior obtencion de resultados de los MoP de apuntamiento y de los SE
envelopes correspondientes. Se observa en primera instancia la obtencién del vector estado 7 del
CubeSat mediante el propagador orbital, para posteriormente utilizar los modelos orbitales y conocer
Vyrer que es el vector en el sistema de referencia inercial. Ademas, mediante la lectura de los sensores
se conocera V,,s, que representan los vectores obtenidos en el marco de referencia del cuerpo.
Teniendo en cuenta el cambio de sistema de referencia de V,.r a LVLH (que se explicara en las

siguientes secciones), se utilizan ambos vectores para la estimacion del cuaternion g, para finalmente
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ejecutar la accion de control con el controlador seleccionado, teniendo la restriccion del torque T
ejercido por el actuador. En las siguientes secciones se explicara con mayor detalle el disefio/seleccion
de cada parte de la suite de simulacion.

Sensores

Propagador
Orbital
Vabs
i v
Modelos | Ver Algoritmos de estimacion
orbitales ' de actitud

q

v

Controlador

v

Actuador
<y

Figura 21. Esquema general de la base del simulador.

5.2 Propagador orbital

Para la simulacién de la dindmica orbital, se debe considerar la implementacién de un propagador
capaz de entregar la posicion y velocidad del satélite respecto a la Tierra incluyendo las perturbaciones
relevantes a baja altura. Para ello se proponen las siguientes opciones:

Simplified General Perturbation 4 (SGP4) [37]:Es un modelo matematico que se utiliza ampliamente
para predecir la posicion y velocidad de los satélites. Utiliza las ecuaciones de movimiento de dos
cuerpos, que describen cémo un satélite se mueve bajo la influencia de la gravedad de la Tierra, y
luego aplica una serie de perturbaciones para tener en cuenta factores como la forma no esférica de la
Tierra, el arrastre atmosférico, la radiacion solar y los efectos gravitacionales de la interaccion con
otros cuerpos como el Sol o la Luna. EI SGP4 utiliza los Two Line Elements (TLE) como entrada, que
es un formato estandar utilizado para describir la érbita de un satélite en dos lineas, en conjunto con
la fecha de inicio y el tiempo de propagacion, para después aplicar una serie de ecuaciones y
algoritmos que calculan los elementos orbitales futuros del satélite en funcion del tiempo.

FreeFlyer [38]:Es un programa de simulacion espacial disefiado para visualizar y modelar varios
escenarios, incluyendo, pero no limitandose a la propagacion y maniobras de naves espaciales, analisis
de cobertura y contacto, analisis interplanetario y la generacion de diversos recursos visuales. Es capaz
de propagar el movimiento del satélite a través del tiempo e incluir perturbaciones como J2, arrastre
atmosfeérico, efecto multi-cuerpo y radiacion solar.

Systems Tool Kit (STK) [32]: Es una plataforma ampliamente utilizada en el ambito tanto aeronautico
como espacial. EI STK es un simulador de Ansys utilizado para el disefio, planificacion y simulacion
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de misiones. Una de sus herramientas es la propagacion del satélite a través del tiempo con una interfaz
gréfica, incluyendo todas las perturbaciones presentes en el espacio.

Se descartan las opciones de los softwares FreeFlyer y STK debido a su alto costo monetario para la
implementacién del simulador solo para su uso en la dindmica orbital. Por lo tanto, se elige el SGP4
no solo por ser una opcidn gratuita, sino porque es facil de implementar a cualquier satélite que se
conozca su TLE. Esta entrega el movimiento traslacional del satélite a través del tiempo considerando
las perturbaciones méas importantes a bajas alturas.

Para analizar el funcionamiento del propagador, se utiliz6 como ejemplo un TLE del SUCHAI-3
obtenido de CelesTrak y se propagé durante un dia tomando como fecha de inicio 1 de noviembre del
2023 a las 12 del mediodia. Se observa en la Figura 22 (a) y (b) la posicién y la velocidad respecto al
marco de referencia ECI obtenido en Python a través de la libreria SGP4.

A\ N N
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\‘ | l\ \
‘ .n ‘ ‘!
| 1 |
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| | | |
| | | |
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Figura 22. Propagacion del SUCHAI-3 durante un dia con fecha de inicio 01/11/23 para (a) posicion (b) velocidad.
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5.3 Modelos orbitales y sistema de referencia.

Para la obtencion de la actitud del satélite se requieren conocer dos vectores respecto al marco de
referencia Local Vertical Local Horizontal (LVLH) o también llamado “orbital”. Para ello se
conoceran en primera instancia los modelos del sol y del campo geomagnético terrestre para la
obtencion de los vectores en el marco de referencia inercial (ECI), para luego rotarlos al sistema
LVLH. Posteriormente se obtendran los vectores de observacion, que se generan en base a los modelos
mencionados aplicando otra rotacion desde orbital al cuerpo, que representan los vectores medidos
por los sensores.

5.3.1 Vector sol [15]

El modelo se basa principalmente en el movimiento del sol respecto al sistema de referencia ECI. Lo
primero a tener en cuenta es la anomalia media del sol, la cual se calcula segin muestra la Ecuacion
(5) y consiste en el &ngulo medido desde el perigeo, que describe la posicion del Sol en su trayectoria
orbital y depende puramente del tiempo.

Mgy, = sunEpoch T Nsun) D2000 = 357.528° + 0.9856003°]D4 (5)

En la ecuacion anterior, Mg nepocn €S €l valor conocido de la anomalia media del Sol para el 1 de
enero de 2000 al mediodiaen UTC y ng,,, es el movimiento medio del Sol, el cual también es un valor
conocido. La anomalia media del Sol puede entonces calcularse para cualquier JD,q0, que se refiere
a la fecha juliana respecto al afio 2000. A partir de la anomalia media, se puede calcular la longitud
de la ecliptica Ay, segun la siguiente ecuacion, que representa la posicion del Sol en el plano orbital
bidimensional en el marco ECI.

Asun = 280.461° + 0.9856474/ D00 + 1.915° sin(My,,,,) + 0.020° sin(2Mgy,,)

Para determinar completamente la posicion del Sol en el marco ECI, se requiere conocimiento de la
inclinacion de la orbita desde el plano orbital bidimensional. Este parametro se llama oblicuidad del
plano de la ecliptica y se define a continuacién:

£ = 23.4393° + 0.0000004° JD 5400

La posicion del Sol en el marco ECI ahora se puede calcular como un vector unitario con las
componentes representadas en la Ecuacion (6), (7) y (8)

Xsun = €0S(Agyn) (6)
Youn = cos(e) sin(Agyy) (7)
Zsyn = sin(e) sin(Agyn) (8)

Este modelo del vector sol se observa en la Figura 23, en la cual se simula propagando por un afio
desde el 05 de julio del 2023, el cual en dias julianos corresponde al dia 8586. Se observa en dicha
grafica un comportamiento oscilatorio, notandose un ciclo entero del movimiento del sol recién al
término de la simulacion.
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Figura 23. Vector sol en sus tres componentes simulados durante un afio.
5.3.2 Fuerzas geomagnéticas de la Tierra [39]

Para el modelamiento de las fuerzas geomagnéticas de la tierra en distintas posiciones de la 6rbita de
un satélite se requiere el uso del International Geomagnetic Reference Field (IGRF). Este campo de
referencia consiste en un conjunto de coeficientes armonicos esféricos que pueden introducirse en un
modelo matematico, para asi describir la porcion a gran escala y variable en el tiempo del campo
magnético interno de la Tierra entre las épocas 1900 d.C. y el presente. EI IGRF utilizado para la
realizacion del simulador es el de decima tercera generacion y se ha derivado de observaciones
registradas por satélites, observatorios terrestres y estudios magnéticos

El IGRF describe el principal campo geomagnético B(r, 8, ¢, t) que es producido por fuentes internas
principalmente dentro del nicleo de la Tierra. EI IGRF es valido dentro y alrededor de la superficie
de la Tierra, donde el campo geomagnético principal puede describirse como el gradiente de un
potencial escalar, B = —VV, y la funcién potencial V(r, 8, ¢, t) se representa en la Ecuacion (9) como
una expansion en serie finita en términos de coeficientes arménicos esféricos, gn', hyt, también
conocidos como coeficientes de Gauss:

N2 n+1
Va6.0,0=a) > (2) [gT© cos(m) + KO sin(m@)IP(cos(®) ()

n=1m=0

Aqui, r,0,¢ se refieren a coordenadas en un sistema de coordenadas esféricas geocéntricas o
geodésicas, siendo r la distancia radial desde el centro de la Tierra o la altura desde su superficie
dependiendo de si son geocentricas o geodésicas respectivamente, y 6, ¢ son la co-latitud y longitud
geocéntricas respectivamente. ElI P™(cos(8)) son funciones de Legendre asociadas
seminormalizadas de Schmidt de grado n y orden m. El parametro N especifica el grado maximo de
expansion armonica esférica y se eligio que fuera 10 hasta la epoca 1995 inclusive, después de lo cual
aumenta a 13. Por otro lado, los coeficientes de Gauss cambian en el tiempo y Se proporcionan en
unidades de nanoTesla (nT) en IGRF-13 en intervalos de eépoca de 5 afios. La dependencia temporal
de estos parametros se modela como lineal por partes y viene dada por:
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In' () = gn'(Te) + (¢ — T) gn' (Ty)
h111n (t) = h;qn (Tt) + (t— Tt)h;{l(Tt)

Donde gnt(T:), hnt(T:) son los coeficientes de Gauss en la época T;, que precede inmediatamente al
tiempo t. Las épocas del modelo en IGRF-13 se proporcionan en multiplos exactos de 5 afios
comenzando en 1900 y terminando en 2020, de modo que T <t < T; + 5. Para T, < 2020, los
parametros g7 (T,), h™(T,) representan la aproximacion lineal al cambio en los coeficientes de Gauss
durante el intervalo de 5 afios que abarca [T;, T; + 5]. Pueden calcularse en unidades de nanoTesla
por afio (nT/afio) como:

1
gn'(T) =< (g (T, +5) = g (T1))

, 1
hi (Ty) = g (hrrzn(Tt +5)— hrT(Tt))

Este procedimiento en Python viene entregado por la National Centers for Environmental Information
(NCEI) [40] bajo el nombre de paquete py.igrf y se implementa en el simulador para el conocimiento
de las fuerzas magnéticas ejercidas sobre la Tierra. Se requiere para el modelo insertar como
pardmetros de entrada las coordenadas geodésicas (r, 8, ¢) en conjunto con el afio de analisis, para
asi obtener siete salidas (declinacion [°], inclinacion [°], intensidad horizontal [nT], componente norte
[nT], componente este [nT], componente vertical [nT] e intensidad total [nT]), siendo la componente
4,5y 6 las fuerzas magnéticas en el marco de referencia ECI.

Para conocer las coordenadas geodésicas y simular un receptor GPS sin ruido dentro del satélite, se
hizo un cambio de sistema de referencia desde ECI a geodésicas. Utilizando la libreria Skyfield de
Python y conociendo la posicion en la cual esta el satélite respecto a la Tierra gracias al propagador
SGP4, se conocen las coordenadas GPS en cada instante del movimiento traslacional del satélite. Para
analizar el funcionamiento del modelo IGRF entregado en Python, se utiliz6 los vectores posicion y
velocidad de la seccién 5.3.1 correspondiente al SUCHAI-3 para hacer el cambio de sistema ECI a
geodésicas, obteniendo en la Figura 24 las fuerzas magnéticas del satélite a través del tiempo.
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Figura 24. Componentes de las fuerzas magnéticas respecto a ECI que afectan al SUCHAI-3 con fecha inicial 01/11/2023.
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5.3.3 Cambios en los sistemas de referencia y vectores de observacion

Ya obtenidos los vectores sol y las fuerzas magnéticas en ECI, se aplica una matriz de rotacion desde

ECl a LVLH utilizando los vectores posicion P y velocidad V calculados en la seccion 5.2 proveniente
del SGP4. Dicha matriz de rotacion se representa de la siguiente manera [35]:
P . VxZ,

=== 5 Xo=i=—=1 ; Y0=Zy%Xo
i IV > Zo ||

R =% Yo 7]

Utilizando esta matriz, en conjunto con el DCM obtenido por el algoritmo TRIAD, la cual se

representa como Rggf‘Y, se obtiene la matriz de rotacion que relaciona el marco de referencia del

cuerpo con el orbital, mediante la siguiente relacion.
body __ 0 \T body
Ro - (RECI) ) RECI

Mediante esta matriz de rotacién, la cual puede ser transformada a un cuaternién qg"dy, se puede

aplicar el control que sera analizado en secciones posteriores utilizando una condicion inicial en el
sistema de referencia adecuado. Para la obtencion de los vectores sol y las fuerzas magnéticas en el
marco de referencia del cuerpo, se genera el cuaternion entre los marcos de referencia a medida que
se estima en el siguiente paso de tiempo. Es relevante reconocer que se utilizan las mismas relaciones
de rotacion para la obtencion de los vectores By, Y v, o Usando los cuaterniones qg¢;.

-1
(@°®) = [~40, =41, —q2 q5]

_ body~-1 |, . body
Bpoay = @ ) By q,
_ body~ -1 |, . ,body
vsun,body - (qO ) vsun,o qO

5.4 Algoritmos de estimacion y control satelital

Ya obtenidos los vectores de referencia y de observacion, se puede estimar la orientacion
(cuaterniones) y la velocidad angular del satélite a través del tiempo. Para ello se estima la actitud
actual mediante mediciones y métodos matematicos, para posteriormente definir una accion de control
que lograra apuntar hacia la actitud objetivo (sistema de referencia LVLH) utilizando un sistema de
control automatico.

5.4.1 TRIADy EKF

En primera instancia se utiliza el método determinista del TRIAD para obtener la orientacion inicial
del satélite, en el cual los vectores V; y V, serian las mediciones de los magnetémetros y los sensores
de sol respectivamente, mientras que los vectores W; y W, son los modelos orbitales del campo
geomagnético de la tierra y el modelo del sol en el marco de referencia ECI. Utilizando las ecuaciones
de la seccion 2.4.2 del enfoque determinista, se tiene la siguiente matriz de rotacién:
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R = Mobs(Mref)T

Es relevante mencionar que el magnetometro se toma siempre como el V; debido a que es mas exacto
en la determinacion de la fuerza magnética respecto al sensor de sol en su obtencion del vector sol en
los diferentes niveles. Ademas, se destaca que la solucion entrega una matriz de rotacion (Direction
Cosine Matrix) entre los marcos de referencia ECI y del cuerpo, por lo tanto, se debe convertir a
orbital/cuerpo mediante la relacion previamente mostrada en 5.3.3, para posteriormente transformarla
a cuaternion para su trabajo posterior. Ademas, para el analisis de resultados, se utilizan los &ngulos
de Euler para una mayor comprensién conceptual y fisica de los cambios de orientacion ocurridos en
el satélite. En el Anexo D se presentan dichas conversiones matematicas.

Se descarta en su totalidad el uso del TRIAD para la determinacion de la orientacion del CubeSat en
cada paso de tiempo, debido a que al ser un algoritmo simple y a la vez primitivo, tiene un alto error
en la estimacion de actitud respecto a la orientacién ideal, haciendo que en la seccidn posterior de
control no se logre llegar al setpoint deseado. Mas detalles se muestran en la seccion 6.1, al mostrar
resultados utilizando datos e informacion de un CubeSat.

Por otro lado, se usa generalmente el método recursivo como el filtro extendido de Kalman (EKF)
para estimar la actitud del satélite con una mayor exactitud y menores costos computacionales,
utilizando como orientacion inicial el cuaternion proveniente del TRIAD. Para la elaboracion de este
trabajo, se considerd la estimacion del EKF mediante la asignacion de un error aleatorio equivalente
al 10% del cuaternion ideal para representar dicho algoritmo de manera simple y acotada, por lo que
queda pendiente su implementacion real dentro del simulador por falta de tiempo. Para conocer en
mayor detalle el avance hecho en el filtro de Kalman extendido se recomienda revisar el Anexo E
donde se muestra el paso a paso y las consideraciones tomadas para su implementacion.

5.4.2 Controlador PD y actuador [14]

Para el controlador, se opta por el uso del Proporcional-Derivativo (PD) debido a su simplicidad y
que cumple con la funcidn de dirigir el satélite en una orientacion especifica. También se opta por el
uso solo del magnetorquer como actuador debido a la documentacion encontrada sobre su utilizacion
y al acotamiento del tiempo de trabajo, cuyo torque de control se representa de la siguiente manera en
sus tres componentes [14]:

_ (bxmz — bzmx) bym, — bym,, "
fretrt = 5] z 5] y

b,m, — b,m, b,m, — b,m,
Ty.crt = ‘< )\ T )

b,m, — b,m b,m, — b, m
TZ'“”=< ’ y||b||y Z)”Y‘( BT x)bx

Donde b son las fuerzas magnéticas en el marco de referencia del cuerpo y m es el momento dipolar
del magnetorquer.
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Para utilizar el controlador, es fundamental comprender la linealizacion del sistema, un proceso util
para simplificar modelos no lineales como las ecuaciones (2) y (4) y facilitar el disefio de estrategias
de control. Este proceso se basa en la aproximacion de Taylor [41], que consiste en linealizar las
ecuaciones alrededor de un punto de equilibrio, cuyos valores en este caso representan que no existe
diferencia de orientacion entre los marcos de referencia del cuerpo y orbital, ademas de lograr que se
minimice tanto la accion de control como la velocidad angular [14].

qCO = [010)071];1’1' = [OIOIO]; a)CO = [OIOIO]

Una vez identificado el punto de equilibrio, se aplica la aproximacion de Taylor para linealizar las
ecuaciones del sistema alrededor de este punto [41]. Esto implica calcular las derivadas parciales de

las funciones de estado con respecto a las variables de estado y de control. Las matrices resultantes,

af (x, af (x, T . ]
A= % %, representan la dinamica linealizada del sistema, generando asi el modelo

espacio estado (EE) mostrado a continuacion.

x =Ax — Bu

Es importante destacar que la linealizacion nos proporciona una descripcion local del comportamiento
del sistema alrededor del punto de equilibrio, y por lo tanto, la validez de este enfoque depende de la
proximidad del estado actual del sistema al punto de equilibrio. Para conocer el algebra y las
consideraciones del disefio del control lineal a mayor detalle, se recomienda revisar el Anexo F.

Evaluando los valores deseados de q., Y w., a las matrices A y B mencionadas en el Anexo F, se
obtiene:

0 0 0 05 0 0
0 0 0 0 0.5 0
o 0 0 0 0 0 0.5
A=F=\6wz [, -1, 0 0 0 0 0
0 6wioll,—L] 0 0 0 (wo,0) (L = I)/1, + Lywo,,
0 0 0 0 (wo,o)(lx - Iy)/lz - Izwo,o 0
i 0 0 0 T
0 0 0
0 0 0
_bZZ - b:)z/ bxby bbe
N T TR T TR T

byb, —b%—Db2 byb,
IbllL,  lbllL, bl
byb,  byb, —bZ— b2
L IbllI; BN, 1B,

Ya conseguidas las matrices A y B, se puede representar el modelo de espacio de estados de manera
lineal segin se muestra a continuacion:

x = Ax
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Con:
A=A-BK
Kpry O 0 Kyp O 0
K=|0 Ky, O 0 Ky, O

0 0 K,, 0 0 Ky,

Donde K, y K, son las constantes proporcionales y derivativas del controlador y desempefian un papel
crucial en la determinacion de la estabilidad del sistema. Estas constantes se ajustan de manera que
los valores propios de la matriz A — BK sean negativos, lo que garantiza la estabilidad del sistema en
lazo cerrado.

Los valores propios negativos son indicativos de que el sistema es asintoticamente estable, lo que
significa que las respuestas transitorias del sistema convergen hacia el estado de equilibrio deseado
sin oscilaciones ni divergencias. En otras palabras, los valores propios negativos aseguran que el
sistema retorne a su estado de equilibrio después de cualquier perturbacion, lo que es fundamental
para el funcionamiento adecuado del sistema de control, con un rendimiento estable y robusto [42].

Ademas, es relevante mencionar que se utiliza el estado estimado por el algoritmo de estimacion EKF
para la accion de control u = Kx, mientras que el estado ideal esta presente multiplicando la matriz
A, mostrando asi que la estimacion no generara el control necesario para estabilizar el sistema y que
por lo tanto existird un margen de error en la obtencion de resultados de rendimiento en base a los
MoP de apuntamiento.

5.5 Suite de simulacién completa

Ya efectuado lo necesario para la base del simulador, se hace un breve resumen sobre las decisiones
tomadas para el simulador de manera ideal:

e Uso del propagador SGP4 para la simulacion de la dinamica orbital: Se eligi6 este debido a que
presenta disponibilidad en el lenguaje de programacién Python, ademas de ser de libre acceso y
modela las perturbaciones necesarias en LEO a través del tiempo. Los deméas propagadores como
FreeFlyer y STK mencionados no son de libre acceso (tienen un alto costo monetario) y pueden
no tener una conexién directa con las demas herramientas que se implementaran dentro del disefio
del ADCS.

e Modelos orbitales y sensores por utilizar: En el caso de los modelos orbitales, se logra implementar
los modelos de la fuerza geomagnética y del vector sol con éxito. Por otro lado, sabiendo los
modelos orbitales seleccionados, se elige simular el magnetémetro y el sensor de sol, debido a que
pueden obtener los vectores de observacion a través de un cambio en el sistema de referencia de
cuerpo a orbital, ademas de la implementacion del ruido caracteristico del componente fisico.
Finalmente, el giroscopio aporta con la actualizacion del cambio angular en el CubeSat, por lo que
ayuda a obtener las velocidades angulares a través del tiempo.

e Algoritmo de determinacion de actitud seleccionado: Al observar una mala estimacion del
TRIAD, solo se le utiliz6 como estimacién inicial. Ademas, se le impuso para tener una primera
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iteracion del simulador un error representativo al EKF, con el objetivo de observar como se
comporta el control del satélite mediante niveles de error correspondiente tanto al algoritmo como
a los sensores.

e Actuador y controlador por utilizar: Como actuador se simulara solo los magnetorquers para el
control de la actitud en el simulador debido a que existen mayor cantidad de referencias sobre su
simulacion en software [15] [43]. Por otro lado, se elige la utilizacion de un controlador
Proporcional-Derivativo (PD) debido a que la dinamica de actitud del satélite se puede representar
como un cuaternion (elemento proporcional) y la velocidad angular (elemento derivativo), siendo
suficiente para dar la orden de controlar la actitud de satélite hacia una direccion deseada.

Ya tomadas las decisiones, se puede visualizar el esquema deseado del ADCS en la Figura 25. En el
diagrama se muestra que el satélite debera determinar en primera instancia su posicién y velocidad en
la 6rbita. Para ello, se le otorga al propagador parametros de entrada como el TLE del satélite, una
fecha de simulacion y un tiempo de propagacion. Luego, se simulara el GPS sin error, que determina
la ubicacidn actual en coordenadas geodésicas, haciendo un cambio en el sistema de referencia desde
ECI (marco de referencia con el cual se obtiene la posicién utilizando el SGP4). Esta informacion
permitira que se obtengan los valores del campo magnético para la ubicacion actual del satélite en
Orbita en conjunto con el vector del sol, utilizando los modelos orbitales correspondientes.

Por otro lado, el CubeSat obtendra los vectores de observacion mediante el uso de los sensores de sol
y los magnetometros, obteniendo lecturas en el marco de referencia del cuerpo y simulandolo
mediante una rotacion de los modelos orbitales utilizando los cuaterniones que se obtengan del control
satelital, ademas de la simulacién del giroscopio como el sensor capaz de obtener la tasa de cambio
de la actitud del satélite. Posteriormente, se conoce una estimacion inicial de la orientacion del satélite
utilizando el algoritmo TRIAD, para luego en las siguientes estimaciones utilizar el enfoque recursivo
del EKF. Con estos estados ya conocidos, se utiliza el controlador PD para generar la accién de control
que sera aplicada y limitada por el tipo de magnetorquer a simular, generando un torque capaz de
generar un cambio de orientacion.

Para el caso de esta primera iteracion, al no disefiar el EKF, se asume un error en el cuaternion para
representar la estimacion de la actitud del algoritmo de estimacion, y aumentara o disminuira en base
a la calidad de los sensores elegidos segun los niveles de componentes mencionados anteriormente,
como se muestra en el esquema de la Figura 26, sin contar el ruido del giroscopio en este caso por
razones mostradas en las siguientes secciones.
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CAPITULO 6: Resultados y validacion de la suite de simulacion

En este capitulo se veran resultados en base a la eleccion de parametros y datos de un CubeSat
operativo, para obtener los MoP de apuntamiento con sus respectivos costos segun los niveles de
componentes fisicos impuestos dentro de la simulacion. Es relevante mencionar que se obtuvo la
cuantificacion de la exactitud de apuntamiento, el jitter y la agilidad, sin mostrar resultados para el
drift, al no ser lo suficientemente relevante para las misiones de observacion terrestre, y ademas al no
simular de manera precisa y detallada las condiciones orbitales.

6.1 Condiciones y pardmetros de simulacion

Para obtener resultados de rendimiento, se utilizaron los datos de TLE del SUCHAI-3 con fecha de
inicio del 01 de noviembre del 2023, que son las mismas condiciones iniciales utilizadas en el Capitulo
5 para visualizar el SGP4 y los modelos orbitales en ECI (IGRF y vector sol). Se debe tener en cuenta
que estas condiciones, en conjunto con otros parametros son dados para todos los niveles de sensores
y actuadores impuestos dentro de la suite de simulacién, y sirven para tener un parametro comparativo
entre los componentes fisicos del ADCS.

En la Tabla 8 se muestran los valores de los parametros recién mencionados utilizados en la
simulacion, que son basados en literatura [14, 44] o por elaboracion propia. Cabe mencionar que g;
representa la orientacion inicial real, con la cual se inicializa el marco de referencia del cuerpo respecto
a ECI para representar el vector de observacion inicial, aplicando después un cambio de sistema de
referencia a LVLH. Esta condicion inicial no es utilizada en la simulacién, ya que para ello esta la
estimacion del TRIAD. Por otro lado, la velocidad angular inicial w; si se utiliza como condicion
inicial en el simulador.

Tabla 8. Parametros utilizados para la simulacion [14].

I, [kg - m?] 0.037
I, [kg - m?] 0.036
I, [kg - m?] 0.006
[Kp1, Kp2, Kp3] [—11.71,0.02154, —1.941]
[K 41, Kaz, Ky3) [ 2.231,-0.05916, —473.8]
d
®o 0 [% 0.00163
Tyrop 5] 400000 [s]
= 07071 07071 0.7071 .
ql \/§ ) \/§ ) \/§ ) .
d
w; [ﬂ [0.0001,0.0001,0.0001]
S
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Es relevante mencionar que en el Anexo G se muestra un ejemplo a detalle sobre la obtencion de los
MoP de apuntamiento, siendo estos los pasos a seguir para los casos de estudio que se mencionaran
en las siguientes secciones. Ademas, para el caso de los sensores, se considera el uso de la velocidad
angular sin ruido, debido a que se presentaron inestabilidades al implementar el ruido blanco en base
a la desviacion estandar de cada giroscopio. Esto se debe principalmente a que la desviacion estandar
y el bias presenta valores mayores a las velocidades angulares obtenidas a través del tiempo,
permitiendo que para trabajo futuro se estudie la asignacion de pesos a las constantes derivativas para
su inclusion dentro de la suite de simulacion.

Ademas, se muestra a continuacion la respuesta del sistema para componentes fisicos de nivel alto al
utilizar el TRIAD como el algoritmo de estimacion de actitud en todo el periodo de simulacion en la
Figura 27, mostrandose como se menciona en la seccion 5.4.1, que la utilizacién de este provoca una
estabilizacion bastante alejada al setpoint (valor deseado) en el Roll debido a la mala estimacion de la
orientacion del CubeSat, por lo que se comprueba que también afecta a los MoP de apuntamiento ( en
especifico la exactitud de apuntamiento) el uso de diferentes calidad de algoritmos dentro de la suite
de simulacion.
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Figura 27. Angulos de Euler entre marcos de referencia LVLH y cuerpo para sensores y actuadores de nivel alto.

6.2 Analisis de rendimiento vs costo segun nivel de sensores

En esta seccion se presentaran andlisis respecto a los tres niveles de los sensores, utilizando el
magnetorquer de nivel alto, para analizar cbmo afecta a los MoP de apuntamiento la estimacion de la
actitud del satélite respecto a los componentes fisicos y cuanto es el costo asociado.

En la Figura 28 se muestra el resultado de utilizar sensores de nivel bajo (magnetometro y sensor de
sol) con un buen actuador para estabilizar los angulos de Euler, mostrandose altas fluctuaciones al
intentar estabilizar el sistema tanto para el Roll como para el Pitch. Tambien se observa que no se
logra llegar al setpoint deseado en ninguno de los angulos de Euler debido a que la accion de control
ejercida en base a la estimacion de la actitud es insuficiente respecto a la que se obtendria utilizando
la orientacion ideal. Por otro lado, se observa que tanto el Roll como el Yaw tienen un tiempo de
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asentamiento similar y menor al del Roll. Para mejorar el rendimiento utilizando este tipo de sensores
se podria mejorar el controlador al agregar una accion integradora al PD o simplemente utilizar un
LOR.
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Figura 28. Angulos de Euler entre marcos de referencia LVLH y del cuerpo para sensores de nivel bajo.

Para denotar la diferencia entre los tres niveles, se graficaron los casos de estudio para un angulo de
Euler, que para este caso fue el Yaw, y es representado en la Figura 29. De aqui se observa
graficamente que existe una mejor exactitud de apuntamiento para sensores de nivel alto, siendo
alrededor de 9 [°], mientras que los niveles medio y bajo presentan un error absoluto de
aproximadamente 16 [°] y 22 [°] respectivamente. Ademas, también de denotan mayores
fluctuaciones en las vibraciones a medida que disminuye la calidad del sensor, mientras que el tiempo
de asentamiento no presenta grandes variaciones a simple vista.
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Figura 29. Comparacion del Yaw para los niveles de sensores de manera grafica

Teniendo los tres casos implementados, se deben analizar su costo en base a los SE envelopes. Se
observa en la Tabla 9 el gasto por niveles de componente de potencia, masa y tamafio en volumen de
los sensores de sol y magnetdmetros, mostrandose que tal y como se espera, un sensor de nivel alto
ocupa mas espacio dentro del satélite, presenta mayor masa y tiene peaks de potencia mayores
respecto a otros de menor calidad.



46

Tabla 9. Costo para la determinacion de actitud del satélite.

Niveles
(magnetometro +
sensor de sol)
sy [ 0010 | 00120010 | 745841140 |
Medio 0.15+0 0.1+0.036 93 646+23 246
Alto 0.3+0.25 0.1+0.375 93 646+612 360

Potencia

3
méxima [W] Masalkg] Volumen [mm?]

Ademas, se debe tener en cuenta la cuantificacion del rendimiento en base a los resultados de los MoP
de apuntamiento. Para ello, se muestra en la Tabla 10 la exactitud de apuntamiento, el jitter y la
agilidad como norma de los valores obtenidos en cada angulo de Euler, mostrandose que, a menores
niveles de sensores, existe una menor exactitud de apuntamiento y una mayor densidad espectral de
potencia, que se traduce a un mayor nivel energético utilizado en base a las vibraciones obtenidas en
el filtro pasa alto. Se puede observar ademas que el tiempo de asentamiento varia levemente respecto
al tipo de sensor utilizado, siendo estos componentes poco Utiles para mejorar la agilidad del CubeSat.

Tabla 10. Rendimiento para la determinacion de actitud del satélite en base a la norma de los MoP de apuntamiento.

Niveles Exactitud de Jitter [W/Hz] Agilidad [s]
apuntamiento [°]
o I % S N v R I Y A
Medio 21.5 61.3 379 125
Alto 12.8 40.5 373 094

6.3 Analisis de rendimiento vs costo segun nivel de actuadores

En esta seccion se analizaran los niveles de los actuadores utilizando el sensor de nivel alto, para
analizar como afecta a los MoP de apuntamiento la restriccién del controlador en base a la calidad del
magnetorquer.

En primera instancia se muestran los resultados de los angulos de Euler para el magnetorquer de nivel
bajo en la Figura 30. En ella se muestra un bajo nivel de fluctuaciones en las vibraciones a medida
que el sistema se intenta estabilizar. Esto se debe principalmente a que, al tener como torque maximo
un valor bajo, este genera frecuencias de menor nivel que provocan el nivel de vibraciones mostradas
en la gréfica. Por otro lado, el sistema muestra un acercamiento al setpoint aun cuando se tiene un
actuador de bajo nivel, mostrando la leve relevancia del actuador para la exactitud de apuntamiento.
Finalmente, se observa un alto tiempo de asentamiento en los angulos de Euler.

Ademas, se pueden observar en la Figura 31 la comparacion para el Yaw entre los tres niveles de
actuadores utilizados. Se observa que existe mayor relevancia respecto al tiempo de asentamiento,
siendo mayor para un magnetorquer de peor calidad (y por lo tanto menos agil) con un valor
aproximado de 328 000 [s], mientras que para el nivel medio y alto existe un tiempo de asentamiento
estimado de 280 000 [s] y 190 000 [s] respectivamente. Ademas, se puede observar que para el nivel
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medio se muestran mayores amplitudes en las vibraciones presentes, sobre todo en los intervalos de
tiempo entre 45 000 y 55 000 segundos, en las cuales se observa cierta dificultad con la estabilizacion
del sistema, que es provocada por las aproximaciones del cuarto componente (otorgarle el valor 1 de
manera restrictiva si la norma de los otros tres componentes del cuaternion es mayor a 1) en el modelo
con los cuaterniones. Finalmente, no existe una diferencia notable en la exactitud de apuntamiento
respecto al cambio de actuador utilizado.
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Figura 30. Angulos de Euler entre marcos de referencia LVLH y del cuerpo para actuadores de nivel bajo.
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Figura 31. Comparacion del Yaw para los niveles de actuadores de manera grafica.

Al igual que en la seccion anterior, se analizan los costos de los niveles de magnetorquers. Se observa
en la

Tabla 11 el gasto por niveles de componente de potencia, masa y tamafio en volumen, mostrandose
mayores gastos en componentes fisicos de mayor calidad.

Tabla 11. Costo del actuador utilizado.

Niveles Potencia maxima Masa[kg] Volumen [mm3]
(magnetorquer) (W]
Bajo 0.42 0.028 15 624
Medio 0.8 0.053 18 525
S O A 1 N
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Por otro lado, se muestran en la Tabla 12 los valores cuantificados de los MoP de apuntamiento
obtenido en la estabilizacion de la norma en los angulos de Euler segln el setpoint impuesto. Se
presentan leves mejoras en la exactitud de apuntamiento a medida que se utilizan componentes de
mayor calidad. Por otro lado, existe una mayor densidad espectral de potencia a medida que se utilizan
actuadores con mayor momento dipolar maximo, debido a que, al ejercer torques de mayor magnitud,
existen frecuencias mayores que causan un mayor jitter, generando un coste energético alto. Esto se
observa de manera clara entre el nivel bajo y alto, pero no existe una relacion con el nivel medio
debido a la restriccion del cuarto componente del cuaternion, que provoca méas perturbaciones en el
sistema. Finalmente, la agilidad es el MoP de apuntamiento méas relevante respecto al uso de
diferentes niveles del magnetorquer, al mostrarse variaciones significativas en el tiempo de
asentamiento, debido al aumento de la accion de control maxima permitida por los actuadores de alto
nivel.

Tabla 12. Rendimiento respecto al actuador utilizado.

Niveles Exactitud de Jitter [W/Hz] Agilidad [s]
apuntamiento [°]
Bajo 10.4
Medio 13.2 485 209
Alto 12.8 40.5 373 094

6.4 Analisis de cambios combinados

Para una mejor visualizacion de los resultados se emplea un analisis de cambios combinados, en el
cual se analizara los niveles de los componentes fisicos de tal manera que se muestre mediante una
matriz de riesgo como afecta la utilizacion de un tipo de sensores y actuadores a un MoP de
apuntamiento seleccionado. En este trabajo se muestra el analisis de solo dos indices de rendimiento,
basados en los resultados obtenidos en las subsecciones anteriores y en el tiempo disponible para su
realizacion.

Antes de emplear las matrices de riesgo, se muestra en la Tabla 13 las representaciones de los codigos
de colores y de numeros utilizados, basandose en la mejor/peor combinacion de sensor y actuador,
siendo la mejor opcidon obtenida mediante el numero “1” con un color verde claro, mientras que la
peor combinacidn a utilizar para el MoP de apuntamiento esta denotada con un color rojo y el nUmero
6, con sus respectivas definiciones intermedias.

Ya sabida la representacion de los codigos de colores y nimeros, se emplea la matriz de riesgo en
primera instancia para la exactitud de apuntamiento en la Tabla 14. Se puede observar que el cambio
en la calidad del sensor afecta en gran medida a una exactitud de apuntamiento mas cercana al setpoint,
mientras que la utilizacién de un nivel de actuador mas alto presenta mejorias leves para este MoP de
apuntamiento. Por otro lado, se realiza otra matriz de riesgo para la agilidad en la Tabla 15,
presentando una mayor relevancia la calidad del actuador para la obtencion de un CubeSat con mayor
agilidad, mientras que el uso de niveles de sensores alto disminuye de manera infima el tiempo de
asentamiento.
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Tabla 13. Representacion de la matriz de riesgo en el analisis de cambios combinados por MoP de apuntamiento.

Alto rendimiento

1: Mejor combinacion segin los componentes
fisicos impuestos en la simulacion.

2: Es una buena opcién respecto al MoP de
apuntamiento analizado.

Rendimiento medio

3: Presenta una combinacion aceptable de
sensores y actuadores para el MoP de
apuntamiento analizado.

4: Demuestra una opcion regular respecto a la
utilizacion de sus componentes fisicos.

5: Presenta un rendimiento ineficiente en
comparacion con las otras opciones presentadas.

Bajo rendimiento

Nivel del sensor

S Bajo Medio Alto
g
<
< Medio 5 4 2
2 Alto 5 3 1
Z

Tabla 15. Matriz de riesgo respecto a los niveles de sensores y actuadores para la agilidad.

Nivel del sensor

_c% Bajo Medio Alto
<
< Medio 4 4 3
2 Alto 2 2 1
Z

6.5 Costo del proyecto

Tabla 14. Matriz de riesgo respecto a los niveles de sensores y actuadores para la exactitud de apuntamiento.

Al llevarse a cabo un proyecto utilizando solo recursos computacionales y software de libre uso, el
costo del proyecto solo se cuantifica en las horas hombre trabajadas para su realizacion y el costo de
mantencion del equipo con el cual se realizé la suite de simulacion, sabiendo que la realizacion del

proyecto tomé 4 meses para su finalizacion, cuyo resumen se encuentra en la Tabla 16.



Tabla 16. Horas hombre y costo del equipo utilizado para la realizacién de la suite de simulacion
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Activo

Inversion [CLP]

Costo fijo [CLP]

Monto total [CLP]

Sueldo Ingeniero

$1 200 000

$4 800 000

Mantencién computador

$100 000

$100 000

$4 900 000




o1

CAPITULO 7: Conclusiones

Durante la ejecucion del proyecto, se logro caracterizar y cuantificar los componentes del ADCS en
niveles bajo, medio y alto en comparacién con componentes de CubeSat disponibles comercialmente
(COTS). Esta evaluacion se respaldd mediante la recopilacion anual de informacion sobre
componentes utilizados en Small Satellites de la NASA, que proporcioné nombres, proveedores y
costos asociados. La seleccion se baso principalmente en un alto Technology Readiness Level (TRL),
demostrando su eficacia en misiones espaciales, y en la coherencia con la premisa de que un mayor
costo respecto a la masa, potencia, tamafio y precio conlleva a mejores caracteristicas sobre el
rendimiento del apuntamiento del satélite.

Posteriormente, se logré caracterizar cuantitativamente los cuatro MoP de apuntamiento. Este logro
se basd en investigaciones previas, obteniendo ideas de articulos relacionados con el ADCS para
comprender el funcionamiento de la exactitud de apuntamiento, jitter, drift y agilidad. La exactitud
de apuntamiento se cuantificoé mediante el error absoluto de apuntamiento entre el eje de rotacion
requerido y el obtenido en grados. El jitter se midié segun la densidad espectral de potencia obtenida
del filtro pasa alto ejercido sobre la respuesta del sistema, que representa la cantidad de energia gastada
por las vibraciones. El drift se representé como una velocidad angular minima para prevenir la caida
del satélite, y finalmente la agilidad se evalu6é segln el tiempo de asentamiento necesario para
estabilizar el sistema con una determinada banda de asentamiento.

Durante la recopilacién de informacion para cuantificar los MoP de apuntamiento, también se obtuvo
informacion sobre la relacion entre el hardware y software del ADCS y el rendimiento de
apuntamiento. Esto permitié establecer como los sensores, algoritmos de determinacion de actitud,
controladores y actuadores afectan cada MoP de apuntamiento, determinando la influencia de estos
componentes en dichos pardmetros de manera tedrica.

En la etapa inicial del desarrollo del simulador, se identificaron herramientas y modelos Utiles para la
implementacion de la dindmica orbital y de actitud. Para la dindmica orbital, se seleccioné el
propagador SGP4, capaz de obtener la posicion y velocidad del satélite considerando perturbaciones
a bajas alturas de la Tierra. Por otro lado, se encontraron modelos capaces de estimar la orientacion
del satélite y asi encontrar su dindmica rotacional dentro la suite de simulacion creada. También se
encontraron dentro del estado del arte simuladores similares capaces de modelar ambas dindmicas del
satélite, que no se pueden obtener debido a su alto precio, pero que sirve como referencia para la
realizacion del proyecto.

Posteriormente, se avanzo significativamente en el disefio de la arquitectura del simulador capaz de
estimar el rendimiento y el costo de apuntamiento. Los modelos de dinamica orbital y de actitud fueron
implementados con éxito en Python. Se logro simular las mediciones de los sensores solares y
magnetémetros, y se implementd un algoritmo de determinacion de actitud determinista como el
TRIAD. No obstante, qued6 pendiente la implementacion de la respuesta recursiva del filtro extendido
de Kalman, representandolo solo como un error de estimacion en la actitud del satélite, y también
faltd la inclusién del ruido del giroscopio en la velocidad angular sin que el sistema de inestabilice.
También se model6 el controlador proporcional-derivativo (PD) para lograr el setpoint entre los
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marcos de referencia del CubeSat, generando la accién de control con los magnetorquers dentro del
simulador de manera exitosa utilizando un modelo lineal.

Con estos avances, se establecio una relacion costo-rendimiento en relacion la exactitud de
apuntamiento, el jitter y la agilidad segun los tipos de componentes fisicos seleccionados (no se
cuantifico el drift en este trabajo al no simular de manera detallada la dinamica orbital del sistema),
utilizando los datos del SUCHAI-3 para dicha validacion. Se reconocidé que existe una mayor
relevancia en la seleccion de sensores para obtener una mayor exactitud de apuntamiento de los
angulos de Euler, mientras que para los actuadores se relacionan de manera significativa con la
agilidad. También se observé que mayor calidad en los sensores genera menor jitter, mientras que
magnetorquers con mayor capacidad de momento dipolar (accion de control) genera mayores
vibraciones, y por lo tanto un jitter mayor. Por lo tanto, se confirma que un mayor rendimiento en el
apuntamiento exige de un mayor costo en base a la calidad de los componentes fisicos. También se
confirma la influencia de la calidad del algoritmo de determinaciédn de actitud, ya que al utilizar solo
el TRIAD a través del tiempo, al ser un algoritmo simple y poco exacto, provocé que las acciones de
control no logren estabilizar el sistema en el valor deseado.

Trabajos Futuros

Para el desarrollo de una suite de simulacion realista, basada en las mediciones de componentes fisicos
como lo son en este caso los magnetometros, los sensores de sol y los giroscopios, es necesario
implementar el filtro de Kalman extendido (EKF) como algoritmo de estimacion de actitud. Se busca
que este implementado de tal manera que exista el minimo error proveniente del algoritmo para la
determinacion de actitud del CubeSat, por lo que es necesario probar distintos modelos de sensor y
utilizar el mas adecuado, basado siempre en el realismo de las mediciones y del ruido inherente a los
componentes y no a un error aleatorio impuestos en base a niveles.

Ademas, se debe implementar el ruido del giroscopio sin que existan inestabilidades en el control de
la orientacion del satélite. Para ello se debe aplicar una asignacion de pesos en las constantes
derivativas del controlador para incluir el ruido del giroscopio dentro del simulador o quedarse con la
premisa de utilizar el ruido blanco proveniente solo de los otros sensores simulados.

Por otro lado, también es necesario disefiar acciones de control basadas en otro actuador como la rueda
de reaccion, que tiene capacidad de generar mayores torques, con el objetivo de comparar y reconocer
en qué casos es mejor utilizar uno u el otro. Para ello, se debe hacer un andlisis sobre el modelamiento
de la rueda de reaccion e implementarlo dentro de la suite de simulacion, sabiendo que se esta basando
en un sistema linealizado. Ademas, es relevante tener en cuenta el precio dentro de los costos,
preguntando a los proveedores de los componentes fisicos elegidos como niveles en la suite de
simulacion.

Finalmente, es necesario que, una vez terminada esta version del simulador, esta se reestructure
basandose en la optimizacion de los componentes fisicos. Esto se hara eligiendo un optimizador no
lineal que sea capaz de entregar como respuesta el nivel de componentes fisicos (sensor y actuador)
que logre un determinado MoP de apuntamiento y/o costo, el cual sera entregado como entrada en
conjunto con los pardmetros ya discutidos del CubeSat como la geometria, fechas, etc. Esto debido a
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que generalmente las restricciones impuestas en las misiones con CubeSat son los MoP de
apuntamiento y/o costo, haciendo mas facil seleccionar al usuario el tipo de componente fisico que
necesita en su mision. Teniendo esto en cuenta, se debe reordenar el codigo base y presentar una

interfaz amigable al usuario, de manera tal que entregue las entradas a la suite de simulacién y pueda
obtener los resultados deseados.
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Anexo B: Torques externos debido a las perturbaciones

Gradiente de gravedad: La 6rbita alrededor de la Tierra es posible gracias a la caida libre, que consiste
en que la fuerza gravitacional hace caer al satélite constantemente sobre él. Sin embargo, debido a la
velocidad horizontal que presenta la nave espacial en Orbita, se mueve lo suficientemente rapido como
para que su trayectoria curva coincida con la curvatura de la Tierra.

Si bien esta es la perturbacion clave para que funcionen la orbitas en los satélites, también presenta
consecuencias negativas para estos. Una de ellas es que la variacion en el campo gravitacional de la
Tierra a lo largo del CubeSat puede generar un gradiente gravitacional, causando un torque que se
debe considerar al momento de analizar la dinamica de actitud del satélite. La ecuacion que representa
el torque se puede representar de la siguiente manera segun [8]:

w (R | ) UIR |z = 1840
Ty = 575w | o X — | ® 6w _
IT2IRIBAIRIT g o o |IRI 00" (I (I)x)&h
zZ

Donde:

T, : Es el torque de gravedad maximo

u : Es la contante de gravedad de la Tierra (3.988 x 1014 [m—3])

52
R : Posicién de la érbita desde el centro de la tierra

L, I, y I, : Momentos de inercia en los ejes X, y, z respectivamente [kg * m?]

Torqgue debido al arrastre atmosférico: La fuerza de arrastre en orbitas bajas generan torques externo
que pueden afectar a la dindmica de actitud. Esta tiene una ecuacion la cual se representa a
continuacion [8]:

T, = F(cpa — cg) = FL
1
F= 5 (pcgAV?)

Donde:
T, : Torque ejercido por la fuerza de arrastre [Nm]

L : Offset del centro de masa respecto al centro de presion [m]
F :Fuerzade arrastre [N]

p  Densidad atmosférica [%]

cq - Coeficiente de arrastre [-]
A : Superficie enfrentada a la fuerza de arrastre [m?]

V : Velocidad del satélite [%]
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Presion debido a la radiacion solar [8]: Esta depende en gran medida del tipo de superficie que esta
siendo iluminada. Una superficie puede ser transparente, absorbente o reflectante, pero la mayoria de
las superficies son una combinacion de las tres. Los reflectores se clasifican como difusos o
especulares. En general, los conjuntos solares son absorbentes y el cuerpo de la nave espacial es un
reflector. El peor caso de par de torsion debido a la radiacion solar es:

Tsp = F(Cps - Cg)

F_S

= ?As(l + q) cos(i)

Donde:

F; : Constante solar (1.367 [%])

¢ : Velocidad de la luz (3x10'® | %)

A, : Area de la superficie

q : Factor de reflectancia (varia de 0 a 1 y se suele utilizar el 0.6)
i :Angulo de incidencia del sol [°]

cps - Ubicacion del centro de presion solar [mm]

cg : Centro de gravedad

Campo magnético: EI campo magnético ejerce un torque en el satélite, el cual se modela como se
muestra a continuacion, sabiendo que el campo magnético de la Tierra se puede aproximar tanto para
una Orbita polar como para una ecuatorial.

2M M ,
B = e (Polar); B = 73 (ecuatorial)

Donde:

D : Dipolo residual del satélite [A - m?]
B : Campo magnético de la Tierra [T]
M : Momento magnético de la Tierra (7.96x10%>[T - m3])

R : Es la distancia desde el centro del dipolo (la Tierra) al satélite [m]



Anexo C: Sensores y actuadores utilizados
A modo de resumen se entregan tablas al inicio de cada seccion de los componentes a modo de
resumen segln sus costos en masa, potencia y tamafio, en conjunto con su indice de performance
caracteristico por cada componente. Posterior a las tablas se muestra las especificaciones técnicas
completas de los sensores y actuadores utilizados en conjunto con la referencia de su datasheet.
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Giroscopio
Tabla 17. Resumen de los giroscopios utilizados.
Nivel Modelo Masa [kg] | Potencia Tamafio Estabilidad | Ruido/o
[W] [mm] Bias [°/hr] [°/s]
Bajo CRHO03 - 200 0.045 0.15 47 x 33.5 X 0.05 0.12
(Silicon Sensing 25.4
Systems)
Medio CRHO03 - 010 0.045 0.15 47 x 33.5 X 0.03 0.050
(Silicon Sensing 25.4
Systems)
Alto NSGY-001 0.055 0.2 37.0x35.5x - 0.033
(NewSpace 49.0
System)

CRHO03 — 200 y CRHO03 — 010 (Silicon Sensing Systems) [45]

CRH03-010 - 0.03%hr -
CRHO3-025 - 0.04%hr -
Bias Instability at 25°C CRH03-100 - 0.04%hr =
CRHO03-200 - 0.05%hr -
CRHO03-400 - 0.10%hr =
CRHO3-010 - 0.050%s rms -
CRH03-025 - 0.050%s rms -
Quiescent Noise CRHO3-100 - 0.12%s rms -
CRHO3-200 - 0.12%s rms -
CRHO3-400 - 0.12%s rms -
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NSGY-001 (NewSpace System) [46]

NSGY-001

=0.20 degrees/s (boresight)
<0.05 degrees/s (cross-boresight)

FUNCTIONAL CHARACTERISTICS

Rate estimation accuracy [30]

Maximum slew rate =1.00 degrees/s
Detection capability Mv =5.0
Maximum number of features tracked 15
Standard update rate >1Hz
Sky coverage >99%
PHYSICAL CHARACTERISTICS
Dimensions 37.0mm x 35.5 mm x 49.0 mm
Mass <559

ENVIRONMENTAL CHARACTERISTICS

Thermal (operational) 25°Cto +50°C

Vibration (qualification) 14g_ (random)
INTERFACES

Power supply 5V,

Power Consumption <200 mW (average)

Communication SPI

Connector nano-D (P15)

Front: 3 x M3 (w/ alignment slots)
Mechanical Top: 2 x M3 (w/ alignment slots)

Magnetémetros

Tabla 18. Resumen de los magnetémetros utilizados

Nivel Modelo Masa [kg] Potencia | Tamafio [mm] Ruido
[W] maximo ["—T]
Hz

Bajo MM200 (AAC 0.012 0.010 33x20x11.3 1.18
Clyde Space)

Medio - - - - -

Alto MAG-3 (AAC 0.1 0.15-0.30 | 35.1x32.3x82.6 0.1-0.012
Clyde Space)

MM200 (AAC Clyde Space) [47]




TECHNICAL SPECIFICATIONS
Pertormanc ]

Sampling rate Max 500 Hz [configurable)
Radiation tolerance Up to 30
krad
Range +800 pT
Total noise spectral density 1.18 nT/VHz
[DimensionsaMass |
Flanged 33x20x 11.3 mm
Minimal 20x20x11.3 mm
Mass|Flanged/Minimall 12/10 =1 g
[Eiscrical specificains | ||
Min. Typ. Max.
Power Consumption 0.5 - 10 mA

MAG-3 (AAC Clyde Space) [48]

Performance Specifications

Accuracy + 0.75% of Full Scale [0.5% typical)
Linearity + 0.015% of Full Seale [15 to 34 VOC input]
+ 0.15% of Full Scale (5 V option]
Sensitivity 100 pV/nT lother sensitivities availablel
Scale Factor Temperature Shift 0.007% Full Scale/°C Typical
Analog Output Options +10 Volts = £100pT or £5 Volts = 60T (other options available]
Axial Alignment Orthogonality Better Than + 1 degree
Noise 12 picoTesla RMS/vHz @1 Hz
<100 picoTesla RMS/V Hz @1 Hz (0 to 5 Volt Model)
Analog Output @ Zero Field: +0.025 Volt
Zero Shift with Temperature: £ 0.6 nT/°C
Susceptibility to Perming + 8 nT Shift with + 5 Gauss Applied
Output Impedance 3320 +5%
Freguency Response: 3dB @ > 500 Hz [to > 4 kHz Wideband|
Over Load Recovery. + 5 Gauss Slew < 2 ms
Etctricni spcifiations |
Input Voltage: 15 ta 34 VDC or 5 Volt Regulated
Power Coansumption Voltage Dependent [30 mA at any input voltagel
Connectors 9 Pin Male "D" Type
Mechanicaland Environmental | ________________________________
Mass 100 grams
Size: 351 ecmx3.23cmx8.26 cm
Operating Temperature -55°C to +85°C

Radiation: > 10 Krad TID
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Sun Sensor
Tabla 19. Resumen de los Sun Sensor utilizados
Nivel Modelo Masa [kg] | Potencia | Tamafio [mm] | Exactitud/desv.
[W] estandar [°]
Bajo CSS-01, CSS-02 0.010 0 12.7 didmetro x 5/0.833
(Space Micro) 9 altura
Medio MSS-01(Space 0.036 0 34.9 diametro 1/0.167
Micro) X 24.3 altura
Alto FSS (Bradford 0.375 0.25 108 x 108 x 0.3/0.05
Space) 52.5

CSS-01, CSS-02 (Space Micro) [49]

SPECIFICATIONS

Field of View
Accuracy
Temperature Range
Vibration Test Levels
Shock Test Levels
Interface

Mounting

Power

Size
Housing diameter
Flange diameter
Sensor height

Volume

Mass

MSS-01(Space Micro) [50]

120° full-angle circular field of view

+5° of 1-axis knowledge

-40 to +93°C

14.1 grms

60g protoqual

0 to 3.5 mA (typical) current sources on two flying

leads: 50" (1.27m) in length, M22759/ 33-26, 26
AWG wire

Three #2 through holes, 120° apart on a .700” (1.78
cm) diameter pattern (See Figure below).

None required

600" (1.27cm)

.900" (2.286 cm)

0.354" (.899 cm)

0.500” (1.27 cm) diameter x .354” (0.90 cm) height
0.022 Ibs (10g) with 1.27 cm flying leads




Field of View 48° full-angle circular field of

view

120° full-angle circular field of
view

Accuracy +1° of 2-axis knowledge

(accuracy guaranteed within
center 60° full-angle circular field
of view)

-40C to +93C
14.1g grms

Temperature Range

Vibration Range

Shock Range 60g Protoqual

Interface Four 0 to 4.5mA (typical) current sources on five flying leads: 50
inch (1.27 m) in length, M22759/33-26, 26 AWG wire
Mounting Three #4 through holes, 120° apart on a 1.062 inch (2.70 cm)
diameter pattern with two 0.064 diameter alignment holes (see
figure below).
Power None required

75" (1.91cm)
1.375" (3.49 cm)

Housing diameter

Flange diameter

Sensor height

0.957" (2.43 cm)

0.407" (1.034 cm)

Volume

0.957" (2.43 cm) Height X
1.375 (3.49CM) Diameter

0.407” (1.034 cm) Height X
1.375 (3.49 cm) Diameter

Mass

0.08lbs (36 grams) with
1.27m flying leads

0.06lbs (25.5 grams) with 1.27m
flying leads

FSS (Bradford Space) [51]

Characteristic Performance / Interfaces Budget

Mass per sensor unit

Envelope dimension

Mominal FOV
Unobstructed FOV (to be free of straylight sources)

Accuracy

Resolution
Moise equivalent angle

Cross coupling between two axis read-outs

Cutputs

Power consumplion

Reliability

Alignment

Qualification temperature

Radiafion Environment

Electrical Stimuli / closad loop testing

Approximately 375 grams
<108 x 108 x 52.5 mm, including all protrusions by mounting feet, connectors, align-
ment cube and bondpin, exclusive dowel pins.
Floor space: 104 x 34 mm

1287 x 1287 of the COTS sensor version
138° x 138°
Two-axis measurement of solar aspect angles:

EOL Bias emor less than 0.3° (3 o) in whole 128° x 128° FOV (throughout mission
lifetime), after on-board implementation of ground calibration parameters.
Mote: This figure applies for condition without albedo
Better than 0.03 degrees of arc
Less than 0.05° (3a)

Change of Aa in one axis direction (o) may cause ermor
AB < 0.05° in other direction (5).

Analogue voltages in the range of 0-5V per quadrant; mulfiplexed on the basis of
address command (rate should be about 1 ms).

< 0.25 W from +15 V secondary power. No DC/DC converter included. (current per
unit drawn from V+ approx 12 mA; cument drawn from V- approx 3 mA)

Failure rate: approx 70 FIT @30°C per unit;
Reliability for 5 years in orbit for a single unit > 0.997.

Mignment cube will be included: accuracy of faces of the cube: <10 arcsec;
accuracy of alignment < 0.05 degrees of arc

-50 to +85°C

The detector aclive element is made of p-type epitaxdal silicon. With the shielding (>3
mm of cover glass thickness) the accumulated dose will be about 10 kRad. The deg-
radation of the device output will be limited to less than 5% in curent and an increase
in temperature coefficient to 0.10%/°C max. Degradation will be commaon mode, com-
mon mode effects are cancelled out in sensor algorithms. EEE parts rad tolerance
larger than 100 kRad, shielding > 7.5 mm aluminium. SEU and SEL Immune.

Four voltage input interface provided, which by-passes the detector and enables
closed loop testing.



Rueda de reaccion

Tabla 20. Resumen de las ruedas de reaccion utilizadas.
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Nivel Modelo Masa [kg] | Potencia | Tamaifio [mm)] Peak Torque
[W] [Nm]; Capacidad
de momento
[Nms]
Bajo CubeWheel 0.060 0.65 28 x 28 x 26.2 | 0.00023; 0.00177
small
(CubesSpace)
Medio RW4-1.0 1.38 43 154 x 146 x 45 0.1;1
(RocketL ab)
Alto RW4  (Blue 3.2 10 108 x 108 x 52.5 0.250; 4
Canyon
Technologies)

CubeWheel small (CubesSpace) [52]

Max Torque [mNm]

Static Imbalance [g-cm]

Dynamic Imbalance [g-cm?]

CubeWheel S

PERFORMANCE

Speed Range [RPM]

Max Momentum [mNms]

Supply Voltage
8000 Average Power [mW]
1.77
Peak Power [W]
0.23 .
Communications
<0.003
QUALIFICATION
< 0.005

Vibrations [g RMS]
PHYSICAL

Mass [g]
Dimensions [mm)]

Operating Temp. [*C]

Radiation

ORDER INFO
Unit Price

60
28x28x26.2

POWER & DATA

150
0.65

14

USD 5,170



RW4-1.0 (RocketLab) [53]

SPECIFICATIONS
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Momentum Nominal: 1.0 Nms
Torque +100 mMNm at 0.8 Nms (at 28 V supply)
Control Mode Speed or torque, with built-in control CPU

Command / Telemetry

Redundant RS-485, with galvanic isolation from primary

Mechanical Dimensions: 154 mm x 146 mm X 45 mm
Mass: 13809
Supply Voltage Nominal: 24V to 34V, Maximum: 5oV

Supply Power (28 V) (in vacuum)

43W @ 1.0 Nms, +60 mNm torque

5.3W @ 1.0 Nms, steady state

1.4 W @ 0.2 Nms, steady state

-28W @ 1.0 Nms, -100 mNm regenerative braking

Environment Thermal: -40°C to +70°C (operating)
Vibration: >14 gRMS
Radiation > 6o krad Total Dose. > 5 mm Al equivalent shield
Heavy ion tested to 50 MeV-cmz/mg, LDRS tested
Hardware TMR on all flip-flops, EDAC on all RAM
Reliability Diamond coated hybrid ball bearings
Redundant motor windings
Active neutralization of rotor static charge
Heritage Mechanical design from RW3-1.0, with 52 Units on-orbit.
First flight deliveries December 2019
Price USs8o,000 each




RW4 (Blue Canyon Technologies) [54]

General Parameters
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Torque 250 mNm

Angular Momentum 4 Nms

Mass 3.2 Kg

Supply Voltage 22t0 34V

Power Consumption 10w

Space Heritage Yes

Interface RS-422

Dimension 170 x 170 x 70 mm

Application Spacecraft

Note https://storage.googleapis.com/blue-canyon-tech-

news/1/2022/04/BCT_DataSheet_Components_ReactionWheels.pdf
Magnetorquer
Tabla 21. Resumen de los magnetorquers utilizados.
Nivel Modelo Masa [kg] | Potencia | Tamafio [mm)] Peak dipole
[W] [Am?]
Bajo CubeTorquer 0.028 0.42 18 x 14 x 62 0.24
Call small
(CubeSpace)
Medio NCTR-MO012 0.053 0.8 94 x 15x 13 1.19
(NewSpace
systems)
Alto MT15-1 (ZARM 0.4-0.55 1-1.55 329.5 largo x 15

Technik) 17 didmetro




CubeTorquer Coil (CubeSpace) [52]

CubeTorquer
S POWER & DATA
PERFORMANCE Resistance [Q] 29-31

Magnetic Moment [Am?] +0.24 Max Current
Magnetic Gain [Am? /A] 2.8 QUALIFICATION
Linearity (0-5V) 97.5% Vibrations

PHYSICAL Radiation
Mass [g] 28 ORDER INFO

Dimensions [mm] 18x14x62 Unit Price USD 870

NCTR-M012 (NewSpace systems) [55]

—
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PERFORMANCE

FUNCTIONAL CHARACTERISTICS

NCTR-M003

NCTR-Mo012

Magnetic moment (nominal) 0.29 Am* 1.19 Am®
Linearity (across operating range) <+ 5% <+ 5%
Residual moment <0.01 Am? <0.01 Am?

PHYSICAL CHARACTERISTICS

Dimensions (| x w x h)

Mounting feet

Mass

72mmx15mmx 13 mm

2

<30¢g

M mmx15mmx 13 mm

2

<539

Power (nominal)

<250 mW from 5V supply

ENVIRONMENTAL CHARACTERISTICS

Thermal (acceptance)
Mechanical Tests (qualification)
Radiation (TID) (qualification)
INTERFACES

Power supply

Data

Connector

Mechanical

-20"Cto +60 °C
21.06g,,, (random)

n.a.

5V,

Maolex Pico-Lock

4 x M2 Socket Head
Cap Screws

<800 mW nominal @ 5V

-20°'Cto+60°C
21.06q,,,. (random)

RMS

n.a.

5V

Molex Pico-Lock

4 x M2 Socket Head
Cap Screws

MT15-1 (ZARM Technik) [56]

72



Dff-the-Shelf Models

Linear

Dipole Linear Linear
Moment | Voltage Power Mass Length
(Am?) (V) (W) (kg) (mm)

5.0 0.77 0.3 2400 18

MT10-2-H 0.3 330.0 17

MT15-1
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Anexo D: Cambios en los sistemas de referencia

De cuaternion a angulos de Euler:

2(9390 + 9192)
1-3(q§ +a7)

arcsin(1.0), si 2(q3q1 — q290) > 1.0
Pitch = {arcsin(—1.0),  si2(q3q1 — q290) < —1.0
arcsin(2(q3q; — q290)),  enotro caso

Roll = arctan (.

3 (2(q3q2 + qu1)>
Yaw = arctan

1-2(qf +q3)

De cuaterniones a DCM y viceversa:

DCM = 2(q0q:1 —9203) 95— 496 +9i — 45  2(q:192 + qoq3)

5+95—95—495  2(90q1 + 9293) 2(9092 — 4193) \
2(qoqz + 9193) 2(q192 — 9093) 95— 45 — 97 + 45

1
a5 =Z(1+C11_622_C33)
) 1
qi :Z(l—C11+sz—C33)
) 1
q; =Z(1_C11_622+C33)

1
q; = Z(l + C11 + Cyp + C33)

Cll
CZ 1
C3 1

C12
C22
C32
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Anexo E: Procedimiento a seguir para el uso del filtro de Kalman

En la seccion 5.4.1 se introduce el filtro de Kalman extendido para estimar la orientacion del satélite
utilizando como condicion inicial un cuaternion obtenido por el algoritmo TRIAD. Para iniciar el EKF
se debe saber que el vector estado consiste en la parte vectorial del cuaternién y los componentes de
la velocidad angular, sabiendo que la parte escalar del cuaternion es dependiente de las demas. Esto
se hace con el objetivo de que el sistema sea observable, ya que generalmente los cuaterniones al
presentar 4 componentes, se presentan 7 estados en el modelo espacio estado (EE), siendo que el rango
de la matriz de observabilidad sera de 6 incluyendo las velocidades angulares, ya que los modelos
orbitales estan solo en tres dimensiones.

s = V1= (90)? = (q1)2 — (q2)?

qo
||

Como se mostro6 en el marco tedrico, la dinamica de actitud del satélite es no lineal, la cual es la razén
del uso del EKF. Las ecuaciones no lineales que representan la rotacion del satélite se representan
segun el sistema espacio estado:

x=fl,ut)+w
y=h(x,t)+v

Donde u es la entrada de control, w es el ruido del modelo, y es la salida, v es el ruido de salida, f es
el modelo dinamico no lineal y el h es el modelo de medicién. El f y h correspondientes a los modelos
utilizados para el satélite se muestran a continuacion.

[ 1 2 2 7\ |
E(‘Uzch —wqqy + ‘*)0\/1 —(q0)* — (q1)* — (q2) )
1 2 2 2
E(_wz% + woqz + wl\/l —(q0)? — (q1)* — (q2) )
1 2 2 2
E(wﬂo — Woq1 t ‘sz/l —(q0)* — (q1)* — (q2) )
fx,u,t) = [Z)] = a)lwz(ly — IZ) Ty
+ —_
Iy Iy
wowz(lx B Iz) + T_y
L, L,
wowl(lx - Iy) + T_Z
I, I,

o=
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Donde I, I,, y I, son los momentos de inercia principales del satélite, 7, 7, y 7, son los torques
externos, que para lazo abierto se consideran solo los de perturbacién en altura LEO, y finalmente
estan By @ que son las mediciones de fuerza magnética usando el magnetémetro [15] y la velocidad
angular medida por el giroscopio. Se asume solo como modelo de orientacion el magnetémetro al ser
mas exacto que el sensor de sol, para asi estimar de mejor manera la actitud del satélite.

Para obtener el estado a priori del sistema, se debe resolver la ecuacion del modelo que se muestra a
continuacion. Se tiene en cuenta que para su resolucion se utiliza el propagador numérico RK4 con
un paso de tiempo adecuado para la convergencia.

x,ngf(x,u,t) dt

El siguiente paso es obtener las matrices jacobianas del modelo dindmico y de medicion. Para ello se
derivaron las ecuaciones respecto al vector estado, obteniendo F y H que representan cada una
respectivamente.

Wo Wo Wo 0.5¢q —0.5¢q 0.5¢q
—0.5q,— 05w, —05q;— —0.5w; —0.5q,— 3 2 1
o q3 2 ! q3 ! 2 ds 0.5q, 0.5¢; —0.5¢q,
W W W _
0.5w, — 0.5 qp— —0.5q, —= 0.5wp — 0.5 qp — 0.5g, 0.5q0 0.5¢3
d3 d3 d3 0 (1, -1,) (1, - 1,)
F = (O)) (O Wy (]x — IZ) (O)) w1
0.5(,01 - 05 qo - _05(,00 - 05 q]_ - _05 q2 — 0)2 —_— IX Ix
. ds . a3 . Js I, 0 (I, —1,)
0 0 0 o, (L —1y) 0, (L—1) “o—7
0 0 0 I I 0
2pB"

2I303 ——7— O
H= "2 gl

03x3 I3x3

De la matriz H se sabe que la primera componente es obtenida de Vélez et al. [15], basada en la
utilizacion de un solo vector de observacion y de referencia utilizando las fuerzas magnéticas en el
algoritmo TRIAD. Ademas, 05,3 €S una matriz cuadrada de 3x3 de ceros, mientras que I5,3 €S la
matriz identidad de 3x3.

Por otro lado, el ruido del modelo y de la salida se representan mediante las matrices Q y R mostradas
a continuacion:

Q = [lexe]
_ 2 -
Gmagn 0 0 0 0
0  Chgn O 0 0 0
0 0 0
R = 0 0 O-rznagn 2 0 0
0 0 o Ees 0
0 0 0 0 Ggyros 5
L 0 0 0 0 0 Ogyros |
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Siendo o la desviacion estandar o el error correspondiente al sensor, que en este caso puede ser el
magnetdémetro o el giroscopio.

Con esto, se puede obtener la matriz de covarianza de error a priori mediante la siguiente formula,
sabiendo que la primera matriz de covarianza de error posteriori es una condicion inicial dada como
una matriz identidad de 6x6.

P; = FPFT + Q
Luego, se obtiene la ganancia de Kalman mediante la siguiente relacion:
Ky = P Hi (R + H P Hi) ™"

Ademas, se tiene v que es el residual de la medicién o la “innovacién”, que para el caso del
magnetdmetro también fue obtenida de Vélez et al. [15], mientras que para el giroscopio se asume la
resta entre el modelo de velocidad angular y la medida del giroscopio.

B xB
vie = 91— hGe, ©) = ([T
0—w

Posteriormente, se tiene que para la obtencion del vector estado a posteriori, se debe conocer la
perturbacién Axy,, la cual se conoce mediante la siguiente relacion:

Axk = Kka

Con esto, se tiene que para la velocidad angular a posteriori se considera la suma comun para esta
etapa. Por otro lado, se implementa la multiplicacion de cuaterniones para tener el a posteriori en la
orientacion. Dichas relaciones se muestran a continuacion:

wp = Awy + wi

qx Aqy
ql:-= — \2 - \2 _2® 1—A2—A2—A2
1- (%,k) - (‘h,k) - (‘b,k) Ao,k ik qz
+
+_ |9
e = w,t]

Finalmente, se actualiza la matriz de covarianza de error a posteriori utilizando la siguiente relacion:
+ _ —_
Py = (lexe — KiHy) Py

Con esto, se puede propagar desde el paso k al paso k+1 hasta el tiempo final de simulacion. Falté
implementar esto de manera ordenada y funcional dentro de la suite de simulacién, la cual se realizara
en trabajo futuro.
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Anexo F: Procedimiento para el disefio del control lineal del CubeSat

Primero se plantean las ecuaciones de la cinemética del cuaternion utilizando la componente escalar
(g3) como dependiente de las componentes vectoriales, sabiendo que siempre la norma del cuaternion
es igual a 1, dejando la siguiente expresion:

4z = \/1 —(q0)%* — (q1)* — (q2)?

Con ello, se obtiene el f(x) mostrado en el Anexo E, sabiendo que en las tres primeras ecuaciones las
tres componentes de la velocidad angular estan entre los marcos de referencia de control (del cuerpo)
y orbital (RPY o requerido), mientras que las tres ultimas tienen la velocidad angular entre los marcos
de referencia de control e inercial (ECI).

) 1
qo = P (wz_coCh — W1 092 t+ wo_co\/l —(q0)% — (q1)* — (q2)? ) (10)
. _1 2 2 2 11
=5 (_wZ_COCIO t ®Wo c0q2 t w1_co\/1 —(q0)* — (q1)* — (q2) ) (11)
. _1 2 2 2 12
©@=5 (w1_coq0 — Wo_coq1 t+ wz_co\/l —(q0)* — (q1)* — (q2) ) (12)
Wocily = wl,ciwz,ci(ly - Iz) t Ty ctrt T Txpert (13)
wl,cily = Wo,ciWy ci L —1,) + Tyctrl T Typert (14)
d)z,cilz = (‘)O_ciwl_ci(lx - Iy) + Tzctrl + Tz,pert (15)

Primero, se debe conocer que los torques de perturbacion en el espacio 7., son los que estan

representados en el peor caso para cada uno en el Anexo B, mientras que el torque de control ejercido
por el magnetorquer se expresa de la siguiente manera [14]:

S

m X _
Tetrt = ”b” X b

Sabiendo que b son las fuerzas magnéticas en el marco de referencia del cuerpo y m es el momento
dipolar del magnetorquer. Esta ecuacion esta descompuesta en sus tres componentes como se muestra
a continuacion:

. _ (bxmz - bzmx) B <bymx - bxmy> b
wetrt lIb]] ’ lIb]| Y

b,m, — bymz) (bymx — bxmy>
Tyeom = — | 222 ) p, + [ L2222
yeert < lIb]| lIb]| *

b,m, —b,m b,m,—b,m
‘l.'z,ctn:(—z y”b”y Z)by—(—x Z”b”Z x)bx
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Por (ltimo, antes de linealizar el sistema segun las variables de estado x =
(90, 91, 42> W0,c00 W1,c0, W2,c0] Y 135 Variables de control u = [m,, m,, m,], todas las ecuaciones deben
estar en el mismo sistema de referencia, por lo que se debe aplicar un reemplazo en las ecuaciones
(13), (14) y (15) para que esten en el sistema de referencia de control vs orbita. Para ello se implementa
el siguiente cambio de variable propuesto por Torczynski [14], sabiendo que w, , es el “orbital period”
correspondiente a la velocidad angular en el marco de referencia orbital:

Wocil [Woco] [93+a6—a7—q5 2(qoq1+ q293) 2(qo92 — 0193) | [wo,e
wl,a-] = [‘“Lco +| 2(qo01 —9293) @5 —ai+ai —a5  2(q1q2 + 9093) |- \ 0 ]
Waeil  1®2,c0 2(9092 + 193)  2(q192 —q0q3) 95 —q5—qi+qZ] L O

Al implementar dicho cambio de variable, las ecuaciones de la conservacion de momentum angular
quedan representados de la siguiente manera:

Wo,co = (wl,co + wo,e [2 (%‘h - ‘b\/l —(q0)? — (q1)* — (g2)* )D

I, —1
: (wz,co + Wo,0 [2 (quZ + ‘h\/l —(q0)? — (q1)% — (q2)? )D : yI ‘- wO,on[_4Q1Q1 — 4q,4,]
X

T ctrl + Tx,pert
Iy Iy

Ix_Iz

Iy

Q040 + 9141 + 929> >]
\/1 —(q0)* = (q1)* — (q2)?

Wico = ((Uo,co + (Uo,o[l - 2%2 - qu]) : (wz,co + Wo,0 [2 (QOQZ + ‘h\/l —(q0)* — (q1)? — (q2)? )D :

— Wo,oly [2 <QOQ1 +qog, — QZ\/l —(90)* — (q1)* — (@2)* +q;

Tyctrl . Typert
yI + yIp
y y

L —1,
I,

9090 + ¢191 + 429> >]

\/1 = (q0)* — (@1)* — (q2)?

d)z,co = (wo,co + wO,a [1 - 2‘112 - 2q22]) : (wl,co + (‘)0,0 [2 (qoql - Clz\/l - (QO)Z - (ql)z - (QZ)Z )]) '

— Wol, [2 (510% +qodz + 4171 — (@0)2 — (q1)? — (@)2 — @4

Ty, ctrl n Tzpert
I, I,

Con esta representacion, se obtiene nuevamente el jacobiano F que sera utilizado tanto para el lazo
cerrado del EKF, como para el control lineal mostrado en esta seccion. Sabiendo que las primera tres
ecuaciones dinamicas no varian, se mostraran los cambios a F por componente en las ecuaciones
necesarias. Se debe tener en cuenta que F,; y Fs, provienen del torque de perturbacion externa
presente a través del gradiente de gravedad, el cual se relaciona como se muestran en las relaciones
segun Torczynski [14].

Fyy = 6*(‘)(2],0*(195_131)
Fpp =F3=F, =0

L, —

Fys = ((Uz + wo 0 * (29092 — 2‘11‘13)) * — Wooly * (29193 + 29,91)

X



I, —
*3’

Fag = (0‘)1 + wo0 * (240Gs — 2q2q3)) < - wo,olx * (29190 — 29293)

F52=6*wg,o*([z_[y)

429093 + 429192 + QZQZ%)

— Wooly <Q3CI1 + 4290 — q193 + o

I, —
Fgy = (wz + wo,,(2909, + 2‘11‘13)) =
y

—q29092 + 929193 + ‘h‘h%)

Fss = —wg,l, (_QZ‘h + 4390 — qoq3 t 7

Ix_Iz
*

429091 — 929190 + QZQZ%)

— Wooly (‘h‘h +qoq0 — q3q3 + %

Fse = ((Uo + wo, (1 —2q7 - ZQ%))
y

Fo1 = Fgp = Fe3 =0

I, —1
=2 Wo,ol; (Q3QZ — 190 t G293 —

19093 + 919192 — Ch‘b‘h)

Foy = ((U1 + a’o,o(z%‘h - ZQZQ3)) * q
3

VA
L —1
=2 Wo,0l; (_CIZCIZ —qoqo0 + 4393 —

419092 + 919193 — ‘hCIzCIo)

Fgs = (wo + wo,, (1 —2qf — 2¢3 ) * %

z

419091 — 919190 + CI1Q2Q3)

Foe = —wq ol (_ChCIz + 4390 — 9043 — %
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Anexo G: Implementacion de los resultados de los MoP de apuntamiento

Para mostrar el paso a paso de la cuantificacion de los MoP de apuntamiento, se utilizar4 como
ejemplo la simulacion del SUCHAI-3 con los datos utilizados en el Capitulo 6, con los componentes
fisicos de nivel alto.

Jitter

Para la cuantificacion de este MoP de apuntamiento, en primera instancia se aplica el filtro pasa alto
con una frecuencia tope de 10 Hz, mostrando solo las sefiales mayores a dicho valor. Con esto se
observa la Figura 32, asentandose la sefial siempre en el cero con el ruido de las vibraciones del
sistema.

20

Angulos de Euler [*]
b
=]

—60

0 50000 100000 150000 200000 250000 300000 350000 400000
Tiempo[s]

Figura 32. Filtro pasa alto de 10 Hz en la respuesta al sistema de sensores y actuadores de nivel alto.

Con esto, se obtienen las frecuencias y sus densidades espectro potencias aproximadas mediante la
funcién welch de scipy.signal disponible en Python. Posteriormente, se selecciona un ancho de banda
bajo, para obtener en dichos intervalos el PSD que representa el jitter del sistema. Esto se observa en
los &ngulos de Euler en las Figura 33, Figura 34 y Figura 35 para cada uno, presentado mayores valores
a menores frecuencias. Se observa en el area pintada la integracion dentro del ancho de banda
realizada.

10-1 —— PSD Rall
Ancho de banda 1

Densidad Espectral de Potencia

101

0 20000 20000 60000 80000 100000
Frecuencia (Hz)

Figura 33. Densidad espectro potencia en ancho de banda seleccionada para Roll.
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—— PSD Pitch
10 Ancho de banda 1

10-%

108

10-#

Densidad Espectral de Potencia

10-19

) 20000 10000 60000 80000 100000
Frecuencia (Hz)

Figura 34. Densidad espectro potencia en ancho de banda seleccionada para Pitch.

-1
10 = P5D Yaw

Ancho de banda 1

103

1

1w
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0 20000 40000 50000 80000 100000
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Figura 35. Densidad espectro potencia en ancho de banda seleccionada para Yaw.
Agqilidad

Por otro lado, para la cuantificacion de la agilidad, se aplica un filtro pasa bajo de 10 Hz, para asi
obtener la respuesta de baja frecuencia, que es la que representa al control de la actitud sin las
vibraciones del jitter. Esto se hace con el objetivo de conocer lo mas preciso posible el tiempo de
asentamiento con una banda del 5%.

En las Figura 36, Figura 37 y Figura 38 se muestran los angulos de Euler Roll, Pitch y Yaw
respectivamente una vez aplicado el filtro pasa bajo, en conjunto con una grafica acercada en la zona
de asentamiento, mostrando ademas los limites superior e inferior dadas por la banda de asentamiento.
Una vez que la orientacién del satélite esta presente dentro de la banda de asentamiento, el tiempo
inicial para el ingreso sin retirarse es el tiempo de asentamiento con el cual se cuantifica la agilidad.
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Figura 36. Banda de asentamiento Roll en filtro pasa bajo.
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Figura 37. Banda de asentamiento Pitch en filtro pasa bajo.
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Figura 38. Banda de asentamiento Yaw en filtro pasa bajo.

Exactitud de apuntamiento

Finalmente, para la exactitud de apuntamiento en sus tres componentes se busca utilizar los valores
de los &ngulos de Euler obtenidos después del tiempo de asentamiento del filtro pasa bajo con tope de
10 Hz. Posteriormente se calcula el promedio de dichos valores para obtener el grado sexagesimal
aproximado que representa con que error se esta apuntando hacia el centro de la Tierra.
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Anexo H: Cadigo Python simulador

Se presenta el github con los cddigos necesarios para la realizacion de la simulacion, cuyo paso a paso
de uso se presenta en el README.rd presente en el mismo URL.

https://github.com/mtacul/Thesis project.qit

Ademas, se presentan en su formato nativo a continuacion. En primera instancia, se muestra
Functions.py en el cual se presentan todas las funciones creadas para la suite de simulacion, las cuales
son llamadas para su uso en cual otra libreria (se debe descargar la carpeta pylGRF para el uso de los
script de Python)

Functions.py.

from skyfield.positionlib import Geocentric
import numpy as np

from datetime import datetime

import math

from scipy.signal import butter, Ifilter

def eci2lla(posicion, fecha):
from skyfield.api import Distance, load, utc, wgs84
ts = load.timescale()
fecha = fecha.replace(tzinfo=utc)
t = ts.utc(fecha)
d = [Distance(m=i).au for i in (posicion[0]*1000, posicion[1]*1000, posicion[2]*1000)]
p = Geocentric(d,t=t)
g = wgs84.subpoint(p)
latitud = g.latitude.degrees
longitud = g.longitude.degrees
altitud = g.elevation.m
return latitud, longitud, altitud

#%%inversa de un cuaternion

def inv_q(q):
inv_q = np.array([-q[0],-q[1],-a[2],q[3]])
return inv_q

#%% Para vector sol

def datetime_to_jd2000(fecha):

t1 = (fecha - datetime(2000, 1, 1, 12, 0, 0)).total_seconds()
t2 = 86400 # Numero de segundos en un dia



https://github.com/mtacul/Thesis_project.git

86

jd2000 =t1/t2
return jd2000

def sun_vector(jd2000):
M_sun = 357.528 + 0.9856003*jd2000
M_sun_rad = M_sun * np.pi/180
lambda_sun = 280.461 + 0.9856474*jd2000
1.915*np.sin(M_sun_rad)+0.020*np.sin(2*M_sun_rad)
lambda_sun_rad = lambda_sun * np.pi/180
epsilon_sun = 23.4393 - 0.0000004*jd2000
epsilon_sun_rad = epsilon_sun * np.pi/180
X_sun = np.cos(lambda_sun_rad)
Y _sun = np.cos(epsilon_sun_rad)*np.sin(lambda_sun_rad)
Z_sun = np.sin(epsilon_sun_rad)*np.sin(lambda_sun_rad)
return X_sun, Y_sun, Z_sun

#%% TRIAD solution

def TRIAD(V1,V2,W1,W2):
ri=Vv1
r2 = np.cross(V1,V2) / np.linalg.norm(np.cross(V1,V2))
r3 = np.cross(rl,r2)
M_obs = np.array([r1,r2,r3])
s1=W1
s2 = np.cross(W1,W2) / np.linalg.norm(np.cross(W1,W2))
s3 = np.cross(s1,s2)
M_ref = np.array([s1,s2,s3])

A = np.dot(M_obs,np.transpose(M_ref))
return A

#%% de cuaternion a angulos de euler

def quaternion_to_euler(q):
# Extraccion de los componentes del cuaternion
X, Y,Z,W=(

# Calculo de angulos de Euler en radianes
t0=+20*(W*X+Yy*2)
t1=+10-20*(X*xX+y*y)

roll_x = math.atan2(t0, t1)
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2=+20*(wW*y-z*Xx)
t2=+10ift2>+1.0elset2
t2=-1.01ft2<-1.0else t2
pitch_y = math.asin(t2)

t3=+20*(W*z+Xx*Yy)

t4=+1.0-20*(y*y+z*2)

yaw_z = math.atan2(t3, t4)

# Convierte los angulos a grados si lo deseas
roll_deg = np.degrees(roll_x)

pitch_deg = np.degrees(pitch_y)

yaw_deg = np.degrees(yaw_z)

return roll_deg, pitch_deg, yaw_deg

def quat_mult(gk_priori,dgk):
dgk_n=dgk

# Realizar la multiplicacion de cuaterniones
result = np.array([

gk_priori[3]*dgk_n[0] + gk_priori[0]*dgk_n[3] + gk_priori[1]*dgk_n[2] -
gk_priori[2]*dgk_n[1], # Componente i

gk_priori[3]*dgk_n[1] + gk_priori[1]*dgk_n[3] + gk_priori[2]*dgk_n[0] -
gk_priori[0]*dgk_n[2], # Componente j

gk_priori[3]*dgk_n[2] + gk_priori[2]*dgk_n[3] + gk_priori[0]*dgk_n[1] -

gk_priori[1]*dgk_n[0], # Componente k
gk_priori[3]*dgk_n[3] - gk_priori[0]*dgk_n[0] - gk_priori[1]*dgk_n[1] - gk_priori[2]*dgk_n[2]
# Componente escalar

D
return result

#%%Funciones para sensores

def simulate_magnetometer_reading(B_eci, ruido):
# np.random.seed(42) # Puedes cambiar el nUmero 42 a cualquier otro nimero entero

# Simular el ruido gaussiano
noise = np.random.normal(0, ruido, 1)
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# Simular la medicion del magnetémetro con ruido
measurement = B_eci + noise
return measurement
# Obtener la desviacion estandar del sun sensor
def sigma_sensor(acc):
sigma = acc/(2*3)
return sigma
# Funcion para generar realismo del sun sensor
def simulate_sunsensor_reading(vsun,sigma):
# np.random.seed(42) # Puedes cambiar el niUmero 42 a cualquier otro nimero entero
sigma_rad = sigma*np.pi/180
# Simulacion de la medicion con error
error = np.random.normal(0, sigma_rad, 1) # Genera un error aleatorio dentro de la precision del
sensor
measured_vsun = vsun + error
return measured_vsun
# Funcion para generar realismo del giroscopio
def simulate_gyros_reading(w,ruido,bias):

# np.random.seed(42) # Puedes cambiar el nUmero 42 a cualquier otro nimero entero

#aplicar el ruido del sensor
noise = np.random.normal(0, ruido, 1)

#Simular la medicion del giroscopio
measurement = w + noise + bias

return measurement

#%% matrices A y B control PD lineal

def A PD(l_x,1_y,I_zw0_O, wO,wl,w2):
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Al = np.array([0, 0.5*w2, -0.5*w1, 0.5, 0,0])

A2 = np.array([-0.5*w2,0,0.5*w0,0,0.5,0])

A3 = np.array([0.5*w1,-0.5*w0,0,0,0,0.5])

A4 =np.array([6*w0_O**2*(1_x-1_y), 0, 0, 0, w2*(1_y-1_2)/1_x, w1*(l_y-1_2z)/1_x])

A5 = np.array([0, 6*w0_O**2*(1_z-1_y), 0, w2*(I_x-1_2z)/1_y,0, (WwO+w0_O)*(I_x-1_2z)/1_y +
| y*w0_O])

A6 =np.array([0, 0, 0, w1*(l_y-1_x)/1_z, (WO+w0_O)*(l_y-I_x)/l_z-1_z*w0_O, 0])

A_k =np.array([A1,A2,A3,A4,A5,A6])
return A_k

def B_PD(l_x,l_y,l_z,B_magnet):

b_norm = np.linalg.norm(B_magnet)

B123 = np.zeros((3,3))

B4 = np.array([(-(B_magnet[2]**2)-B_magnet[1]**2)/(b_norm™*I_x),
B_magnet[1]*B_magnet[0]/(b_norm*I_x), B_magnet[2]*B_magnet[0]/(b_norm*I_x)])

B5 = np.array([B_magnet[0]*B_magnet[1]/(b_norm*1_y), (-B_magnet[2]**2-
B_magnet[0]**2)/(b_norm*1_y), B_magnet[2]*B_magnet[1]/(b_norm*1_y)])

B6 = np.array([B_magnet[0]*B_magnet[2]/(b_norm*1_z),
B_magnet[1]*B_magnet[2]/(b_norm*I|_z), (-B_magnet[1]**2-B_magnet[0]**2)/(b_norm*1_z)])

B_k = np.vstack((B123,B4,B5,B6))
#B_k = np.array([B123,B4,B5,B6])

return B_k

def rk4_step_PD(dynamics, x, A, B, u, h):
k1 =h * dynamics(A, x, B, u)
k2 = h * dynamics(A, x + 0.5 * k1, B, u)
k3 = h * dynamics(A, x + 0.5 * k2, B, u)
k4 = h * dynamics(A, x + k3, B, u)

# Update components of q

q0_new = x[0] + (k1[0] + 2 * k2[0] + 2 * k3[0] + k4[0]) / 6
gl _new = x[1] + (k1[1] + 2 * k2[1] + 2 * k3[1] + k4[1]) / 6
g2_new = x[2] + (k1[2] + 2 * k2[2] + 2 * k3[2] + k4[2]) / 6

g_new_real = np.array([q0_new, g1 _new, g2_new])

# Update components of w
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wO0_new = Xx[3] + (k1[3] + 2 * k2[3] + 2 * k3[3] + k4[3]) / 6
w1l new =x[4] + (k1[4] + 2 * k2[4] + 2 * k3[4] + k4[4]) / 6
w2_new = X[5] + (k1[5] + 2 * k2[5] + 2 * k3[5] + k4[5]) / 6
w_new = np.array([w0_new, wl new, w2_new])

return q_new_real, w_new

def dynamics(A, x, B, u):
return np.dot(A, x) - np.dot(B, u)

def K(Kp_x, Kp_y, Kp_z, Kd_x, Kd_y, Kd_2z):
K_gain = np.hstack((np.diag([Kp_x,Kp_y,Kp_z]), np.diag([Kd_x,Kd_y,Kd_z])))
return K_gain

def quaternion_to_dcm(q):
X, Y,Z,W=(
dem = np.array([
[WHF*2 + X*2 + 2%y**2 + 2%7*%*2, 2*X*y + 2*W*z, 2*X*Z - 2*w*y],
[2%x*y - 2%W*Z, W**2-X**2+y**2+7**2, 2*y*7 + 2*W*X],
[2%X*Z + 2*W*ry, 2%y*7 - 2%W*X, Wr*2-X**2-y**2+7**2]
)

return dem

def high_pass_filter(signal, cutoff_freq, sample_rate, order=4):
nyquist = 0.5 * sample_rate
normal_cutoff = cutoff_freq / nyquist
b, a = butter(order, normal_cutoff, btype="high’, analog=False)
filtered_signal = Ifilter(b, a, signal)
return filtered_signal

def low_pass_filter(signal, cutoff _freq, sample_rate, order=4):
nyquist = 0.5 * sample_rate
normal_cutoff = cutoff_freq / nyquist
b, a = butter(order, normal_cutoff, btype="low’, analog=False)
filtered_signal = Ifilter(b, a, signal)
return filtered_signal
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Datos_ECI_SGP4.py.

Me entrega los resultados del SGP4, IGRF y vector sol en ECI y los guarda en un .csv para su uso en
otra funcion de Python con la parte de la dindmica de actitud

#%% Librerias a utilizar

from skyfield.api import utc

from datetime import datetime, timedelta
from sgp4.earth_gravity import wgs84
from sgp4.io import twoline2rv

import pylIGRF

import numpy as np

import functions

#%% Define la ubicacion de tu archivo TLE y encuentra la condicion inicial del estado
tle file = "suchai_3.txt"

# Lee el contenido del archivo
with open(tle_file, "r") as file:
tle_lines = file.read().splitlines()

# Asegurate de que el archivo contiene al menos dos lineas de TLE
if len(tle_lines) < 2:

print("El archivo TLE debe contener al menos dos lineas.")
else:

# Convierte las lineas del archivo en un objeto Satrec

satellite = twoline2rv(tle_lines[0], tle_lines[1], wgs84)

# Define la fecha inicial
start_time = datetime(2023, 11, 1, 12, 0, 0) # Ejemplo: 1 de noviembre de 2023, 12:00:00

# Define el tiempo de propagacién en segundos
# propagation_time = 60*60*24*187
propagation_time = 600000

#posicion y velocidad del satelite en la fecha inicial
position_i, velocity i = satellite.propagate(start_time.year, start_time.month, start_time.day,
start_time.hour, start_time.minute, start_time.second)

#Para transformar el vector a LLA inicial
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start_time_gps = datetime(2023, 11, 1, 12, 0, O,tzinfo=utc) # Ejemplo: 5 de julio de 2023,
12:00:00
Ila_i = functions.eci2lla(position_i,start_time_gps)

#Obtener fuerzas magneticas de la Tierra inicial

Bi = pyIGRF.igrf_value(lla_i[0],lla_i[1],11a_i[2]/1000, start_time.year)
Bi_fn = np.array([Bi[3], Bi[4], Bi[5]])*1e-9

Bi_f = Bi_fn/np.linalg.norm(Bi_fn)

#obtener vector sol ECI inicial

jd2000i = functions.datetime_to_jd2000(start_time)
sunvectorin = functions.sun_vector(jd2000i)
sunvectori = sunvectorin / np.linalg.norm(sunvectorin)

#%% Listas donde guardar las variables ECI y body

positions = [position_i]
velocities = [velocity _i]
latitudes = [lla_i[0]]
longitudes = [lla_i[1]]
altitudes = [lla_i[2]]
Bx_IGRF = [Bi_f[0]]
By IGRF =[Bi_f[1]]
Bz_IGRF = [Bi_f[2]]
vsun_x = [sunvectori[0]]
vsun_y = [sunvectori[1]]
vsun_z = [sunvectori[2]]

#%% Propagacion SGP4 y obtencion de vectores magneticos y sol en ECI a traves del tiempo

# Inicializa el tiempo actual un segundo despues del inicio
deltat = 2

current_time = start_time+ timedelta(seconds=deltat)
current_time_gps = start_time_gps + timedelta(seconds=deltat)

t0=0
t aux = [t0]
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while current_time < start_time + timedelta(seconds=propagation_time):
t0 = t0 + deltat
position, velocity = satellite.propagate(
current_time.year, current_time.month, current_time.day,
current_time.hour, current_time.minute, current_time.second

)

Ila = functions.eci2lla(position,current_time_gps)

#Obtener fuerzas magneticas de la Tierra

Bm_PD = pyIGRF.igrf_value(lla[0],lla[1],11a[2]/1000, current_time.year)
B_fn =np.array([Bm_PD[3], Bm_PDJ[4], Bm_PDI[5]])

B _f=B_fn/np.linalg.norm(B_fn)

jd2000 = functions.datetime_to_jd2000(current_time)
print(current_time)

sunvector_n = functions.sun_vector(jd2000)

sunvector = sunvector_n / np.linalg.norm(sunvector_n)

t_aux.append(t0)
positions.append(position)
velocities.append(velocity)
latitudes.append(lla[0])
longitudes.append(lla[1])
altitudes.append(lla[2])
Bx_IGRF.append(B_f[0])
By_IGRF.append(B_f[1])
Bz_IGRF.append(B_f[2])
vsun_x.append(sunvector[0])
vsun_y.append(sunvector[1])
vsun_z.append(sunvector[2])

current_time += timedelta(seconds= deltat)
current_time_gps += timedelta(seconds=deltat)

t_aux = np.array(t_aux)

positions = np.array(positions)
velocities = np.array(velocities)
latitudes = np.array(latitudes)
longitudes = np.array(longitudes)
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altitudes = np.array(altitudes)
Bx_IGRF = np.array(Bx_IGRF)
By_IGRF = np.array(By_IGRF)
Bz_IGRF = np.array(Bz_IGRF)
vsun_x = np.array(vsun_x)
vsun_y = np.array(vsun_z)
vsun_z = np.array(vsun_z)

#%% Guardar datos en un archivo csv

# Nombre del archivo
archivo = "vectores_60k.csv"

# Abrir el archivo en modo escritura
with open(archivo, 'w") as f:
# Escribir los encabezados
f.write(*'t_aux, position_x,position_y,position_z, velocity X, velocity_y, velocity _z, latitudes,
longitudes, altitudes, Bx_IGRF, By IGRF, Bz_IGRF, vsun_x, vsun_y, vsun_z\n")

# Escribir los datos en filas
for i in range(len(t_aux)):
fwrite ("GO0 G G000 008G G0 G0 O {\n™ format(
t_aux[i], positions[i,0],
positions[i,1],positions[i,2],velocities[i,0],velocities[i,1],velocities[i,2],
latitudes[i],longitudes]i], altitudes[i], Bx_IGRF[i], By _IGRF[i],
Bz_IGRF[i], vsun_x[i], vsun_y[i], vsun_z[i]
)

print("'Vectores guardados en el archivo:", archivo)
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Memoria_control_aplicado_bad - copia.py.

Simulacion para sensores de mala calidad (para los demas casos de sensores se cambia el error del
cuaternion, y para el caso de los niveles de actuadores se considera un sensor de alta calidad con
restricciones en las acciones de control en base a los niveles de componentes encontrados).

#%% Librerias a utilizar

import numpy as np

from scipy.spatial.transform import Rotation
import functions

import pandas as pd

#%% importar archivo con SGP4 y mediciones ECI

# Nombre del archivo CSV
archivo_csv = "vectores_40Kk.csv"

# Leer el archivo CSV en un DataFrame de pandas
df = pd.read_csv(archivo_csv)

# Convertir el DataFrame a un array de NumPy
array_datos = df.to_numpy()

t aux = array_datos[:,0]
Bx_IGRF = array_datos|[:,10]
By IGRF = array_datos|[:,11]
Bz_IGRF = array_datos[:,12]
vsun_x = array_datos|[:,13]
vsun_y = array_datos[:,14]
vsun_z = array_datos[:,15]

position = np.transpose(np.vstack((array_datos[:,1], array_datos[:,2], array_datos[:,3])))
velocity = np.transpose(np.vstack((array_datos[:,4], array_datos|[:,5], array_datos][:,6])))

Z_orbits = position[:,:] / np.linalg.norm(position[:,:])
X_orbits = np.cross(velocity[:,:],Z_orbits) / np.linalg.norm(np.cross(velocity[:,:],Z_orbits))
Y _orbits = np.cross(Z_orbits,X_orbits)

q0_e20 =]
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gl _e20 =]
g2_e20 =]
g3_e20 =]

Bx_orbit =]

By orbit =]

Bz_orbit =[]

vx_sun_orbit =[]

vy_sun_orbit =[]

vz_sun_orbit = []

for i in range(len(t_aux)):
Rs_ECI_orbit = np.vstack((X_orbits[i,:],Y_orbits[i,:],Z_orbits[i,:]))
g_ECI_orbit= Rotation.from_matrix(Rs_ECI_orbit).as_quat()

g0_e2o.append(q_ECI_orbit[0])
ql_e2o.append(q_ECI_orbit[1])
g2_e2o0.append(q_ECI_orbit[2])
g3_e20.append(q_ECI_orbit[3])

B_ECI_quat = [Bx_IGRF[i],By_IGRF[i],Bz_IGRF[i],0]

inv_g_e2o = functions.inv_qg(g_ECI_orbit)

B_orbit = functions.quat_mult(functions.quat_mult(q_ECI_orbit,B_ECI_quat),inv_qg_e20)
B_orbit_n = np.array([B_orbit[0],B_orbit[1],B_orbit[2]])

B_orbit = B_orbit_n/ np.linalg.norm(B_orbit_n)

vsun_ECI_quat = [vsun_x[0],vsun_y[0],vsun_z[0],0]

inv_gi_s = functions.inv_q(g_ECI_orbit)

vsun_orbit = functions.quat_mult(functions.quat_mult(q_ECI_orbit,vsun_ECI_quat),inv_qi_s)
vsun_orbit_n = np.array([vsun_orbit[0],vsun_orbit[1],vsun_orbit[2]])

vsun_orbit = vsun_orbit_n / np.linalg.norm(vsun_orbit_n)

Bx_orbit.append(B_orbit[0])
By_orbit.append(B_orbit[1])
Bz_orbit.append(B_orbit[2])
vx_sun_orbit.append(vsun_orbit[0])
vy_sun_orbit.append(vsun_orbit[1])
vz_sun_orbit.append(vsun_orbit[2])

g0_e20 = np.array(q0_e20)
gl _e2o0 = np.array(ql_e20)
g2_e20 = np.array(g2_e20)
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g3_e20 = np.array(gq3_e20)

Bx_orbit =np.array(Bx_orbit)
By_orbit =np.array(By_orbit)
Bz_orbit =np.array(Bz_orbit)
vX_sun_orbit = np.array(vx_sun_orbit)
Vvy_sun_orbit = np.array(vy_sun_orbit)
vz_sun_orbit = np.array(vz_sun_orbit)

#%% q y w inicial real y g TRIAD

# Condiciones iniciales dadas del vector estado (cuaternion y velocidad angular)
g = np.array([-0.7071/np.sqrt(3),0.7071/np.sqrt(3),-0.7071/np.sqrt(3),0.7071])
w= np.array([0.0001,0.0001,0.0001])

#Obtener fuerzas magneticas de la Tierra inicial orbity BODY

Bi_quat = [Bx_IGRF[0],By_IGRF[0],Bz_IGRF[0],0]

inv_gi_b = functions.inv_q(q)

Bi_body = functions.quat_mult(functions.quat_mult(q,Bi_quat),inv_qi_b)
Bi_body_n = np.array([Bi_body[0],Bi_body[1],Bi_body[2]])

Bi_body = Bi_body_n/ np.linalg.norm(Bi_body n)

#vector sol en orbity BODY

vsuni_quat = [vsun_x[0],vsun_y[0],vsun_z[0],0]

inv_qi_s = functions.inv_q(q)

vsuni_body = functions.quat_mult(functions.quat_mult(qg,vsuni_quat),inv_qi_s)
vsuni_body_n = np.array([vsuni_body[0],vsuni_body[1],vsuni_body[2]])
vsuni_body = vsuni_body_n/ np.linalg.norm(vsuni_body n)

#Creacion de la solucion TRIAD como matriz de rotacion en orbit-body
DCM = functions. TRIAD(Bi_body,vsuni_body,Bi_quat[:3],vsuni_quat[:3])
g_TRIAD = Rotation.from_matrix(DCM).as_quat()

# Matriz de rotacion ECI20RBIT
g_e20 = np.array([q0_e20[0],q1_e20[0],q2_e20[0],93_e20[0]])
R_ECI_orbit = functions.quaternion_to_dcm(g_e20)

# Matriz de rotacion ORBIT2BODY
R_orbit_B = np.dot(np.transpose(DCM),R_ECI_orbit)
g_orbit_B= Rotation.from_matrix(R_orbit_B).as_quat()

RPY_TRIAD = functions.quaternion_to_euler(qg_TRIAD)
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#%% Listas para guardar las variables de estado reales, TRIAD y body

| x =0.037
|y =0.036
|_z=0.006

Bx_bodys = [Bi_body[0]]
By _bodys = [Bi_body[1]]
Bz_bodys = [Bi_body[2]]
vsun_bodys_x = [vsuni_body[0]]
vsun_bodys_y = [vsuni_body[1]]
vsun_bodys_z = [vsuni_body[2]]

g0 _rot = [q_orbit_BJ[0]]
gl_rot = [q_orbit_B[1]]
g2_rot = [q_orbit_B[2]]
g3_rot = [q_orbit_BJ[3]]

q0_TRIADS = [q_TRIAD[0]]
gl TRIADS = [q_TRIAD[1]]
q2_TRIADS = [q_TRIAD[2]]
43_TRIADS = [q_TRIAD[3]]

wO0_values = [w[0]]
w1l _values = [w[1]]
w2_values = [w[2]]

#%% Control lineal PD

w0_0=0.00163
w0 _oi = np.array(Jw0_0,0,0])

w0 test=0
wl test=0
w2 _test=0

A = functions.A_PD(l_x,1_y,I z,w0 o, wO_test,wl test,w2_test)
A= np.where(np.abs(A) ==0, 0, A)

B_body_ctrl = np.array([1617.3,4488.9,46595.8])*1e-9
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B = functions.B_PD(l_x,l_y,I_z,B_body_ctrl)

# # quiza para magnetorquer medio
# Kp_x = -0.0261

# Kp_y =0.0027

# Kp_z =-0.6306

#Kd x =-17.2535

#Kd_y =-10.6473

#Kd_z= 138.2978

# Kp_x = -241.799276978197
# Kp_y = 43.3569691036660

# Kp_z = -3059.34072509731
# Kd_x = -560.886975412642
# Kd_y = -155.273483672191
#Kd_z = -5161.73551572602

Kp_x = -11.7126815151457
Kp_y = 0.0215395552140476
Kp_z = -1.94092971659118
Kd_x = 2.23100994690840
Kd_y = -0.0591645752827404
Kd_z = -473.824574185555

K_Ex_app = functions.K(Kp_x, Kp_y, Kp_z, Kd_x, Kd_y, Kd_2)

K _Ps=K_Ex app[:,:3]
K_Ds=K_Ex_app[:,3:6]

#%% sensores

# Caracteristicas del magnetometro bueno
rango = 800000 #nT

ruido = 0.1*1e-9 # nT/VHz

#Caracteristicas del magnetometro malo
rango_bad = 75000 #nT
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ruido_bad = 1.18*1e-9 #nT/VHz

#caracteristicas del sun sensor malo
acc_bad =5#°
sigma_bad = functions.sigma_sensor(acc_bad)

#Caracteristicas del sun sensor intermedio
acc_med =1 #°
sigma_med = functions.sigma_sensor(acc_med)

#caracteristicas del sun sensor bueno
sigma_good = 0.05

# Datos del giroscopio malo
bias_instability bad = 0.05 / 3600 *np.pi/180 # <0.10°/h en radianes por segundo
noise_rms_bad = 0.12*np.pi/180 # 0.12 °/s en radianes por segundo

#Datos del giroscopio medio
bias_instability_med = 0.03 / 3600 * np.pi/180 # <0.06°/h en radianes por segundo
noise_rms_med = 0.050 *np.pi/180 # 0.12 °/s rms en radianes por segundo

#Datos del giroscopio bueno
bias_instability_good = 0 # <0.06°/h en radianes por segundo
noise_rms_good= 0.033 *np.pi/180 # 0.050 °/s rms en radianes por segundo

deltat = 2 #cambiable segun otro archivo .py
h=0.1
#%% Propagacion del control PD

np.random.seed(42)

for i in range(len(t_aux)-1):

q_TRIAD_PD = np.array([q0_TRIADS[-1],q1_TRIADS[-1],q2_TRIADS[-1],q3_TRIADS][-
110

w_TRIAD_PD = np.array([w0_values[-1],w1_values[-1],w2_values[-1]])

#w_TRIAD_PD =w_in_NL - np.dot(quaternion_to_dcm(g_TRIAD_PD),w0_oi)

dx_PD_NL = np.hstack((np.transpose(q_TRIAD_PDI:3]), np.transpose(w_TRIAD_PD)))
u_PD_NL =np.dot(K_Ex_app,dx_PD_NL)

g_in_PD = np.array([q0_rot[-1],91_rot[-1],q2_rot[-1],93 _rot[-1]])
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X_PD_REAL = np.hstack((np.transpose(g_in_PDI:3]), np.transpose(w_TRIAD_PD)))
u_PD_REAL =np.dot(K_Ps,q_in_PD[:3]) + np.dot(K_Ds,w_TRIAD_PD)

for j in range(int(deltat/h)):
g_rot,w_new = functions.rk4_step_PD(functions.dynamics, x_PD_REAL, A, B,u PD_NL, h)
if 1-q_rot[0]**2-g_rot[1]**2-g_rot[2]**2 < O:
g_rot = g_rot / np.linalg.norm(q_rot)
dx_PD_NL = np.hstack((np.transpose(qg_rot), np.transpose(w_new)))
g3s_rot=0

else:
dx_PD_NL = np.hstack((np.transpose(qg_rot), np.transpose(w_new)))
g3s_rot = np.sqrt(1-g_rot[0]**2-q_rot[1]**2-q_rot[2]**2)

q0_rot.append(qg_rot[0])
gl_rot.append(qg_rot[1])
g2_rot.append(qg_rot[2])
g3_rot.append(g3s_rot)
g_rot_ind = np.array([q0_rot[-1],q1_rot[-1],92_rot[-1],q3_rot[-1]])

w_gyros_bad = functions.simulate_gyros_reading(w_new,0, 0)
wO0_values.append(w_gyros_bad[0])
w1l values.append(w_gyros bad[1])
w2_values.append(w_gyros_bad[2])

B_quat_ECI = [Bx_IGRF[i+1],By_IGRF[i+1],Bz_IGRF[i+1],0]

B_quat = [Bx_orbit[i+1],By_orbit[i+1],Bz_orbit[i+1],0]

inv_g_b = functions.inv_q(g_rot_ind)

B_body = functions.quat_mult(functions.quat_mult(g_rot_ind,B_quat),inv_g_b)
B_body n = np.array([B_body[0],B_body[1],B_body[2]])

B_body = B_body_n/ np.linalg.norm(B_body _n)

B_magn_bad = functions.simulate_magnetometer_reading(B_body, ruido_bad)
Bx_bodys.append(B_magn_bad[0])

By_bodys.append(B_magn_bad[1])

Bz_bodys.append(B_magn_bad[2])

vsun_quat_ECI = [vsun_x[i+1],vsun_y[i+1],vsun_z[i+1],0]

vsun_quat = [vx_sun_orbit[i+1],vy_sun_orbit[i+1],vz_sun_orbit[i+1],0]

inv_g_s = functions.inv_q(q_rot_ind)

vsun_body = functions.quat_mult(functions.quat_mult(q_rot_ind,vsun_quat),inv_g_s)
vsun_body_n = np.array([vsun_body[0],vsun_body[1],vsun_body[2]])
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vsun_body = vsun_body_n/ np.linalg.norm(vsun_body n)

vsun_bad = functions.simulate_sunsensor_reading(vsun_body, sigma_med)
vsun_bodys_x.append(vsun_bad[0])

vsun_bodys_y.append(vsun_bad[1])

vsun_bodys_z.append(vsun_bad[2])

delta_q = np.random.rand(4)*0.35#np.linalg.norm(np.array([0.1,ruido_bad,sigma_bad]))
g_TRIADA n=q_rot_ind + delta_q
g_TRIADA = g_TRIADA_n/np.linalg.norm(g_TRIADA n)

# DCM_PD = functions. TRIAD(B_body,vsun_body,B_quat_ECI[:3],vsun_quat_ECI[:3])
# q_TRIADAECI = Rotation.from_matrix(DCM_PD).as_quat()

# # Matriz de rotacion ECI20RBIT
# q_eci2orbit = np.array([q0_e20[i+1],q1_e2o][i+1],g2_e20[i+1],g3_e20[i+1]])
# R_ECI2orbit = functions.quaternion_to_dcm(qg_eci2orbit)

# # Matriz de rotacion ORBIT2BODY
# R_orbit2Body = np.dot(np.transpose(DCM_PD),R_ECI2orbit)
# q_TRIADA = Rotation.from_matrix(R_orbit2Body).as_quat()

g0_TRIADS.append(q_TRIADA[0])
gl _TRIADS.append(q_TRIADA[1])
g2_TRIADS.append(q_TRIADA[2])
g3_TRIADS.append(q_TRIADAJ3])

Bx_bodys = np.array(Bx_bodys)
By_bodys = np.array(By_bodys)
Bz_bodys = np.array(Bz_bodys)

vsun_bodys X = np.array(vsun_bodys_x)
vsun_bodys_y = np.array(vsun_bodys_y)
vsun_bodys_z = np.array(vsun_bodys_z)

gq0_TRIADS = np.array(q0_TRIADS)
gql_TRIADS = np.array(ql_TRIADS)
g2_TRIADS = np.array(g2_TRIADS)
g3_TRIADS = np.array(q3_TRIADS)

g0_rot = np.array(q0_rot)
gl_rot = np.array(ql_rot)
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g2_rot = np.array(q2_rot)
g3_rot = np.array(q3_rot)

w0 _values = np.array(w0_values)
w1l _values = np.array(wl_values)
w2_values = np.array(w2_values)

g_k_ all_id = np.vstack((q0_rot,q1_rot,g2_rot,q3_rot))
g_k all_id_t = np.transpose(q_k_all_id)
RPY _all_id =]

for i in range(len(t_aux)):
RPY_EKEF_id = functions.quaternion_to_euler(g_k_all_id_t[i,:])
RPY _all id.append(RPY_EKF id)

RPY_all_id = np.array(RPY _all_id)
#%% Guardar datos para graficar en otro codigo

# Nombre del archivo
archivo_c = "control_bad_o.csv"

# Abrir el archivo en modo escritura
with open(archivo_c, 'w') as f:

# Escribir los encabezados

f.write("t_aux, Roll,Pitch,Yaw, qO0 _rot, gl _rot, g2 _rot, g3 _rot, q0O_TRIAD, ql_TRIAD,
g2_TRIAD, g3_TRIAD, w0_values, wl_values, w2_values _z\n")

# Escribir los datos en filas
for i in range(len(t_aux)):
fwrite("(H GGG G0 0008086 G0 G0 O {\n™ format(
t aux[i], RPY _all_id[i,0], RPY _all_id[i,1],RPY _all_id[i,2],q0_rot[i],ql_rot[i],g2_rot[i],
q3_rot[i],q0_TRIADSJi],q1_TRIADSJi], g2_TRIADS][i], q3_TRIADSJi],
w0 _values]i], wl_values[i], w2_values[i]

)

print(*"Vectores guardados en el archivo:", archivo_c)
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Script de Python que permite seleccionar el .csv para graficar y obtener los resultados de MoP de

apuntamiento.

#%% Librerias a utilizar
import matplotlib.pyplot as plt
import pandas as pd

import functions

from scipy.signal import welch
import numpy as np

# archivo_c_csv = "control.csv"

# archivo_c_csv = "control5s.csv"

# archivo_c_csv ="control_TRIAD.csv"

# archivo_c_csv ="control_bad_gyros.csv"
# archivo_c_csv = "control_orbit.csv"

# archivo_c_csv = "control_orbits.csv"

# "control_good_magnet_o_Worbit.csv"
#%%

# Definir la lista de archivos CSV disponibles

archivos_disponibles = [
"control_bad_o.csv",
"control_med_o.csv",
"control_good_magnet_o.csv",
"control_good_magnetmed_o.csv",
"control_good_magnetbad_o.csv",
"control_good_magnetTRIAD_o.csv"

# Mostrar el menu al usuario
print(*"Seleccione un archivo CSV para abrir:")

print(f*{i}. {archivo}")

# Obtener la eleccion del usuario

for i, archivo in enumerate(archivos_disponibles, 1):

opcion = int(input(*“Ingrese el nimero de archivo deseado: "))
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# Validar la opcion del usuario
if 1 <= opcion <= len(archivos_disponibles):
archivo_c_csv = archivos_disponibles[opcion - 1]

# Leer el archivo CSV en un DataFrame de pandas
df_c =pd.read_csv(archivo_c_csv)

# Convertir el DataFrame a un array de NumPy
array_datos_c = df_c.to_numpy()

# Ahora puedes usar 'array_datos_c' en tu codigo
print(f"Archivo seleccionado: {archivo_c_csv}")

else:
print("Opcidn invalida. Por favor, ingrese un numero valido.")

print("\n")

t aux = array_datos_c[:,0]

Roll = array_datos_c[:,1]

Pitch = array_datos_c[:,2]

Yaw = array_datos_c[:,3]

q0_rot = array_datos_c[:,4]

gl_rot = array_datos_c[:,5]

g2_rot = array_datos_c[:,6]

g3_rot = array_datos_c[:,7]
g0_TRIADS = array_datos_c[:,8]
gl_TRIADS = array_datos_c[:,9]
g2_TRIADS = array_datos_c[:,10]
g3_TRIADS = array_datos_c[:,11]

w0 values = array_datos_c[:,12]

w1l values = array_datos_c[:,13]
w2_values = array_datos_c[:,14]

# pot_act_x = abs(array_datos_c[:,15])
# pot_act_y = abs(array_datos_c[:,16])
# pot_act_z = abs(array_datos_c[:,17])
# pot_magn_x = array_datos_c[:,18]

# pot_magn_y = array_datos_c[:,19]

# pot_magn_z = array_datos_c[:,20]

#Filtro pasa alto para el Jitter y pasa bajo para exactitud de apuntamiento y agilidad
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Roll_high_pass = functions.high_pass_filter(Roll, 10, len(t_aux))
Roll_low_pass = functions.low_pass_filter(Roll, 10, len(t_aux))
Pitch_high_pass = functions.high_pass_filter(Pitch, 10, len(t_aux))
Pitch_low_pass = functions.low_pass_filter(Pitch, 10, len(t_aux))
Yaw_high_pass = functions.high_pass_filter(Yaw, 10, len(t_aux))
Yaw_low_pass = functions.low_pass_filter(Yaw, 10, len(t_aux))

#Caso de ruido debido a valores de g3 forzados a 0
if archivo c csv == "control good magnetmed_o.csv':  #or archivo c csv ==
"control_good_magnetbad_o.csv":

# Definir la seccion en el cual ocurre el fallo

start_index = np.where(t_aux >= 45000)[0][0]

end_index = np.where(t_aux <= 55000)[0][-1]

Yaw_lowpass = functions.low_pass_filter(Yaw][start_index:end_index+1],5,
len(t_aux[start_index:end_index+1]))

Yaw_low_pass_section = functions.low_pass_filter(Yaw_high_pass[start_index:end_index+1],
5, len(t_aux[start_index:end_index+1]))

Yaw_new = np.zeros_like(Yaw)

Yaw_high_pass_new = np.zeros_like(Yaw)

Yaw_new[int(t_aux[0]):start_index] = Yaw[int(t_aux[0]):start_index]

Yaw_high_pass_new[int(t_aux[0]):start_index] = Yaw_high_pass[int(t_aux[0]):start_index]

Yaw_new [start_index:end_index+1]= Yaw_lowpass

Yaw_high_pass_new[start_index:end_index+1]= Yaw_low_pass_section

Yaw_new[end_index:int(t_aux[-1])] = Yaw[end_index:int(t_aux[-1])]

Yaw_high_pass_new[end_index:int(t_aux[-1])]= Yaw_high_pass[end_index:int(t_aux[-1])]

Yaw = Yaw_new

Yaw_high_pass = Yaw_high_pass_new

frequencies_R, psd_R = welch(Roll_high_pass, len(t_aux), nperseg=1024)
frequencies_P, psd_P = welch(Pitch_high_pass, len(t_aux), nperseg=1024)
frequencies_Y, psd_Y = welch(Yaw_high_pass, len(t_aux), nperseg=1024)

psd_R_R =[]
psd_P_R =[]
psd_Y R =]

for i in range(len(frequencies_R)):
psd_R_r =np.real(psd_RJi])
psd_P_r =np.real(psd_P[i])
psd_Y _r = np.real(psd_YTi])
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psd_R_R.append(psd_R_r)
psd_P_R.append(psd_P_r)
psd_Y_R.append(psd_Y _r)

psd_R_R =np.array(psd_R_R)
psd_P_R =np.array(psd_P_R)
psd_Y R =np.array(psd_Y_R)

# Definir los anchos de banda deseados
bandwidth_1 = (0, 10000) # Ancho de banda 1 en Hz

# Calcular la PSD dentro de los anchos de banda especificos

indices_bandwidth_1 R = np.where((frequencies R >= bandwidth_1[0]) & (frequencies R <=
bandwidth_1[1]))

psd_bandwidth 1 R = np.trapz(psd_R[indices_bandwidth_1 R],
frequencies_R[indices_bandwidth_1 R])

indices_bandwidth_1 P = np.where((frequencies_P >= bandwidth_1[0]) & (frequencies P <=
bandwidth_1[1]))

psd_bandwidth 1 P = np.trapz(psd_P[indices_bandwidth_1 P],
frequencies_P[indices_bandwidth_1 P])

indices_bandwidth_1 Y = np.where((frequencies_Y >= bandwidth_1[0]) & (frequencies_Y <=
bandwidth_1[1]))

psd_bandwidth_1_Y = np.trapz(psd_Y[indices_bandwidth_1_Y],
frequencies_Y/[indices_bandwidth_1_Y])

psd_RPY = np.array([psd_bandwidth_1 R,psd_bandwidth_1 P,psd_bandwidth_1 Y1)
print("las densidades de potencia espectral en Roll, Pitch y Yaw son: \n",psd_RPY)
print("\n")

# Encontrar el tiempo de asentamiento en segundos de cada angulo de Euler
settling_band R=1
settling_band P =1
settling_band_Y =1

settling_error_sup_R = np.full(len(t_aux),settling_band_R+ Roll_low_pass[-1])
settling_error_inf_R = np.full(len(t_aux),-settling_band_R+ Roll_low_pass[-1])

settling_error_sup_P = np.full(len(t_aux),settling_band_P+ Pitch_low_pass[-1])
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settling_error_inf_P = np.full(len(t_aux),-settling_band_P+ Pitch_low_pass[-1])

settling_error_sup_Y = np.full(len(t_aux),settling_band_Y+ Yaw_low_pass[-1])
settling_error_inf_Y = np.full(len(t_aux),-settling_band_Y+ Yaw_low_pass[-1])

settling_time_indices R =]
start_index_R = None

for i in range(len(Roll_low_pass)):

if Roll_low_pass[i] <= settling_error_sup_R([i] and Roll_low_pass[i] >= settling_error_inf_R[i]:

if start_index_R is None:
start_index R =i
else:
if start_index_R is not None:

settling_time_indices_R.append((start_index_R, i - 1))

start_index_R = None

if start_index_R is not None:

settling_time_indices_R.append((start_index_R, len(Roll_low_pass) - 1))

if settling_time_indices_R:
settling_times R =]
for start, end in settling_time_indices_R:
settling_times_R.append((t_aux[start], t_aux[end]))
print("Tiempos de asentamiento en Roll:")
for start, end in settling_times_R:
print("Inicio:", start,”[s]", "Fin:", end,"[s]")
else:
print("La sefial no entra en la banda de asentamiento.")

print("\n")
settling_time_indices_P =[]
start_index_P = None

for i in range(len(Pitch_low_pass)):
if  Pitch_low_pass[i] <= settling_error_sup_PJi]
settling_error_inf_Pi]:
if start_index_P is None:
start_index P =1
else:

and  Pitch_low_pass[i] >=
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if start_index_P is not None:
settling_time_indices_P.append((start_index_P, i - 1))
start_index_P = None

if start_index_P is not None:
settling_time_indices_P.append((start_index_P, len(Pitch_low_pass) - 1))

if settling_time_indices_P:
settling_times_P =]
for start, end in settling_time_indices_P:
settling_times_P.append((t_aux[start], t_aux[end]))
print("Tiempos de asentamiento en Pitch:")
for start, end in settling_times_P:
print("Inicio:", start,”[s]", "Fin:", end,"[s]")
else:
print("La sefial no entra en la banda de asentamiento.")

print("\n")
settling_time_indices_Y =]
start_index_Y = None

for i in range(len(Yaw_low_pass)):
if  Yaw low pass[i] <=  settling_error sup_Y[i] and  Yaw_low_pass[i] >=
settling_error_inf_YTi]:
if start_index_Y is None:
start_index_Y =i
else:
if start_index_Y is not None:
settling_time_indices_Y.append((start_index_Y, i - 1))
start_index_Y = None

if start_index_Y is not None:
settling_time_indices_Y.append((start_index_Y, len(Yaw_low_pass) - 1))

if settling_time_indices_Y:
settling_times_Y =]
for start, end in settling_time_indices_Y:
settling_times_Y .append((t_aux[start], t_aux[end]))
print(""Tiempos de asentamiento en Yaw:")
for start, end in settling_times_Y:
print("Inicio:", start,”[s]", "Fin:", end,"[s]")
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else:
print("La sefial no entra en la banda de asentamiento.")

print("\n")

#Seccion para calcular la exactitud de apuntamiento en cada angulo de Euler
time_R = np.array(settling_times_R[-1])

data_R = Roll_low_pass[int(time_R[0]/2):int(time_R[1]/2)]

accuracy_R = abs(np.mean(data_R))

time_P = np.array(settling_times_P[-1])
data_P = Pitch_low_pass[int(time_P[0]/2):int(time_P[1]/2)]
accuracy_P = abs(np.mean(data_P))

time_Y = np.array(settling_times_Y[-1])
data_Y = Yaw_low_pass[int(time_Y[0]/2):int(time_Y[1]/2)]
accuracy_Y = abs(np.mean(data_Y))

accuracy_RPY = np.array([accuracy_R,accuracy P,accuracy Y])
print("La exactitud de apuntamiento para Roll, Pitch y Yaw son respecticamente: \n",
accuracy_RPY, "[°]")

#%%

plt.figure(figsize=(12, 6))

plt.plot(t_aux, Roll, label="Roll")
plt.plot(t_aux, Pitch, label="Pitch")
plt.plot(t_aux, Yaw, label="Yaw")
plt.xlabel('Tiempo [s])

plt.ylabel('Angulos de Euler [])
plt.legend()

plt.title("Obtencion de los &ngulos de Euler’)
# plt.xlim(0.8e7,1.7e7)

# plt.ylim(-15,2)

plt.grid()

plt.show()

# plt.set_ylilm(-10, 10) # Ajusta los limitesen el eje Y
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# fig0, axesO = plt.subplots(nrows=1, ncols=2, figsize=(14, 4))

# axesO[0].plot(t_aux, yaw_b, label="Yaw nivel bajo")

# axesO[0].plot(t_aux, yaw_m, label="Yaw nivel medio’)

# axesO[0].plot(t_aux, yaw_g, label="Yaw nivel alto")

# axes0[0].set_xlabel('Tiempo [s])

# axes0[0].set_ylabel("Angulos de Euler [°])

# axes0[0].legend()

# axes0[0].grid()

# #axes0[0].set_ylim(-1, 1) # Ajusta los limites en el eje Y

# axesO[1].plot(t_aux, yaw_b, label="Yaw nivel bajo")

# axesO[1].plot(t_aux, yaw_m, label="Yaw nivel medio")

# axesO[1].plot(t_aux, yaw_g, label="Yaw nivel alto")

# axesO[1].set_xlabel('Tiempo [s])

# axesO[1].set_ylabel('Angulos de Euler [°]")

# # axesO[1].legend()

# axesO[1].grid()

# axesO[1].set_ylim(-20, -5) # Ajusta los limites en el eje Y

# axesO[1].set_xlim(150000, 400000) # Ajusta los limites en el eje Y

# plt.tight_layout()
# plt.show()

fig0, axes0 = plt.subplots(nrows=1, ncols=3, figsize=(16, 4))

axes0[0].plot(t_aux, g0_rot, label="q0 PD_NL")
axes0[0].plot(t_aux, g1_rot, label="q1 PD_NL")
axes0[0].plot(t_aux, g2_rot, label="q2 PD_NL")
axes0[0].plot(t_aux, g3 _rot, label="q3 PD_NL")
axes0[0].set_xlabel("Tiempo [s])
axes0[0].set_ylabel('cuaternion [-]')

axes0[0].legend()

axes0[0].set_title(‘cuaterniones controlados llevados a 000")
axes0[0].grid()

#axes0[0].set_ylim(-1, 1) # Ajusta los limitesen el eje Y

axesO[1].plot(t_aux, wO_values, label='w0 PD_NL")
axesO[1].plot(t_aux, wl_values, label='wl PD_NL")
axesO[1].plot(t_aux, w2_values, label='w2 PD_NL")
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axesO[1].set_xlabel("Tiempo [s]")

axesO[1].set_ylabel('velocidad angular [rad/s]’)

axes0[1].legend()

axesO[1].set_title('velocidades angulares controlados llevados a 000)
axes0[1].grid()

axesO[2].plot(t_aux, g0_TRIADS, label='q0 TRIAD')
axesO[2].plot(t_aux, g1_TRIADS, label='q1 TRIAD')
axesO[2].plot(t_aux, g2_TRIADS, label='g2 TRIAD')
axesO[2].plot(t_aux, g3_TRIADS, label='q3 TRIAD')
axes0[2].set_xlabel("Tiempo [s])

axes0[2].set_ylabel(‘cuaternion TRIAD [-])

axes0[2].legend()

axes0[2].set_title(‘cuaterniones TRIAD controlados llevados a 000")
axes0[2].grid()

plt.tight_layout()
plt.show()

# plt.figure(figsize=(12, 6))

# plt.plot(t_aux, Roll_high_pass, label="Roll")
# plt.plot(t_aux, Pitch_high_pass, label="Pitch")
# plt.plot(t_aux, Yaw_high_pass, label="Yaw")
# plt.xlabel("Tiempo[s]’)

# plt.ylabel('Angulos de Euler [°])

# plt.legend()

# plt.title('Filtros pasa alto")

# # plt.xlim(0.8e7,1.7e7)

# # plt.ylim(-0.002,0.002)

# plt.grid()

# plt.show()

# plt.figure(figsize=(12, 6))

# plt.plot(t_aux, Roll_low_pass, label="Roll")
# plt.plot(t_aux, Pitch_low_pass, label="Pitch’)
# plt.plot(t_aux, Yaw_low_pass, label="Yaw")
# plt.xlabel("Tiempo[s]’)

# plt.ylabel(‘Angulos de Euler [°])

# plt.legend()
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# plt.title('Filtros pasa bajo’)
# # plt.xlim(0.8e7,1.7e7)

# # plt.ylim(-0.002,0.002)

# plt.grid()

# plt.show()

# fig0, axesO = plt.subplots(nrows=2, ncols=1, figsize=(7, 7))

# axesO[0].plot(t_aux, Roll_low_pass, label="Roll")

# axesO[0].set_xlabel('Tiempo [s]')

# axes0[0].set_ylabel("Angulos de Euler [°])

# axes0[0].legend()

# axes0[0].grid()

# #axes0[0].set_ylim(-1, 1) # Ajusta los limitesen el eje Y

# axesO[1].plot(t_aux, Roll_low_pass, label="Roll")

# axesO[1].plot(t_aux, settling_error_sup_R, label="SET _sup_roll’)
# axesO[1].plot(t_aux, settling_error_inf_R , label="SET _inf_roll")
# axesO[1].set_xlabel('Tiempo [s])

# axesO[1].set_ylabel("Angulos de Euler [°])

# axesO[1].legend()

# # axesO[1].set_title('Filtros pasa bajo")

# axesO[1].grid()

# axesO[1].set_ylim(-25,0) # Ajusta los limites en el eje Y

# plt.tight_layout()
# plt.show()

# fig0, axes0 = plt.subplots(nrows=2, ncols=1, figsize=(7, 7))

# axesO[0].plot(t_aux, Pitch_low_pass, label="Pitch")

# axes0[0].set_xlabel('Tiempo [s])

# axes0[0].set_ylabel("Angulos de Euler [°])

# axes0[0].legend()

# axes0[0].grid()

# #axes0[0].set_ylim(-1, 1) # Ajusta los limitesen el eje Y

# axesO[1].plot(t_aux, Pitch_low_pass, label="Pitch’)
# axesO[1].plot(t_aux, settling_error_sup_ P, label="SET_sup_pitch’)
# axesO[1].plot(t_aux, settling_error_inf_P, label="SET _inf_pitch")
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# axesO[1].set_xlabel('Tiempo [s]')

# axesO[1].set_ylabel('Angulos de Euler [°]")

# axesO[1].legend()

# # axesO[1].set_title('Filtros pasa bajo")

# axesO[1].grid()

# axesO[1].set_ylim(-10,10) # Ajusta los limites en el eje Y

# plt.tight_layout()
# plt.show()

# fig0, axesO = plt.subplots(nrows=2, ncols=1, figsize=(7, 7))

# axesO[0].plot(t_aux, Yaw_low_pass, label="Yaw")

# axes0[0].set_xlabel('Tiempo [s])

# axes0[0].set_ylabel("Angulos de Euler [°])

# axes0[0].legend()

# axes0[0].grid()

# #axesO[0].set_ylim(-1, 1) # Ajusta los limites en el eje Y

# axesO[1].plot(t_aux, Yaw_low_pass, label="Yaw")

# axesO[1].plot(t_aux, settling_error_sup_Y , label="SET_sup_yaw')
# axesO[1].plot(t_aux, settling_error_inf_Y , label="SET _inf_yaw')
# axesO[1].set_xlabel('Tiempo [s]')

# axesO[1].set_ylabel("Angulos de Euler [°])

# axesO[1].legend()

# # axesO[1].set_title('Filtros pasa bajo’)

# axesO[1].grid()

# axesO[1].set_ylim(-25,0) # Ajusta los limites en el eje Y

# plt.tight_layout()
# plt.show()

# plt.figure(figsize=(12, 6))

# plt.plot(t_aux, Roll_low_pass, label="Roll")

# plt.plot(t_aux, settling_error_sup_R , label="SET _sup_roll’)
# plt.plot(t_aux, settling_error_inf_R, label="SET _inf_roll")
# plt.xlabel("Tiempo[s]’)

# plt.ylabel(‘Angulos de Euler [°])

# plt.legend()

# plt.title('Filtros pasa bajo')

# # plt.ylim(-25,0)
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# # plt.xlim(0.8e7,1.7e7)
# # plt.ylim(-0.002,0.002)
# plt.grid()

# plt.show()

# plt.figure(figsize=(12, 6))

# plt.plot(t_aux, Pitch_low_pass, label="Pitch")

# plt.plot(t_aux, settling_error_sup_P, label="SET_sup_pitch")
# plt.plot(t_aux, settling_error_inf_P , label="SET _inf_pitch")
# plt.xlabel("Tiempo[s]')

# plt.ylabel('Angulos de Euler [°])

# plt.legend()

# plt.title('Filtros pasa bajo’)

# # plt.ylim(-10,10)

# # plt.xlim(0.8e7,1.7e7)

# # plt.ylim(-0.002,0.002)

# plt.grid()

# plt.show()

# plt.figure(figsize=(12, 6))

# plt.plot(t_aux, Yaw_low_pass, label="Yaw")

# plt.plot(t_aux, settling_error_sup_Y , label="SET_sup_yaw')
# plt.plot(t_aux, settling_error_inf_Y , label="SET _inf_yaw')
# plt.xlabel("Tiempo[s]’)

# plt.ylabel('Angulos de Euler [°])

# plt.legend()

# plt.title('Filtros pasa bajo’)

# # plt.ylim(-25,0)

# # plt.xlim(0.8e7,1.7e7)

# # plt.ylim(-0.002,0.002)

# plt.grid()

# plt.show()

# plt.tight_layout()

# plt.show()

# plt.figure(figsize=(12, 6))

# plt.plot(t_aux, pot_magn_x, label="potencia gastada en x’)
# plt.plot(t_aux, pot_magn_y, label="potencia gastada en y')
# plt.plot(t_aux, pot_magn_z, label="potencia gastada en z')
# plt.xlabel("Tiempo’)
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# plt.ylabel('Potencia [W]')

# plt.legend()

# plt.title('Potencia gastada por el sensor en sus tres direcciones’)
# # plt.ylim(-2,2)

# # plt.xlim(0.8e7,1.7e7)

# # plt.ylim(-0.002,0.002)

# plt.grid()

# plt.show()

# plt.figure(figsize=(12, 6))

# plt.plot(t_aux, pot_act_x, label="potencia gastada en x")
# plt.plot(t_aux, pot_act_y, label="potencia gastada en y")
# plt.plot(t_aux, pot_act_z, label="potencia gastada en z')
# plt.xlabel("Tiempo")

# plt.ylabel('Potencia [W]')

# plt.legend()

# plt.title('Potencia gastada por el actuador en sus tres direcciones’)
# # plt.ylim(-2,2)

# # plt.xlim(0.8e7,1.7e7)

# # plt.ylim(-0.002,0.002)

# plt.grid()

# plt.show()

# plt.figure(figsize=(10, 6))

# plt.semilogy(frequencies_R, psd_R_R, label='"PSD Roll")

# plt.fill_between(frequencies_R[indices_bandwidth_1 R], psd_R_R[indices_bandwidth_1 R],
alpha=0.3, label="Ancho de banda 1")

# plt.title('Densidad Espectral de Potencia con Anchos de Banda Especificos en Roll")

# plt.xlabel('"Frecuencia (Hz)")

# plt.ylabel('Densidad Espectral de Potencia’)

# plt.legend()

# plt.grid(True)

# plt.show()

# plt.figure(figsize=(10, 6))

# plt.semilogy(frequencies_P, psd_P_R, label="PSD Pitch’)

# plt.fill_between(frequencies_P[indices_bandwidth_1 P], psd_P_R[indices_bandwidth_1 P],
alpha=0.3, label="Ancho de banda 1')

# plt.title('Densidad Espectral de Potencia con Anchos de Banda Especificos en Pitch’)

# plt.xlabel('Frecuencia (Hz)")

# plt.ylabel('Densidad Espectral de Potencia’)
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# plt.legend()
# plt.grid(True)
# plt.show()

# plt.figure(figsize=(10, 6))

# plt.semilogy(frequencies_Y, psd_Y_R, label='"PSD Yaw')

# plt.fill_between(frequencies_Y[indices_bandwidth_1_Y], psd_Y_R[indices_bandwidth_1_Y],
alpha=0.3, label="Ancho de banda 1')

# plt.title('Densidad Espectral de Potencia con Anchos de Banda Especificos en Yaw')

# plt.xlabel('Frecuencia (Hz)")

# plt.ylabel('Densidad Espectral de Potencia’)

# plt.legend()

# plt.grid(True)

# plt.show()
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render.py.

Al utilizar algin .csv de la simulacion, me genera una animacion 3D del Cubesat cambiando su
posicion respecto a la tierra y su orientacion a través del tiempo utilizando raylib.py

# pip install raylib-py

import raylibpy as rp

import sys

import os

from ctypes import byref
import matplotlib.pyplot as plt
import pandas as pd

import functions

from scipy.signal import welch
import numpy as np

#%%

# Nombre del archivo CSV
archivo_csv = "vectores_60k.csv"

# Leer el archivo CSV en un DataFrame de pandas
df = pd.read_csv(archivo_csv)

# Convertir el DataFrame a un array de NumPy
array_datos = df.to_numpy()

position = np.transpose(np.vstack((array_datos[:,1], array_datos[:,2], array_datos[:,3])))
velocity = np.transpose(np.vstack((array_datos|[:,4], array_datos[:,5], array_datos[:,6])))

# Definir la lista de archivos CSV disponibles

archivos_disponibles = [
"control_bad_o.csv",
"control_med_o.csv",
"control_good_magnet_o.csv",
"control_good_magnetmed_o.csv",
"control_good_magnetbad_o.csv",
"control_good_magnetbad_060k.csv"
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# Mostrar el menu al usuario

print("Seleccione un archivo CSV para abrir:")

for i, archivo in enumerate(archivos_disponibles, 1):
print(f*{i}. {archivo}")

# Obtener la eleccion del usuario
opcion = int(input(*Ingrese el nimero de archivo deseado: "))

# Validar la opcion del usuario
if 1 <= opcion <= len(archivos_disponibles):
archivo_c_csv = archivos_disponibles[opcion - 1]

# Leer el archivo CSV en un DataFrame de pandas
df _c =pd.read_csv(archivo_c_csv)

# Convertir el DataFrame a un array de NumPy
array_datos_c = df_c.to_numpy()

# Ahora puedes usar 'array_datos_c' en tu codigo
print(f"Archivo seleccionado: {archivo_c_csv}")
else:

print("Opcidn invalida. Por favor, ingrese un nimero valido.")
print("\n")
t aux = array_datos_c[:,0]
q0_rot = array_datos_c[:,4]
gl_rot = array_datos_c[:,5]
g2_rot = array_datos_c[:,6]
g3_rot = array_datos_c[:,7]
#%%
GLSL_VERSION = 330

def main():

screenWidth = 1200
screenHeight = 700
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rp.init_window(screenWidth, screenHeight, "raylib [shaders] example - simple shader mask™)

camera = rp.Camera()

#camera.position = rp.Vector3(0.0, 1.0, 2.0)

# camera.position = rp.Vector3(10, 10, 10)

# camera.target = rp.Vector3(0.0, 0.0, 0.0)
camera.up = rp.Vector3(0.0, 1.0, 0.0)

camera.fovy =45.0

camera.projection = rp.CAMERA_PERSPECTIVE

# torus = rp.gen_mesh_torus(0.3, 1, 16, 32)

# modell = rp.load_model_from_mesh(torus)
cube = rp.gen_mesh_cube(0.25, 0.25, 0.5)
modell = rp.load_model_from_mesh(cube)
sphere = rp.gen_mesh_sphere(6.371, 16, 16)
model2 = rp.load_model_from_mesh(sphere)

texDiffuse = rp.load_texture("resources/plasma.png™)

texDiffuse2 = rp.load_texture("resources/earth albedo.png™)
modell.materials[0].maps[rp.MATERIAL_MAP_ALBEDO].texture = texDiffuse
model2.materials[0].maps[rp.MATERIAL_MAP_ALBEDO].texture = texDiffuse2
background = rp.load_texture("resources/space3.png")

framesCounter =0

rp.disable_cursor()

rp.set_target fps(60)

i=0

default_font = rp.get_font_default()

while not rp.window_should_close():
rp.update_camera(camera.byref, rp. CAMERA_FIRST_PERSON)
framesCounter += 1
Q = rp.Quaternion(q0_rot[i], q1_rot[i], g2_rot[i], g3_rot[i])
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# rp.set_shader_value(shader, shaderFrame, byref(rp.Int(framesCounter)),

rp.SHADER_UNIFORM_INT)

modell.transform = rp.quaternion_to_matrix(Q)

with rp.drawing():
rp.clear_background(rp.BLUE)
rp.draw_texture(background, 0, 0, rp. WHITE)

with rp.mode3d(camera):
camera.position = rp.Vector3(position[i][0]/1000 - 5, position[i][1]/1000+ 8,

position[i][2]/1000- 5)
camera.target = rp.Vector3(position[i][0]/1000, position[i][1]/1000, position[i][2]/1000)

rp.draw_model(modell, rp.Vector3(position[i][0]/1000, position[i][1]/1000,
position[i][2]/1000), 1, rp.WHITE)

rp.draw_model(model2, rp.Vector3(0, 0, 0), 1, rp.WHITE)
#rp.draw_model_ex(model2, rp.Vector3(-0.5, 0.0, 0.0), Vector3(1.0, 1.0, 0.0), 50,

Vector3(1.0, 1.0, 1.0), WHITE)
# draw_model(model3, Vector3(0.0, 0.0, -1.5), 1, WHITE)

rp.draw_grid(10, 1.0)

# end_mode3d()

# rp.draw_rectangle(16, 698, rp.measure_text(f"Frame: {framesCounter}", 20) + 8, 42,

rp.BLUE)
# rp.draw_text(f"Frame: {framesCounter}", 20, 700, 20, rp.WHITE)

rp.draw_fps(10, 10)
#rp.draw_text(str(Q),10,10,12,rp. WHITE)
#rp.draw_text(str(t_aux[i]),10,10,12,rp.WHITE)
rp.draw_text ex(default_font,"El tiempo es: " + str(t_aux[i]) + "[s]",rp.Vector2(10,
40),12,5,rp.WHITE)
# end_drawing()
=i+l
if i > len(q0_rot):
i=0

rp.unload_model(modell)
# rp.unload_model(model2)
# rp.unload_model(model3)
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rp.unload_texture(texDiffuse)
# rp.unload_texture(texMask)

# rp.unload_shader(shader)

rp.close_window()

return O

if _name__

if len(sys.argv) >= 2 and isinstance(sys.argv[1], str):

=="__main__"

os.chdir(sys.argv[1])
print(""Working dir:", os.getcwd())
sys.exit(main())




