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Resumen 

Los CubeSats, nanosatélites de bajo costo, se utilizan ampliamente en diversas aplicaciones 

espaciales, incluida la observación terrestre. En estas misiones, la orientación de la carga útil precisa 

hacia la Tierra es crucial, pero está limitada por el rendimiento y el costo de los componentes del 

CubeSat. Este estudio aborda el desafío de encontrar el trade-off ideal entre costo y rendimiento en el 

Subsistema de Determinación y Control de Actitud (ADCS) para misiones de observación terrestre. 

Se implementó una suite de simulación 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 orientación, siendo estas la 

exactitud de apuntamiento, el jitter, la agilidad y el drift. 

Para el desarrollo del simulador, la dinámica orbital se modeló utilizando SGP4, mientras que el 

ADCS se implementó mediante algoritmo TRIAD, un error representativo del filtro de Kalman 

extendido (EKF), el diseño del controlador PD y la utilización de modelos orbitales. Con ello, se 

obtuvo como resultado un control más ágil 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 vibración mecánica del jitter que dependen netamente de una buena calidad del sensor, 

y una menor sensibilidad en la acción de control del actuador. 

Los resultados mostraron un trade-off entre rendimiento y costo, donde una mayor calidad de 

componentes conllevó costos adicionales dentro de los límites definidos por los System Engineering 

(SE) envelopes, faltando considerar la implementación del EKF y el ruido en el giroscopio para 

completar el simulador, teniéndolo en consideración para trabajos futuros. 
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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 

(ADCS) 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. 
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1CAPÍTULO 1: Introducción 

1.1 Contexto 

En las últimas décadas, la revolución tecnológica ha posibilitado el desarrollo e implementación de 

satélites en órbita terrestre baja (LEO) a una escala sin precedente [1]. Entre estos, los CubeSats han 

surgido como una solución eficiente y versátil para una amplia gama de aplicaciones como lo son la 

observación terrestre y las comunicaciones. Los CubeSats son nanosatélites que se ajustan a un 

estándar que especifica sus dimensiones y diseño. Estos vienen en varios tamaños, siendo los más 

comunes 1U, 3U, 6U y 12U. La “U” en estas designaciones de tamaño significa “unidad” y se refiere 

al tamaño de un CubeSat en términos del número de unidades cúbicas de 10 x 10 x 11.35 [cm3] que 

lo componen [2]. Se puede observar la relevancia de este tipo de satélites según la cantidad de 

lanzamientos que se han realizado a través de los años y de los confirmados a futuro en la Figura 1. 

 

Figura 1. Cantidad de nanosatélites lanzados a través de los años [1]. 

Los CubeSat también presentan la ventaja de ser económicos respecto a los demás 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 más cara de los CubeSat, sigue 

siendo más económica que los proyectos de satélite grandes de alta relevancia en LEO ya lanzados a 

través del tiempo. 
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Tabla 1. Costos de producción y lanzamiento de satélites de diferentes tamaños en LEO. 

Constelación 

CubeSat 

Costo [USD] Large/medium 

satellites 

Costo [USD] 

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 

Telescope [6] 

1.5 mil millones USD 

EPICHyper [3] 12.1 millones USD   

 

Dentro de estos nanosatélites, una aplicación con gran porcentaje de ocurrencia en el ámbito comercial 

está enfocado en la observación terrestre mediante la utilización de cargas útiles ópticas [3]. Esta 

aplicación consiste en la captura de imágenes de la superficie terrestre utilizando sensores que detectan 

distintas partes del espectro electromagnético. Estos sensores ópticos 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 misión, se requiere de una capacidad de apuntamiento con el fin de 

cumplir el objetivo de capturar imágenes con la calidad y resolución requeridas. El concepto de 

apuntamiento se define como la capacidad del satélite para ajustar su actitud, logrando un cambio de 

orientación 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 orientación, 

mostrándose en la Figura 2 los más importantes, como lo son la referencia en el cuerpo (body) y la 

referencia inercial externa. 

 

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 

desempeño a través de los Measures of Performance (MoP) relevantes para las misiones de 

observación terrestre. En estudios anteriores [8, 9, 10, 11], se proporciona una definición cualitativa 
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de los siguientes MoP de apuntamiento, los cuales están condicionados por la calidad del hardware y 

software correspondientes al subsistema de determinación y control de actitud (ADCS) [8]: 

• Exactitud de apuntamiento 

• Estabilidad de la carga útil (o drift según [8]) 

• Jitter 

• Agilidad 

En conjunto con los MoP de apuntamiento, es necesario tener en consideración los System 

Engineering (SE) envelopes correspondientes al tipo de misión y satélite que se va a utilizar, los cuales 

son principalmente la potencia, la masa, el tamaño y el precio. Los SE envelopes son restricciones 

técnicas y operativas aplicables al CubeSat en fase de diseño, desarrollo y operación. Estos 

parámetros, una vez definidos de acuerdo con su relevancia, se basan principalmente en la elección 

de la carga útil, ya que es el punto de partida para iniciar el diseño y desarrollo de los demás 

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 misión de observación terrestre, se debe 

encontrar un trade-off ideal entre ambos aspectos con el fin de satisfacer las necesidades de la misión. 

Es por ello por lo que los aspectos de la misión, tales como la dinámica orbital (parámetros orbitales 

y perturbaciones presentes en LEO) y la geometría del satélite, así como el modelamiento del ADCS 

se deben definir claramente con el objetivo de conocer el gasto correspondiente de la misión, así como 

su desempeño de apuntamiento. La Figura 3 presenta un diagrama que sintetiza el análisis reciente, 

ofreciendo una visualización que grafica tanto los parámetros de costo como los de rendimiento. 

 

Figura 3. Representación gráfica de la relación entre aspectos de la misión/diseño ADCS respecto a costo y rendimiento. 

Existen estudios en donde se simulan diferentes aspectos del ADCS como los componentes físicos 

[12], algoritmos de determinación 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 más relevante. También existen estudios en los cuales realizan la simulación del ADCS completa 

para estudiar un CubeSat, especificando su diseño y sus resultados de rendimiento [15, 16, 17]. 
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En [18] y [19] se presentan herramientas/simuladores capaces de implementar la dinámica orbital y 

de actitud, ofreciendo una interfaz gráfica de los movimientos traslacionales y rotacionales con sus 

respectivos modelos de perturbación, 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 

está dividida en tres secciones según los requerimientos de las misiones, con la capacidad de entregar 

resultados en base a la dinámica rotacional del satélite con su respectiva interfaz gráfica, incluyendo 

el consumo de energía para la versión económica, 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 según indicaciones específicas del satélite y de la órbita, además de 

simularlo mediante la inclusión 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). 

Además, hay softwares como Valispace, que son capaces de únicamente analizar budgets de 

ingeniería, utilizados para conocer de manera genérica los gastos de los SE envelopes por cada 

componente del satélite y validar los requisitos impuestos para una misión, cuyo ejemplo en un uso 

común se presenta en [20]. Este tipo de software es capaz de entregar una visión general sobre análisis 

de satélites en cuanto a costos temporales, monetarios, de potencia, etc., al utilizar funciones y suma 

de requisitos hijos (de bajo nivel o más específicos) para cumplir el objetivo general. 

Con esta información, 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 (enfocándose principalmente en la potencia). Sin embargo, estas herramientas provienen de 

un lenguaje de programación/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 útil de análisis para el 

ADCS de un CubeSat, en el cual, al entregarle la información adecuada del satélite y la órbita, se 

obtiene el rendimiento y costo del apuntamiento, siendo capaz de aportar al desarrollo tecnológico de 

los CubeSat de manera simple y eficiente, con componentes actualizados en diferentes niveles y en 

un lenguaje de programación de libre acceso. 

1.2 Condiciones de diseño 

• Características de los CubeSat: Se deben considerar las restricciones y limitaciones típicas de los 

CubeSats en términos de los SE envelopes elegidos. Esto influirá en el diseño del simulador para 

que sea realista y práctico en el contexto de CubeSat 

• Órbitas y perturbaciones en LEO: El simulador funcionará solo para orbitas de baja altura, por lo 

que solo se consideraran aquellas orbitas con parámetros orbitales a menos de 1000 [km] de altura. 

Mismo caso para las perturbaciones, que en LEO aquellas que tienen más relevancia son el arrastre 

atmosférico y la gravedad no esférica (J2). 

• Selección de los componentes del ADCS: Se utilizarán actuadores, sensores y algoritmos típicos 

en CubeSat, siendo de tamaño reducido y de costo limitado según lo explicitado en los SE 
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envelopes. Además, se integrará dentro del proyecto aquellos componentes que representen el uso 

de la mayoría del tipo de misiones de estos satélites. 

• Lenguaje para aplicar el simulador: El Departamento de Ingeniería Mecánica (DIM) cuenta con 

licencias para MATLAB, un software ampliamente utilizado en ingeniería y que es adecuado para 

crear simuladores. Sin embargo, se considera el uso de Python como una alternativa viable al ser 

un lenguaje de programación de libre acceso y gratuito. Se elige Python sobre MATLAB como 

una decisión de diseño debido a factores como la disponibilidad del simulador, capacidades 

especificas del lenguaje y necesidades del proyecto. 

1.3 Objetivos 

Objetivo General: Diseñar e implementar una arquitectura de simulación para evaluar Measures of 

Performance (MoP) de apuntamiento de CubeSats en misiones de observación terrestre ópticas para 

órbitas LEO en función de los SE envelopes correspondientes. 

Los objetivos específicos del proyecto son: 

• OE1: Caracterizar los componentes del ADCS por niveles según los SE envelopes para las 

misiones del tipo observación terrestre. 

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

• OE3: Recopilar información sobre la relación existente entre los componentes del ADCS con los 

MoP de apuntamiento. 

• OE4: Investigar herramientas y modelos para la implementación de la dinámica orbital y de actitud 

en LEO para su uso en el simulador. 

• OE5: Diseñar e implementar una arquitectura de simulación capaz de estimar el rendimiento y el 

costo de apuntamiento en base a entradas como el tipo de componentes del ADCS, la geometría y 

la órbita a analizar. 

• OE6: Validar y obtener resultados de rendimiento y costo utilizando el simulador en base a 

información de al menos un CubeSat. 

1.4 Metodología 

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], será necesario realizar un levantamiento de información en bibliografía con 

temática de diseño de satélite como el Space Mission Analysis Design (SMAD) [8], haciendo énfasis 

en el subsistema de determinación y control de actitud. También será necesario la búsqueda de 

artículos científicos que respalde la caracterización de estos MoP mediante la demostración del éxito 

utilizando los MoP de manera medible en los experimentos/misiones recopiladas. 
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Luego, en OE3 se realizará una búsqueda bibliográfica tanto en artículos científicos como en el SMAD 

para identificar la correlación 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 dinámica orbital de satélite (lo que conlleva conocer los parámetros orbitales a través del tiempo y 

las perturbaciones presentes en LEO). Para diseñar los sensores, algoritmos y 

actuadores/controladores, se hará levantamiento de información a libros de diseño de ADCS o a 

autores que hayan publicado trabajo relacionado a este tópico, con el fin de encontrar la solución que 

mejor se adapte al simulador. 

Posteriormente, se diseña e implementa una arquitectura de simulación propuesta en la OE5, se 

utilizará el lenguaje de programación Python para modelar la información ya obtenida sobre el ADCS 

y la dinámica orbital en el OE4, de manera tal que se tenga como base del código los modelos orbitales, 

los algoritmos y el control del satélite para terminar una primera iteración del simulador.  

Finalmente, para validar el simulador en OE6, se utilizarán el Two Line Elements (TLE) de un CubeSat 

en órbita proveniente de Celestrak, con una fecha y tiempo de propagación determinada, incluyendo 

un estimado de la geometría 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 simulación. 

1.5 Carta Gantt 

El proyecto sigue una estructura definida contenida en la carta Gantt mostrada en el Anexo A 
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2CAPÍTULO 2: Marco Teórico 

2.1 Sistemas de referencia 

Para describir la dinámica orbital, de actitud y el diseño del ADCS, es necesario la definición de los 

marcos de referencia a utilizar. Su selección obedece a criterios y se describirán los utilizados para 

este trabajo a continuación. 

• Sistema de referencia body o del cuerpo [22, 23]: La dinámica 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 están fijados a su cuerpo. Para los marcos de referencia del 

cuerpo, el eje z apunta en la dirección del momento de inercia más alto, y los ejes x e y son 

paralelos a los vectores de área de las caras de la nave espacial, apuntando todos en las direcciones 

principales del satélite, como se observa gráficamente en la Figura 4. 

 

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

• 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 dirección del equinoccio de primavera. El plano XY es el plano ecuatorial de la Tierra, 

y el eje Z coincide con el eje de rotación de la Tierra y apunta hacia el norte. Este sistema de 

referencia se puede apreciar en la Figura 5. 

 

Figura 5. Marco de referencia inercial ECI [24]. 
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• Sistema de referencia LVLH o Roll-Pitch-Yaw [25]: Se define un sistema coordenado que 

mantiene su orientación relativa a la Tierra a medida que la nave espacial se mueve en su órbita. 

Estas coordenadas son conocidas como roll, pitch y yaw (RPY), Local Vertical-Local Horizontal 

(LVLH) u “or ital” como tam i n será llamada en este tra ajo 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 órbita, 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 relación �̂� = �̂� × �̂�. Se utilizará este 

Sistema de referencia para notar la posición ideal de la carga útil. 

 

Figura 6. Marco de referencia RPY [25]. 

2.2 Dinámica orbital 

Para el modelamiento de la suite de simulación se debe conocer el significado de los parámetros 

orbitales que se entregara como entrada, así como las ecuaciones que gobiernan el movimiento del 

satélite a través de la Tierra y las perturbaciones presentes a baja altura. 

2.2.1 Parámetros orbitales 

Si la masa de un satélite se considera insignificante en comparación con la masa de la Tierra, y bajo 

el supuesto de que la Tierra es esféricamente simétrica, la aceleración �̈� de un satélite está dado por 

la ley de gravedad de Newton descrita a continuación: 

�̈� = −
𝐺𝑀𝐸

𝑟3
𝒓 

(1) 

Donde 𝒓 es el vector posición entre el satélite y la Tierra y 𝐺𝑀𝐸  es conocida como la constante de 

gravitacional de la Tierra y está dada por: 

𝜇 = 𝐺𝑀𝐸 = 398600,4418 [
𝑘𝑚3

𝑠2
] 

Al resolver la Ecuación (1), se obtiene la posición 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 

cuantificación del posicionamiento y el movimiento del satélite, generalmente se utiliza otra 

caracterización para definir la órbita, 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 continuación, los que se pueden determinar desde la 

posición y la velocidad del satélite respecto a la Tierra mediante relaciones matemáticas obtenidas en 

[24]. 

• Excentricidad (e): Describe el alargamiento de la órbita. Si presenta valores entre 0 y 1 tendrá 

forma de elipse. Si es igual a 0 representa una órbita circular, mientras que si es igual a 1 tiene 

forma de parábola. Para casos mayores a 1 se presentan orbitas de trayectoria hiperbólica. 

• Semieje mayor (a): Es la distancia entre el periapsis (distancia más cercana entre el satélite y la 

Tierra) y el apoapsis (distancia más lejana entre el satélite y la Tierra) dividido por 2. Representa 

el radio para orbitas circulares. 

• Inclinación (i): Inclinación vertical de la elipse con respecto al plano de referencia (plano 

ecuatorial). 

• Right Ascension of the Ascending Node (RAAN Ω): Es el ángulo medido entre la dirección I 

(dirección del equinoccio de primavera) y el nodo ascendente, o el punto donde un satélite cruza 

el ecuador moviéndose hacia arriba de sur a norte. 

• Argumento del periapsis (𝜔): Se define la orientación de la elipse en el plano orbital, como un 

ángulo medido desde el nodo ascendente a la periapsis. 

• Anomalía verdadera (𝜈): Define la posición del cuerpo orbitante a lo largo de la elipse en un 

tiempo específico. 

2.2.2 Perturbaciones presentes en LEO 

Existen perturbaciones en el espacio que afectan a los satélites en órbita, de las cuales algunas tienen 

más relevancia a bajas altura respecto de la Tierra. Estas se muestran a continuación: 

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 órbitas altas, donde la 

influencia de la Tierra se aproxima a una esfera, en LEO la distribución 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 reflejará esta falta de uniformidad. 
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Para lograr modelar la gravedad no esférica se utiliza una expansión armónica esférica, con modelos 

como el geopotencial que descompone el campo gravitatorio terrestre en una serie de términos, cada 

uno correspondiente a una armonía esférica y su respectiva magnitud. Dentro de los coeficientes 

utilizados dentro del modelo reci n mencionado están los “J”, siendo el J2 el  rinci al  ara modelar 

el achatamiento de la Tierra. Otros J como el J3, J4, etc., modelan a mayor detalle la distribución 

másica de la Tierra. 

Efectos atmosféricos [28]: Los efectos del arrastre y el oxígeno atómico (O) tienen implicancias para 

los satélites de baja altura (menor a 600 km). El arrastre se define como una fuerza resistiva que actúa 

sobre un objeto en movimiento a través de un fluido y tiende a disminuir su velocidad, cuyas 

implicancias son que acorta la vida útil del satélite. El arrastre depende de la densidad, la velocidad y 

también variará según cómo cambie la atmósfera (se expanda o se contraiga) debido a la variación en 

la actividad sola.  

Por otro lado, debido a que en la atmosfera superior existe una mayor radiación, esto hace que se 

disocien los átomos de O2 a O, los cuales son muy reactivos y potencialmente dañinos, degradando 

las superficies del CubeSat e interfiriendo con los sensores para la determinación de actitud. 

2.3 Cinemática y dinámica de actitud 

Para la cinemática y dinámica de actitud, el satélite ya no se asume como una partícula perturbada 

(como en el caso de la dinámica orbital), sino como un cuerpo rígido con masa. Con esto aparecen 

conceptos que serán definidos en esta sección. 

2.3.1 Actitud de un satélite y sus representaciones 

La actitud de un satélite se refiere a la orientación o posición que mantiene en el espacio mientras 

órbita alrededor de la Tierra u otro cuerpo celeste. Para describir esta actitud, se utilizan diversas 

representaciones matemáticas que permiten definir de manera precisa su orientación en el marco de 

referencia del cuerpo respecto al inercial, las cuales se presentan a continuación [25]: 

• Direction Cosine Matrix (DCM): Esta parametrización utiliza una matriz 3x3 para representar la 

orientación del satélite en relación con un sistema de referencia fijo. La matriz contiene nueve 

elementos que son los cosenos directores de los ejes del satélite en relación con los ejes de 

referencia. Es una representación matemáticamente precisa pero no es tan intuitiva como otras. 

Dicha representación se visualiza en la Figura 8. 

 

Figura 8. Representación gráfica de la primera fila de la matriz de cosenos directores [29] 
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• Euler axis/angle: En esta parametrización, se utiliza un vector tridimensional (el eje de Euler) 

junto con un ángulo para describir la orientación. El vector de Euler define el eje de rotación, 

mientras que el ángulo especifica la magnitud de la rotación alrededor de ese eje, como se muestra 

en la Figura 9. Es útil para representar giros simples y es intuitiva. 

 

Figura 9. Representación de un cambio de orientación en Euler axis/angle de x [27]. 

• Euler angles: Esta parametrización describe la orientación mediante tres ángulos, generalmente 

llamados  hi (φ), theta (θ) y  si (ψ), que re resentan las rotaciones en torno a los ejes es ec ficos 

(por ejemplo, X, Y y Z). Se presenta en la Figura 10 las rotaciones realizadas por esta 

parametrización. 

 

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

• Cuaternión: Esta parametrización utiliza cuatro parámetros para representar la orientación, siendo 

tres de estas vectoriales y una escalar. Se discutirá más a fondo en la siguiente sección. 

2.3.2 Cuaterniones y cinemática de cuaterniones 

En este trabajo, la parametrización seleccionada para la descripción de la actitud es el cuaternión. Los 

cuaterniones tienen múltiples ventajas en comparación con otras parametrizaciones de actitud. Por 

ejemplo, en la parametrización de ángulos de Euler, la propagación de la actitud no es suave. Sin 

embargo, esta suavidad es fundamental para el correcto funcionamiento de métodos de estimación 

como el Filtro de Kalman [25]. 
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Por otro lado, la desventaja de la parametrización de la matriz de cosenos directores es que conduce a 

una descripción 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 mínima de elementos que se pueden utilizar para describir la actitud sin singularidades 

son cuatro. A partir del hecho de que cualquier rotación puede describirse utilizando un solo eje de 

rotación y un ángulo que describe la rotación alrededor de este eje, el cuaternión se define mediante 

4 elementos, con una parte vectorial y una parte escalar como se muestra a continuación [24]: 

�̂� = {

𝑞0

𝑞1

𝑞2
𝑞3

} = {
𝒒
𝑞3

} = {
𝑠𝑖𝑛 (

𝜃

2
) �̂�

𝑐𝑜𝑠 (
𝜃

2
)

} 

La expresión q es la parte vectorial (q = 𝑞0�̂� + 𝑞1𝒋̂ + 𝑞2�̂�) y 𝑞3 es la parte escalar. La representación 

mostrada representa un cuaternión pasivo, el cual se utiliza para rotar el sistema de coordenadas en sí 

(sin rotar el vector). Si se quiere rotar el vector sin el sistema coordenado, se utiliza un cuaternión 

activo, y se obtiene cambiando la componente escalar al inicio, tal y como se representa en la siguiente 

expresión: 

�̂� = {

𝑞3

𝑞0

𝑞1
𝑞2

} = {
𝑞3

𝒒 } 

Sabiendo esto, se puede definir la cinemática de la actitud del satélite utilizando cuaterniones mediante 

la Ecuación (2), sabiendo que 𝜔0, 𝜔1 y 𝜔2 son las velocidades angulares en el marco de referencia 

cuerpo del satélite: 

𝑑

𝑑𝑡
�̂� =

1

2
[

0
−𝜔2

𝜔0

−𝜔0

𝜔2

0
−𝜔1

−𝜔1 

−𝜔1

𝜔0

0
−𝜔2

 𝜔0

𝜔1

𝜔2

0

] �̂� (2) 

 

Además, se tiene la multiplicación de cuaterniones, la cual será útil para representar las rotaciones 

entre los sistemas de referencia y aproximaciones discretas que utilizan esta operación, la cual se 

representa en la Ecuación (3): 

�̂� ⋅ �̂� = [ 

𝑞3𝑟0 + 𝑞0𝑟3 + 𝑞1𝑟2 − 𝑞2𝑟1
𝑞3𝑟1 + 𝑞1𝑟3 + 𝑞2𝑟0 − 𝑞0𝑟2
𝑞3𝑟2 + 𝑞2𝑟3 + 𝑞0𝑟1 − 𝑞1𝑟0
𝑞3𝑟3 − 𝑞0𝑟0 − 𝑞1𝑟1 − 𝑞2𝑟2

] 
(3) 

Si bien esta parametrización no tiene una representación física obvia, se puede describir la rotación 

del satélite a través del tiempo mediante un integrador numérico, sabiendo la condición inicial tanto 

del cuaternión como de la velocidad angular. 
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2.3.3 Dinámica de actitud 

La ecuación que describe la variación del vector momento angular a través del tiempo para un torque 

aplicado en un marco de referencia del cuerpo representa la dinámica de actitud y se muestra en la 

Ecuación (4) [24]: 

𝑰
𝑑𝝎

𝑑𝑡
= −𝝎 × 𝑰𝝎 + 𝝉 

(4) 

Sabiendo que 𝜔 es el vector de velocidad angular instantánea en el cuerpo, I son los momentos 

principales de inercia y 𝜏 son los torques aplicados.  Esta ecuación se puede representar también según 

sus componentes en i, j y k: 

𝜔0̇ =
𝜔1𝜔2(𝐼𝑦 − 𝐼𝑧)

𝐼𝑥
+

𝜏𝑥

𝐼𝑥
  

𝜔1̇ =
𝜔0𝜔2(𝐼𝑥 − 𝐼𝑧)

𝐼𝑦
+

𝜏𝑦

𝐼𝑦
  

𝜔2̇ =
𝜔0𝜔1(𝐼𝑥 − 𝐼𝑦)

𝐼𝑧
+

𝜏𝑧

𝐼𝑧
  

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 dinámica rotacional del satélite son cuatro y 

se discuten a fondo en el Anexo B. 

2.4 Subsistema de determinación y control de actitud 

El subsistema de determinación y control de actitud de un CubeSat es el responsable de determinar su 

orientación en el espacio y controlarla respecto a un objetivo durante un periodo específico. También 

se requiere para sobrevivir en el entorno espacial, controlando el satélite en orientaciones tales que se 

genere energía 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 llamados Guidance, Navigation and Control (GNC). Cada uno se describe según los 

componentes del ADCS, como se muestra a continuación [30]: 

• Navigation: Es el primer paso por seguir, y determina la actitud del satélite y la tasa de rotación 

mediante los sensores tanto inerciales como de medición externa. Responde a la pregunta ¿Dónde 

está el satélite? 

• Guidance: Al determinar la actitud con los sensores, se utilizan algoritmos de determinación de 

actitud para estimar la orientación tanto inicial como a través del tiempo, para posteriormente 

utilizar algoritmos de determinación de actitud para estimar la orientación del satélite. Responde 

a la pregunta ¿Hacia dónde quiere ir el satélite? 

• Control: Ya conocido hacia donde quiere ir el satélite, se genera el cambio de actitud mediante la 

implementación de torques utilizando controladores en conjunto con actuadores. Responde a la 

pregunta ¿Como dirijo el satélite hacia allá? 
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2.4.1 Navigation (Sensores) [9] 

Para la determinación de actitud se utilizan componentes físicos llamados sensores, los cuales miden 

su orientación en base a la inercia del satélite como también observando las estrellas 

circundantes/cuerpos celestes o midiendo fuerzas representativas de una posición en particular. Los 

sensores comúnmente utilizados en CubeSat se presentan en la Tabla 2, en conjunto con su 

descripción. 

2.4.2 Guidance (Algoritmos) [15] 

En esta sección se proporciona una descripción de los diferentes métodos de determinación de actitud 

que se consideran para el simulador. En primera instancia, existen dos tipos principales de métodos 

de determinación de actitud. El primero de ellos es el método determinístico que utiliza la información 

de las lecturas de los sensores a lo largo de la misión y las comparan con modelos informáticos para 

calcular la actitud actual. Por otro lado, existen los estimadores recursivos que procesan las lecturas 

de sensores actuales y las compara con la última estimación de actitud para crear una nueva 

estimación. 

Enfoque determinista de la determinación de actitud 

Para la determinación inicial de la actitud, se requiere un enfoque determinista. Existen varios 

algoritmos deterministas diferentes para la determinación de la actitud, describiendo algunos a 

continuación: 

TRIAD method: La solución Tri-axial Attitude Determination (TRIAD) requiere dos conjuntos de 

vectores: un vector de observación de cada uno de los dos sensores ubicados en el satélite (𝑉1 y 𝑉2), 

y un vector de referencia para cada observación en términos de su dirección de referencia inercial (𝑊1 

y 𝑊2). Con estos vectores se crean triadas de referencia (𝑀𝑟𝑒𝑓) y de observación (𝑀𝑜𝑏𝑠) descritas en 

la Tabla 3. 

Tabla 2. Sensores utilizados en CubeSat [9]. 

Sensores Descripción 

Giroscopios 

Los giroscopios miden la tasa de cambio de la orientación angular respecto al 

marco inercial del satélite [°/s]. Los giróscopos proporcionan información 

sobre los movimientos de rotación en los tres ejes (roll, pitch y yaw) 

Sensores de sol 
Los sensores solares se utilizan para estimar la dirección del Sol en el marco 

de referencia del cuerpo del satélite. 

Magnetómetros 

 

Los magnetómetros determinan el campo magnético de la Tierra, midiendo su 

dirección y su fuerza en [nT] 

GPS 

Mediante el receptor GPS se obtiene la posición tridimensional (latitud, 

longitud y altitud) con alta precisión. Esto permite al CubeSat conocer su 

ubicación en la órbita terrestre. 

Star Tracker 

 

Un Star Tracker o contador de estrellas es un sistema de sensores cuya función 

principal es determinar con exactitud la actitud del CubeSat utilizando las 

estrellas circundantes como referencia. 
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Tabla 3. Descripción de las triadas de referencia y de observación. 

Triada Componentes de la triada 

𝑀𝑜𝑏𝑠 = [𝑟1̂ 𝑟2̂ 𝑟3̂ ] 

 
𝑟1̂ = 𝑉1̂ ;  𝑟2̂ =

𝑉1̂ × 𝑉2̂

|𝑉1̂ × 𝑉2̂|
 ;  𝑟3̂ = 𝑟1̂ × 𝑟2̂ 

𝑀𝑟𝑒𝑓 = [𝑠1̂ 𝑠2̂ 𝑠3̂ ] 
𝑠1̂ = 𝑊1̂ ;  𝑠2̂ =

𝑊1̂ × 𝑊2̂

|𝑊1̂ × 𝑊2̂|
 ;  𝑠3̂ = 𝑠1̂ × 𝑠2̂ 

 

Una vez que se calculan las tríadas de observación y referencia, se puede encontrar la solución 

TRIAD. Esta solución es la matriz de cosenos directores A que se define de la siguiente manera: 

𝐴 = 𝑀𝑜𝑏𝑠(𝑀𝑟𝑒𝑓)
𝑇
  

Esta matriz representa la rotación 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 más exacto debe elegirse siempre como 𝑉1 con su correspondiente vector de 

referencia 𝑊1. 

Por otro lado, existen algoritmos que ofrecen un mínimo error sin la necesidad de elegir el sensor más 

exacto como el 𝑉1. Para ello, buscan resolver la ecuación de Wahba, la cual minimiza el error de 

determinación de actitud al asignarle pesos a los vectores de referencia y de observación. Estos 

métodos son el q-method y el QUEST [15], los cuales no se utilizarán durante este trabajo, ya que 

como se muestra en Vélez [15], q-method presenta mayores errores en la determinación 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 implementación. 

Enfoque recursivo de la estimación de actitud  

Aunque se necesita un método determinista para la adquisición inicial de la actitud, un método 

recursivo a menudo es más 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 estimación anterior. El método recursivo más 

común es un Filtro de Kalman. 

Los Filtros de Kalman se utilizan para estimar los estados futuros de un sistema dinámico lineal 

afectado por ruido. El algoritmo consta de dos fases: la fase de predicción y la fase de actualización. 

Durante la fase de predicción, el filtro utiliza ecuaciones dinámicas del sistema preprogramadas para 

calcular la estimación a priori de la nueva actitud del satélite. Durante la fase de actualización, el filtro 

utiliza las lecturas actuales del sensor para determinar la estimación a posteriori de la actitud actual 

del satélite y calcular el error de estimación a partir de la predicción 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 fácilmente como el intervalo de tiempo entre las mediciones de los sensores. Sin 

embargo, el sistema dinámico 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 demás no linealidades en las ecuaciones dinámicas se abordan a 

través de matrices Jacobianas, que están compuestas por las derivadas parciales de primer orden de 

las ecuaciones dinámicas del sistema. Estas matrices Jacobianas permiten al EKF linealizar el sistema 

no lineal en la estimación actual y se deben calcular nuevas matrices para cada paso de tiempo. 

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

𝑥𝑘+1 = 𝑓𝑘(𝑥𝑘, 𝑢𝑘) + 𝑤𝑘 

𝑧𝑘 = ℎ𝑘(𝑥𝑘) + 𝑣𝑘 

Donde 𝑥𝑘+1 es el estado actual del sistema, 𝑥𝑘 es el estado previo del sistema, 𝑢𝑘 es la entrada de 

control, 𝑧𝑘 es la medición del sistema, 𝑓𝑘 representa la dinámica no lineal del sistema y ℎ𝑘 representa 

la medición no lineal. El ruido del proceso del estado se representa como 𝑤𝑘 y el ruido esperado de la 

medición es 𝑣𝑘. Las matrices Jacobianas 𝐹 y 𝐻 de 𝑓𝑘 y ℎ𝑘 respectivamente se pueden encontrar 

tomando la derivada parcial de 𝑓 y ℎ con respecto a 𝑥. 

𝐹(�̂�, 𝑡) =
𝜕𝑓

𝜕𝑥
|
�̂�
 

𝐻(�̂�, 𝑡) =
𝜕ℎ

𝜕𝑥
|
�̂�
 

La estimación a priori y la matriz de error de covarianza pueden ser obtenidas por las siguientes 

ecuaciones: 

�̂�𝑘
− = 𝑓𝑘(�̂�𝑘)𝑘 

𝑃𝑘
− = 𝐹𝑘𝑃𝑘−1𝐹𝑘

𝑇 + 𝑄𝑘 

La matriz 𝑄𝑘 representa la matriz de covarianza del ruido del modelo 𝑤𝑘. La ganancia de Kalman se 

calcula con la ecuación a continuación. 

𝐾𝑘 = 𝑃𝑘
−𝐻𝑘

𝑇(𝐻𝑘𝑃𝑘
−𝐻𝑘

𝑇 + 𝑅𝑘)
−1 

La matriz 𝑅𝑘 representa la matriz de covarianza del ruido del sensor 𝑤𝑘. 

El siguiente paso es la actualización de la medición. Las ecuaciones para la estimación a posteriori 

del estado y la matriz de covarianza del error se encuentran a continuación. 

�̂�𝑘 = �̂�𝑘
− + 𝐾𝑘(𝑧𝑘 − ℎ𝑘(�̂�𝑘

−)) 

𝑃𝑘 = (𝐼 − 𝐾𝑘𝐻𝑘)𝑃𝑘
− 

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 automatización y control de procesos para regular 
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sistemas dinámicos y mantener una variable de proceso en un valor deseado o setpoint. A 

continuación, se explicará cada uno de los componentes y cómo funcionan juntos para controlar el 

sistema: 

• Componente Proporcional (P): El término proporcional es la parte principal del controlador PID. 

Su función 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 será la corrección 

aplicada.  

• Componente integrativo (I): 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 

acumulación de errores pasados, por lo que tiende a eliminar errores persistentes o sistemáticos. 

Esta componente ayuda a reducir el error constante (offset) y garantiza que el sistema alcance el 

setpoint. Sin el componente integral, el controlador podría quedarse con un error constante incluso 

si el controlador proporcional es capaz de mantenerlo bajo control. 

• 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 acción derivativa es capaz de prever 

la dirección en la que el error se está 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 ecuación:  

𝑈 = 𝑘𝑝𝑃 + 𝑘𝑖𝐼 + 𝑘𝑑𝐷 

Siendo 𝑘𝑝, 𝑘𝑖 y 𝑘𝑑 constantes de ajuste de ganancias proporcional, integral y derivativo 

respectivamente, determinando la magnitud de la contribución de cada termino de control en general. 

Controlador Linear Quadratic Regulator (LQR) [31]: Este es un método de control óptimo utilizado 

en sistemas dinámicos lineales y de tiempo continuo. Su objetivo es encontrar la ley de control lineal 

que minimiza una función de costo cuadrática, teniendo en cuenta tanto el estado del sistema como la 

entrada de control. Para su uso se debe modelar el sistema según como se presenta a continuación, 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: 

�̇� = 𝐴𝑥 + 𝐵𝑢 

Posterior a esto, se requiere el uso de una función costo cuadrática que se debe minimizar. La función 

de costo típicamente incluye términos que penalizan el error del estado y el esfuerzo de control, 

ponderados por matrices de ponderación 𝑄 y 𝑅, respectivamente, la cual se expresa como: 

𝐽 =  ∫(𝑥𝑇𝑄𝑥 + 𝑢𝑇𝑅𝑢)𝑑𝑡

∞

0
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El objetivo es encontrar el 𝑢 =  −𝐾𝑥 que minimiza la función de costo, siendo 𝐾 la ganancia del 

controlador. Esta matriz K se obtiene la resolver la ecuación de Riccati expuesta a continuación, donde 

P es la matriz simétrica definida positiva asociada con la solución de la ecuación de Riccati: 

𝐴𝑇𝑃 + 𝑃𝐴 − 𝑃𝐵𝑅−1𝐵𝑇𝑃 + 𝑄 = 0 

Ya encontrada la matriz P, la ley de control óptimo se obtiene como 𝑢 = −𝐾𝑥 con 𝐾 = 𝑅−1𝐵𝑇𝑃. Esta 

ley se implementa en el sistema dinámico para estabilizarlo y minimizar la función de costo a lo largo 

del tiempo. El controlador LQR es particularmente eficaz para sistemas lineales y proporciona un 

enfoque sistemático para el diseño de controladores óptimos 

Actuadores 

Los actuadores son los que generan el torque necesario para el control del satélite. Los actuadores 

comúnmente utilizados en CubeSat se muestra en la Tabla 4, en conjunto con una breve descripción 

y un ejemplo utilizado: 

Tabla 4. Actuadores utilizados en CubeSat [9]. 

Actuadores Descripción 

Magnetorquer 

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.  

Rueda de reacción 

Una rueda de reacción 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 conservación 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 

 

2.5 System Engineering Envelopes 

Los Systems Engineering Envelopes son restricciones técnicas y operativas aplicables al CubeSat en 

fase de diseño, desarrollo y operación. Las decisiones de diseño se basan en estos parámetros: 

• Precio: ¿Cuál es el costo monetario de utilizar una u otra alternativa? 

• Potencia: ¿Cuanta energía consume la alternativa a utilizar? 

• Masa: ¿Cuánta masa se utiliza con la alternativa elegida respecto al total requerido? 

• Tamaño: ¿Cuánto volumen ocupa el componente a utilizar? 

En el contexto de este trabajo, se buscará cuantificar el costo respecto a precio, potencia, masa y 

tamaño, al utilizar distintos tipos de componentes del ADCS. Con esto se verá si en una misión de 

observación terrestre, cuál será el costo con el que se apuntó la carga útil hacia un lugar en específico 

de la Tierra. 
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2.6 Controlabilidad y observabilidad de un sistema de control  

Un sistema dinámico se considera controlable si se pueden aplicar señales de control que accionen 

cualquier estado del sistema dentro de una cantidad de tiempo finita. Esta característica 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 𝑁𝑥 estados, 𝑁𝑦 salidas y 𝑁𝑢 

entradas como se muestra a continuación: 

�̇� = 𝐴𝑥 + 𝐵𝑢 

𝑦 = 𝐶𝑥 + 𝐷𝑢 

Donde: 

𝑥 : Estados del sistema  

𝑢 : Entradas del sistema 

𝑦 : Salidas del sistema 

A, B, C y D: las matrices de espacio de estados con tamaños 𝑁𝑥 × 𝑁𝑥, 𝑁𝑥 × 𝑁𝑢, 𝑁𝑦 × 𝑁𝑥 y 𝑁𝑦 × 𝑁𝑢 

respectivamente de valores reales o complejos. 

El sistema es controlable y observable si la matriz de controlabilidad generada 𝐶𝑜 =

[𝐵, 𝐴𝐵, 𝐴2𝐵,… , 𝐴𝑛−1𝐵] y la matriz de observabilidad 𝑂𝑏 = [𝐶, 𝐶𝐴, 𝐶𝐴2, … , 𝐶𝐴𝑛−1] tienen un rango 

total, es decir, el rango es igual al número de estados del modelo de espacio de estados. 

Es relevante tener en cuenta estos conceptos, ya que, para utilizar algunos algoritmos de estimación 

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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3CAPÍTULO 3: Estado del Arte 

En este capítulo se muestran herramientas que logran simular la dinámica orbital y la dinámica de 

actitud del satélite, además de visualizarlo mediante una interfaz gráfica. Algunos de ellos son 

simuladores que entregan alguno de los MoP de apuntamiento, así como también softwares 

especializados en el análisis de budgets de ingeniería, en los cuales se encuentran los SE envelopes 

descritos. 

3.1 Spacecraft Control Toolbox [18] 

Spacecraft Control Toolbox (SCT) para MATLAB le permite diseñar, analizar y simular naves 

espaciales. Este producto es utilizado en todo el mundo por organizaciones líderes en investigación y 

desarrollo y fabricantes de naves espaciales. Se proporcionan más de dos mil funciones para dinámica, 

simulación, análisis y diseño de actitud y órbita. Puedes construir un satélite utilizando las 

herramientas gráficas CAD; diseñar y analizar los sistemas de control; realizar análisis de 

perturbaciones y pruebe el sistema de control en una simulación de seis grados de libertad, todo en el 

lenguaje de programación MATLAB. 

Existen tres módulos disponibles, los cuales se muestran a continuación: 

• CubeSat Toolbox: Es el producto más básico disponible, a un costo de 495 dólares. Está diseñado 

para CubeSat específicamente y sus principales características son el modelamiento de la dinámica 

y control de actitud (perturbaciones, controladores PID en conjunto con actuadores), propagación 

de orbita, cambios de marco de referencia, visualización (2D y 3D) y planeamiento de la misión. 

En la Figura 11, se presenta un resumen de los datos obtenidos por el simulador una vez creado el 

diseño 3D en CAD. Por otro lado, en la Figura 12, se muestra en específico la ventana de control 

del simulador, mostrando tanto los cuaterniones de rotación, como los torques y las razones de 

cambio de la rueda de reacción montada en el CubeSat. 

 

Figura 11. Resumen de la dinámica orbital y de actitud del satélite en CubeSat Toolbox. 
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Figura 12. Ventana de control del simulador de un CubeSat en CubeSat Toolbox. 

• Spacecraft Control Toolbox versión académica: La edición académica de la caja de herramientas 

contiene gran parte del software profesional Spacecraft Control Toolbox, incluidas las 

herramientas CAD, las funciones de diseño de control y dinámica de actitud, la mecánica orbital 

y el módulo CubeSat. Además, incluye esquemas de apuntamiento según marcos de referencia 

LVLH, sun-nadir pointing y latitude/longitude, y también otorga los pointing budgets más 

relevantes como la exactitud de apuntamiento. Esta versión cuesta 3995 dólares su adquisición y 

presenta un breve tutorial en el canal de YouTube de Princeton. 

• Spacecraft Control Toolbox versión profesional: La edición profesional de Spacecraft Control 

Toolbox ofrece todo lo que hay en las versiones CubeSat y Academic, con la adición de 

herramientas avanzadas para la estimación de actitud y órbita, modelado de sensores y actuadores 

y análisis de subsistemas. Las aplicaciones de la caja de herramientas incluyen diseño de sistemas 

de control, simulación no lineal, análisis de órbitas y planificación de misiones, incluidas 

trayectorias interplanetarias, diseño y disposición de naves espaciales, estudios comerciales y 

visualización de actitudes y órbitas. La versión profesional cuesta 11995 dólares, siendo esta la 

más completa y a la vez más cara entre las tres mencionadas. 

3.2 Ansys Systems Tool Kit (STK) [32]  

STK es una plataforma de software líder en el mercado diseñada para el modelado y análisis 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, científicos y analistas modelar, simular y visualizar sistemas dinámicos de 

manera efectiva. 

Es relevante ya que es capaz de modelar un satélite mediante su diseño 3D, mostrando gráficamente 

como este se propaga a través de la órbita. También es capaz de simular los cambios de actitud del 
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satélite a través del tiempo y mostrar si efectivamente se está apuntando hacia la zona requerida de la 

tierra (exactitud de apuntamiento). En la Figura 13 se aprecia una imagen referencial de la simulación 

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 dólares por un año, que sería la versión útil para la realización 

del proyecto. 

 

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

3.3 Aerospace Blockset [19] 

Dentro de este módulo en MATLAB, existen librerías capaces de modelar, simular y analizar 

CubeSats con facilidad. Algunas de las capacidades clave incluyen: 

• Modelado de CubeSats:  El modelo de plantilla es un ejemplo listo para simular que contiene un 

bloque de vehículo CubeSat. MATLAB permite a los usuarios modelar CubeSat para proporcionar 

una opción de planificación de misión de alto nivel/creación rápida de prototipos para modelar y 

propagar rápidamente órbitas 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) 

 

Figura 14. Plantilla de Simulink para el diseño de un CubeSat. 
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• Simulación de Misiones: El proyecto es un ejemplo listo para simular con visualización utilizando 

Simulink 3D Animation, como se muestra en la Figura 15. Este ejemplo utiliza un subsistema de 

modelo de vehículo por defecto, pero también se puede utilizar el modelo de CubeSat diseñado en 

el paso anterior. Con el módulo, es posible simular misiones completas de CubeSats, lo que 

incluye la evaluación de la trayectoria, la dinámica 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. 

 

Figura 15. Plantilla de Simulink para la modelación y simulación del CubeSat en base a la visualización en Simulink 3D. 

• Proyecto de ingeniería de sistemas basados en modelos (MBSE) en CubeSat: Es un ejemplo listo 

para simulación que muestra cómo modelar la arquitectura de una misión espacial con System 

Composer y Aerospace Blockset. El proyecto hace referencia al Proyecto de simulación 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 misión 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 según los bloques mostrados en la Figura 16. 

 

Figura 16. Visualización del MBSE de CubeSat. 
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Mediante la última librería mencionada se puede obtener la observación terrestre de un CubeSat, 

además de visualizar los budgets de costo como lo es el precio, la masa, la potencia tanto peak como 

promedio y el tamaño. También presenta en una interfaz gráfica los errores de determinación de 

actitud y de apuntamiento, además de los torques ejercidos por los actuadores (sean modelados o por 

defecto dentro del programa), como se muestra en la Figura 17. 

 

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

Mediante la realización de la ingeniería sistémica basada en modelos de MATLAB con las 

herramientas correspondientes se puede entregar los siguientes resultados del apuntamiento del 

satélite gráficamente en la Figura 18. 

 

Figura 18. Simulación de apuntamiento de la Tierra hacia la estación terrestre. 
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3.4 Valispace [33] 

Valispace es una plataforma integral de ingeniería y gestión de proyectos diseñada 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 características poderosas que 

permiten a los equipos de ingeniería colaborar eficientemente, gestionar requisitos y parámetros 

críticos, y tomar decisiones informadas en tiempo real. 

Las características claves son la gestión de datos en tiempo real, permitiendo el acceso en tiempo real 

y la colaboración de los miembros del equipo de ingeniería de forma actualizada. También permite a 

los equipos diseñar, analizar y optimizar sistemas de ingeniería complejos en base a requisitos que se 

imponen en el mismo programa al inicio del proyecto. Además, Valispace facilita el cálculo de 

parámetros críticos como costos, masa, potencia y tamaño, lo que es esencial en proyectos de 

ingeniería. Los resultados se pueden calcular y actualizar automáticamente a medida que se realizan 

cambios en el diseño. 

En la Figura 19 se muestra la creación de requisitos utilizando como ejemplo la creación de un 

ventilador en base a la masa máxima de sus componentes. También se puede visualizar el orden 

jerárquico de los requisitos impuestos, mostrando que la masa de la hélice es un requisito hijo de la 

masa total. 

 

Figura 19. Creación de requisitos respecto a la masa máxima [20]. 

Por otro lado, en la Figura 20 se visualiza la creación de valis, que son parámetros de componentes 

que contienen sus valores de ingeniería y tiene propiedades como fórmulas, valores, historia y mucho 

más. 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. 

 

Figura 20. Imposición 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 simulación, se toma en cuenta la Tabla 5, en la cual, en base a criterio propios, 

se analiza cada opción y su viabilidad. 

Tabla 5. Comparación entre los simuladores SOA encontrados. 

Software/simulador Precio [USD] Dificultad 
MoP de 

apuntamiento 
SE envelopes 

CubeSat Toolbox 495 + Matlab Media No presenta Potencia 

SCT académico 3995 + Matlab Alta 
Exactitud de 

apuntamiento 

Potencia y 

masa 

SCT profesional 11995 + Matlab Alta 
Exactitud de 

apuntamiento/agilidad 

Potencia, masa 

y tamaño 

Aerospace Blockset Matlab Muy alta 
Exactitud de 

apuntamiento 

Todos, 

incluyendo 

imposición de 

requisitos 

Systems ToolKit 4527 por año Media 
Exactitud de 

apuntamiento/agilidad 
Potencia 

Valispace 1295 por año Media No presenta Todos 

Para el caso del precio, son accesibles las opciones de CubeSat Toolbox y Aerospace Blockset, ya que 

una suscripción de MATLAB cuesta alrededor de 275 USD por año para versión académica, la cual 

se presenta disponible en el marco de su uso dentro de la Universidad de Concepción como 

estudiante/académico. Se descarta la primera opción al no presentar un análisis de los MoP de 

apuntamiento, ya que solo muestra la potencia gastada y la dinámica orbital y de actitud del satélite 

mostrada en un modelo 3D hecho en CAD. Otra razón para descartar su uso es que se presenta 

exclusivamente en MATLAB, siendo que la suite de simulación como se mencionó en las condiciones 

de diseño se pretende armar en Python, por lo que habría que reformular el código dentro de este 

lenguaje de programación.  

Por otro lado, el Aerospace Blockset se presenta como una buena opción, al ser un pack de 

herramientas disponibles en MATLAB. Si bien esta logra analizar al menos uno de los MoP de 

apuntamiento que se discutirán en el capítulo 4, su uso se basa en MBSE, el cual requiere de un manejo 

del Systems Engineering de medio a alto, escapándose en parte del conocimiento requerido para el 

uso del simulador. Además, no presenta la opción de hacer lazo cerrado por fuera del software, por lo 

que la combinación de herramientas es bastante rígida 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 simulación capaz de entregar resultados de 

rendimiento y costo, al armar la base de la dinámica orbital y de actitud en Python desde el inicio. 
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4CAPITULO 4: Rendimiento y costo de apuntamiento 

4.1 Cuantificación de los MoP de apuntamiento 

Para lograr una capacidad de apuntamiento óptima, se debe considerar los MoP de apuntamiento. El 

apuntamiento se define como la capacidad que tiene el CubeSat para orientar la carga útil hacia un 

objetivo en específico, el cual, para este proyecto, será la tierra al imponer misiones del tipo 

observación terrestre. Teniendo esto en cuenta, existen índices 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 revisión bibliográfica más extensa en libros sobre diseño de 

ADCS, se corrigieron y se cuantificaron, quedando como se muestra a continuación: 

• Exactitud de apuntamiento [8, 10]: Es el índice con mayor relevancia dentro de las misiones de 

observación 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 orientación hacia 

una sección especifica de la Tierra. Esta se mide en termino de grados sexagesimales [°] o radianes 

[rad] y se notará dicho valor como la resta entre la orientación deseada del CubeSat y la posición 

obtenida mediante el ADCS, sabiendo que existen posibles errores de determinación de actitud o 

de actuadores que no puedan ejercer el torque requerido. 

• Jitter [8, 34, 35]: El Jitter en la línea de visión (LoS, por sus siglas en inglés) de la nave espacial 

se define como las vibraciones mecánicas sinusoidales de pequeña amplitud que ocurren debido a 

las interacciones dinámicas causadas por dispositivos mecánicos vibratorios montados en la nave 

espacial o dentro del instrumento (s) de carga útil 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 línea de visión de la carga 

útil. Para visualizar este problema, se debe revisar si existen en las sinusoidales alrededor del eje 

de equilibrio a controlar en los ángulos de Euler, leves perturbaciones asemejadas al ruido, que 

representan la inestabilidad del satélite al tomar diferentes orientaciones pequeñas en bajos 

periodos de tiempo, que hacen que la cámara sea  ea “em añada”. Para representar dicho 

problema, se considera la densidad espectral de potencia como una medida de cuantificación del 

jitter, el cual se obtendrá una vez fijado un filtro pasa alto de hasta una frecuencia adecuada 

(generalmente 10 [Hz]) aplicada a la respuesta obtenida. Se observará un alto nivel de jitter si 

existe un valor de la densidad espectral de potencia mayor, al consumir más energía en dicho rango 

de frecuencias. 

• Agilidad [8, 36]: Se refiere a lograr una maniobra de actitud mínima, el cual es una combinación 

de apuntar al objetivo (sección 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 más rápido posible y 

mantenga la orientación en una exactitud de apuntamiento aceptable dentro de los requerimientos. 

Para cuantificar este índice, se hará uso del parámetro 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 comparación de dos ADCS, sería más ágil aquel que 
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presente un menor tiempo de asentamiento, comparándolo a través de una gráfica de velocidad 

angular respecto al tiempo, asumiendo una banda de asentamiento adecuada. 

• Drift [8]: Se define como un límite en el movimiento lento de baja frecuencia de un vehículo. Por 

lo general, se expresa como [°]/s. Este límite de velocidad angular se deja impuesto para evitar 

que las perturbaciones cambien la actitud del satélite. Se utiliza cuando el vehículo puede desviarse 

del objetivo con reinicios poco frecuentes. 

Cabe destacar que se eliminó la velocidad de respuesta de los índices de rendimiento de apuntamiento 

descritos en [9] debido a que es un parámetro que permite cuantificar la agilidad, al presentar 

similitudes en su definición respecto al tiempo de asentamiento. También notar que en trabajo previo 

se describió el drift como estabilidad de la carga útil, con una definición similar. Se optó 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 

misión. 

4.2 Influencia del ADCS sobre los MoP de apuntamiento 

En primera instancia se hará 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 continuación: 

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

Parte del 

ADCS 

MoP de apuntamiento 

que afecta 
Descripción 

 

 

 

 

Sensores 

 

 

 

 

 

Exactitud de 

apuntamiento 

Jitter 

Drift 

Los sensores afectan directamente a la exactitud de 

apuntamiento y al jitter dependiendo de la calidad de 

estos al momento de determinar la actitud del satélite 

(mayor calidad es menor error en la determinación de 

actitud y menor ruido). Por otro lado, para el caso del 

drift, se requiere un conocimiento óptimo de la 

velocidad angular otorgada por el giroscopio de 

manera tal de analizar si existe o no este fenómeno. 

 

 

 

Algoritmos de 

determinación 

de actitud 

 

 

 

Exactitud de 

apuntamiento 

Jitter 

Dependiendo de la calidad del algoritmo de estimación 

utilizado, se puede obtener un mayor o menor error 

absoluto de apuntamiento. Por otro lado, la utilización 

de un mejor algoritmo que disminuya el ruido de los 

sensores hace que mejore el jitter presente en los 

gráficos. 
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Controladores 

 

 

Exactitud de 

apuntamiento 

Jitter 

Drift 

Agilidad 

Dependiendo de la calidad del controlador a 

implementar en el satélite, se puede disminuir el 

tiempo de asentamiento, provocando maniobras más 

rápidas y estables. Por otro lado, si el controlador 

otorga ganancias excesivas, haciendo que el actuador 

gire con alta velocidad, puede provocar jitter en la 

línea de visión al generar vibraciones que se denotarían 

en los gráficos de orientación respecto al tiempo. 

También son los responsables de generar una 

velocidad angular sobre la mínima para evitar el drift. 

Además, se logra obtener una determinada exactitud 

dependiendo del controlador a utilizar y de las 

constantes ejercidas para su implementación, 

oscilando alrededor de un setpoint diferente al 

requerido o estabilizándose inmediatamente. 

Actuadores 

 

Exactitud de 

apuntamiento 

Jitter 

Drift 

Agilidad 

Los actuadores están 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 orientación con torques 

más pequeños. 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 

controlador sea capaz de estabilizarlo hacia la 

orientación deseada. Bajo este mismo criterio, el 

actuador puede ayudar a mantener una cierta velocidad 

angular para evitar el drift. Por otro lado, un control 

inadecuado del actuador hará que existan vibraciones 

mecánicas internas excesivas que generaran un 

aumento del jitter en el sistema, representándose en 

oscilaciones y ruido en las orientaciones. 

 

4.3 Costo de los componentes de ADCS según los SE envelopes 

Con el objetivo de visualizar en el simulador el rendimiento de apuntamiento y su costo asociado, se 

decide agrupar los componentes físico en niveles según 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 consideración genera un análisis extenso e innecesario 

respecto a la obtención 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 

Dynamics) 

SGR-Ligo (Surrey 

Satellite Technology) 

Celeste_gnss_rx 

(Spacemanic) 

Giroscopio CRH03 – 200 (Silicon 

Sensing Systems) 

CRH03 – 010 (Silicon 

Sensing Systems) 

NSGY-001 (NewSpace 

System) 

Magnetómetro MM200 (AAC Clyde 

Space) 

- MAG-3 (AAC Clyde 

Space) 

Sun Sensor CSS-01, CSS-02 (Space 

Micro) 

MSS-01(Space Micro) FSS (Bradford Space) 

Rueda de reacción CubeWheel Small 

(CubesSpace) 

RW4-1.0 (RocketLab) RW4 (Blue Canyon 

Technologies) 

Magnetorquer CubeTorquer Coil 

(CubeSpace) 

NCTR-M012 

(NewSpace systems) 

MT15-1 (ZARM 

Technik) 

 

  



31 

 

5CAPITULO 5: Diseño de la suite de simulación 

5.1 Marco general del simulador 

Para la construcción de la suite de simulación, se debe tener en cuenta tanto la dinámica orbital como 

la dinámica de actitud, para así 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: 

• Propagación 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 información sobre el vector posición y velocidad del satélite respecto a la Tierra. 

Además, se debe considerar las perturbaciones correspondientes para la altura del satélite 

analizado, que en este caso se acotará a órbitas bajas, con el objetivo de hacer el movimiento 

traslacional del satélite realista según las condiciones espaciales presentes. 

• Modelos orbitales: Los modelos orbitales son necesarios para obtener la orientación del CubeSat. 

Con ello se obtendrán las representaciones necesarias de los sensores en el marco de referencia 

inercial. 

• Sensores: Para determinar la actitud del satélite, se seleccionan sensores capaces de entregar 

información relevante sobre la inercia del satélite, el comportamiento físico del ambiente espacial 

o estrellas circundantes. Es relevante tanto para la estimación inicial como para el conocimiento 

de la actitud a través del tiempo y se simularan según los modelos orbitales analizados, teniendo 

en cuenta una rotación del marco de referencia inercial al marco de referencia del cuerpo y el ruido 

en la lectura de los componentes utilizados. 

• Algoritmos de estimación 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 estimación inicial 

y el EKF para la estimación de los estados posteriores, además de la eliminación del ruido en la 

obtención de la orientación del satélite. 

• Controladores y actuadores: Ya obtenidas la actitud del satélite a través del tiempo, se desea que 

el CubeSat apunte a una dirección en específico. Para ello se implementa el uso de un controlador 

capaz de realizar el control del satélite mediante la entrega del modelo dinámico y del actuador. 

Esto va de la mano con la selección del actuador a utilizar, para tener en cuenta las limitaciones 

de la acción de control al apuntar el satélite hacia la dirección deseada. 

Teniendo en cuenta estos factores, se muestra en la Figura 21 un diagrama que resume la base de la 

suite de simulación para la posterior obtención de resultados de los MoP de apuntamiento y de los SE 

envelopes correspondientes. Se observa en primera instancia la obtención del vector estado �⃗�  del 

CubeSat mediante el propagador orbital, para posteriormente utilizar los modelos orbitales y conocer 

𝑉𝑟𝑒𝑓 que es el vector en el sistema de referencia inercial. Además, mediante la lectura de los sensores 

se conocerá 𝑉𝑜𝑏𝑠, que representan los vectores obtenidos en el marco de referencia del cuerpo. 

Teniendo en cuenta el cambio de sistema de referencia de 𝑉𝑟𝑒𝑓 a LVLH (que se explicará en las 

siguientes secciones), se utilizan ambos vectores para la estimación del cuaternión 𝑞, para finalmente 
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ejecutar la acción de control con el controlador seleccionado, teniendo la restricción del torque 𝝉 

ejercido por el actuador. En las siguientes secciones se explicará con mayor detalle el diseño/selección 

de cada parte de la suite de simulación. 

 

Figura 21. Esquema general de la base del simulador. 

5.2 Propagador orbital 

Para la simulación de la dinámica orbital, se debe considerar la implementación de un propagador 

capaz de entregar la posición 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 matemático que se utiliza ampliamente 

para predecir la posición y velocidad de los satélites. Utiliza las ecuaciones de movimiento de dos 

cuerpos, que describen cómo 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 radiación solar y los efectos gravitacionales de la interacción con 

otros cuerpos como el Sol o la Luna. El SGP4 utiliza los Two Line Elements (TLE) como entrada, que 

es un formato estándar utilizado para describir la órbita de un satélite en dos líneas, en conjunto con 

la fecha de inicio y el tiempo de propagación, para después aplicar una serie de ecuaciones y 

algoritmos que calculan los elementos orbitales futuros del satélite en función del tiempo. 

FreeFlyer [38]:Es un programa de simulación espacial diseñado para visualizar y modelar varios 

escenarios, incluyendo, pero no limitándose a la propagación y maniobras de naves espaciales, análisis 

de cobertura y contacto, análisis interplanetario y la generación de diversos recursos visuales. Es capaz 

de propagar el movimiento del satélite a través del tiempo e incluir perturbaciones como J2, arrastre 

atmosférico, efecto multi-cuerpo y radiación solar. 

Systems Tool Kit (STK) [32]: Es una plataforma ampliamente utilizada en el ámbito tanto aeronáutico 

como espacial. El STK es un simulador de Ansys utilizado para el diseño, planificación y simulación 



33 

 

de misiones. Una de sus herramientas es la propagación del satélite a través del tiempo con una interfaz 

gráfica, 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 

implementación del simulador solo para su uso en la dinámica orbital. Por lo tanto, se elige el SGP4 

no solo por ser una opción gratuita, sino porque es fácil de implementar a cualquier satélite que se 

conozca su TLE. Esta entrega el movimiento traslacional del satélite a través del tiempo considerando 

las perturbaciones más importantes a bajas alturas. 

Para analizar el funcionamiento del propagador, se utilizó como ejemplo un TLE del SUCHAI-3 

obtenido de CelesTrak y se propagó durante un día tomando como fecha de inicio 1 de noviembre del 

2023 a las 12 del mediodía. Se observa en la Figura 22 (a) y (b) la posición y la velocidad respecto al 

marco de referencia ECI obtenido en Python a través de la librería SGP4. 

 

(a) 

 
(b) 

Figura 22. Propagación del SUCHAI-3 durante un día con fecha de inicio 01/11/23 para (a) posición (b) velocidad. 
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5.3 Modelos orbitales y sistema de referencia. 

Para la obtención de la actitud del satélite se requieren conocer dos vectores respecto al marco de 

referencia Local Vertical Local Horizontal (LVLH) o tam i n llamado “or ital”.  Para ello se 

conocerán en primera instancia los modelos del sol y del campo geomagnético terrestre para la 

obtención de los vectores en el marco de referencia inercial (ECI), para luego rotarlos al sistema 

LVLH. Posteriormente se obtendrán los vectores de observación, que se generan en base a los modelos 

mencionados aplicando otra rotación 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 anomalía media del sol, la cual se calcula según muestra la Ecuación 

(5) y consiste en el ángulo medido desde el perigeo, que describe la posición del Sol en su trayectoria 

orbital y depende puramente del tiempo. 

𝑀𝑠𝑢𝑛 = 𝑀𝑠𝑢𝑛𝐸𝑝𝑜𝑐ℎ + 𝑛𝑠𝑢𝑛𝐽𝐷2000 = 357.528° + 0.9856003°JD2000 (5) 

En la ecuación anterior, 𝑀𝑠𝑢𝑛𝐸𝑝𝑜𝑐ℎ es el valor conocido de la anomalía media del Sol para el 1 de 

enero de 2000 al mediodía en UTC y 𝑛𝑠𝑢𝑛 es el movimiento medio del Sol, el cual también es un valor 

conocido. La anomalía media del Sol puede entonces calcularse para cualquier JD2000, que se refiere 

a la fecha juliana respecto al año 2000. A partir de la anomalía media, se puede calcular la longitud 

de la eclíptica 𝜆𝑠𝑢𝑛 según la siguiente ecuación, que representa la posición del Sol en el plano orbital 

bidimensional en el marco ECI. 

𝜆𝑠𝑢𝑛 = 280.461° + 0.9856474𝐽𝐷2000 + 1.915° sin(𝑀𝑠𝑢𝑛) + 0.020° sin(2𝑀𝑠𝑢𝑛) 

Para determinar completamente la posición del Sol en el marco ECI, se requiere conocimiento de la 

inclinación de la órbita desde el plano orbital bidimensional. Este parámetro se llama oblicuidad del 

plano de la eclíptica y se define a continuación: 

휀 = 23.4393° + 0.0000004° JD2000 

La posición del Sol en el marco ECI ahora se puede calcular como un vector unitario con las 

componentes representadas en la Ecuación (6), (7) y (8) 

𝑋𝑠𝑢𝑛 = cos(𝜆𝑠𝑢𝑛)  (6) 

𝑌𝑠𝑢𝑛 = cos(휀) sin(𝜆𝑠𝑢𝑛) (7) 

𝑍𝑠𝑢𝑛 = sin(휀) sin(𝜆𝑠𝑢𝑛) (8) 

Este modelo del vector sol se observa en la Figura 23, en la cual se simula propagando por un año 

desde el 05 de julio del 2023, el cual en días julianos corresponde al día 8586. Se observa en dicha 

gráfica un comportamiento oscilatorio, notándose un ciclo entero del movimiento del sol recién al 

término de la simulación. 
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Figura 23. Vector sol en sus tres componentes simulados durante un año. 

5.3.2 Fuerzas geomagnéticas de la Tierra [39] 

Para el modelamiento de las fuerzas geomagnéticas de la tierra en distintas posiciones de la órbita de 

un satélite se requiere el uso del International Geomagnetic Reference Field (IGRF). Este campo de 

referencia consiste en un conjunto de coeficientes armónicos esféricos que pueden introducirse en un 

modelo matemático, para así describir la porción a gran escala y variable en el tiempo del campo 

magnético interno de la Tierra entre las épocas 1900 d.C. y el presente. El IGRF utilizado para la 

realización del simulador es el de decima tercera generación y se ha derivado de observaciones 

registradas por satélites, observatorios terrestres y estudios magnéticos 

El IGRF describe el principal campo geomagnético 𝐵(𝑟, 𝜃, 𝜙, 𝑡) que es producido por fuentes internas 

principalmente dentro del núcleo de la Tierra. El IGRF es válido dentro y alrededor de la superficie 

de la Tierra, donde el campo geomagnético principal puede describirse como el gradiente de un 

potencial escalar, 𝐵 = −∇𝑉, y la función potencial 𝑉(𝑟, 𝜃, 𝜙, 𝑡) se representa en la Ecuación (9) como 

una expansión en serie finita en términos de coeficientes armónicos esféricos, 𝑔𝑛
𝑚, ℎ𝑛

𝑚, también 

conocidos como coeficientes de Gauss: 

𝑉(𝑟, 𝜃, 𝜙, 𝑡) = 𝑎 ∑ ∑ (
𝑎

𝑟
)
𝑛+1

[𝑔𝑛
𝑚(𝑡) cos(𝑚𝜙) + ℎ𝑛

𝑚(𝑡) sin(𝑚𝜙)]𝑃𝑛
𝑚(cos(𝜃))

𝑛

𝑚=0

 

𝑁

𝑛=1

 (9) 

Aquí, 𝑟, 𝜃, 𝜙 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 geocéntricas o geodésicas respectivamente, y 𝜃, 𝜙 son la co-latitud y longitud 

geocéntricas respectivamente. El 𝑃𝑛
𝑚(cos(𝜃)) son funciones de Legendre asociadas 

seminormalizadas de Schmidt de grado n y orden m. El parámetro N especifica el grado máximo de 

expansión armónica esférica y se eligió que fuera 10 hasta la época 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 época de 5 años. La dependencia temporal 

de estos parámetros se modela como lineal por partes y viene dada por: 
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𝑔𝑛
𝑚(𝑡) = 𝑔𝑛

𝑚(𝑇𝑡) + (𝑡 − 𝑇𝑡)�̇�𝑛
𝑚(𝑇𝑡) 

ℎ𝑛
𝑚(𝑡) = ℎ𝑛

𝑚(𝑇𝑡) + (𝑡 − 𝑇𝑡)ℎ̇𝑛
𝑚(𝑇𝑡) 

Dónde 𝑔𝑛
𝑚(𝑇𝑡), ℎ𝑛

𝑚(𝑇𝑡) son los coeficientes de Gauss en la época 𝑇𝑡, que precede inmediatamente al 

tiempo t. Las épocas del modelo en IGRF-13 se proporcionan en múltiplos exactos de 5 años 

comenzando en 1900 y terminando en 2020, de modo que 𝑇𝑡 < 𝑡 < 𝑇𝑡 + 5. Para 𝑇𝑡 < 2020, los 

parámetros �̇�𝑛
𝑚(𝑇𝑡), ℎ̇𝑛

𝑚(𝑇𝑡) representan la aproximación lineal al cambio en los coeficientes de Gauss 

durante el intervalo de 5 años que abarca [𝑇𝑡, 𝑇𝑡 + 5]. Pueden calcularse en unidades de nanoTesla 

por año (nT/año) como: 

�̇�𝑛
𝑚(𝑇𝑡) =

1

5
(𝑔𝑛

𝑚(𝑇𝑡 + 5) − 𝑔𝑛
𝑚(𝑇𝑡)) 

ℎ̇𝑛
𝑚(𝑇𝑡) =

1

5
(ℎ𝑛

𝑚(𝑇𝑡 + 5) − ℎ𝑛
𝑚(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 

parámetros de entrada las coordenadas geodésicas (𝑟, 𝜃, 𝜙) en conjunto con el año de análisis, para 

así obtener siete salidas (declinación [°], inclinación [°], intensidad horizontal [nT], componente norte 

[nT], componente este [nT], componente vertical [nT] e intensidad total [nT]), siendo la componente 

4,5 y 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 librería Skyfield de 

Python y conociendo la posición en la cual está 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 utilizó los vectores posición y 

velocidad de la sección 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. 

 

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 observación 

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

ECI a LVLH utilizando los vectores posición �⃗�  y velocidad �⃗�  calculados en la sección 5.2 proveniente 

del SGP4. Dicha matriz de rotación se representa de la siguiente manera [35]: 

𝑍𝑂
⃗⃗ ⃗⃗  =

�⃗� 

‖�⃗�  ‖
    ;     𝑋𝑂

⃗⃗⃗⃗  ⃗ =
�⃗� × 𝑍𝑂

⃗⃗ ⃗⃗  

‖�⃗� × 𝑍𝑂
⃗⃗ ⃗⃗   ‖

    ;     𝑌𝑂
⃗⃗⃗⃗ = 𝑍𝑂

⃗⃗ ⃗⃗  × 𝑋𝑂
⃗⃗⃗⃗  ⃗ 

𝑅𝐸𝐶𝐼
𝑂 = [𝑋𝑂

⃗⃗⃗⃗  ⃗
𝑇
   𝑌𝑂
⃗⃗⃗⃗ 

𝑇
   𝑍𝑂
⃗⃗ ⃗⃗  

𝑇
] 

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

representa como 𝑅𝐸𝐶𝐼
𝑏𝑜𝑑𝑦

, se obtiene la matriz de rotación que relaciona el marco de referencia del 

cuerpo con el orbital, mediante la siguiente relación. 

𝑅𝑂
𝑏𝑜𝑑𝑦

= (𝑅𝐸𝐶𝐼
𝑂 )𝑇 ⋅ 𝑅𝐸𝐶𝐼

𝑏𝑜𝑑𝑦
 

Mediante esta matriz de rotación, la cual puede ser transformada a un cuaternión 𝑞𝑂
𝑏𝑜𝑑𝑦

, se puede 

aplicar el control que será analizado en secciones posteriores utilizando una condición inicial en el 

sistema de referencia adecuado. Para la obtención de los vectores sol y las fuerzas magnéticas en el 

marco de referencia del cuerpo, se genera el cuaternión 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 rotación para la obtención de los vectores 𝐵𝑂 y 𝑣𝑠𝑢𝑛,𝑂 usando los cuaterniones 𝑞𝐸𝐶𝐼
𝑂 . 

(𝑞𝑂
𝑏𝑜𝑑𝑦

)
−1

= [−𝑞0, −𝑞1, −𝑞2, 𝑞3] 

𝐵𝑏𝑜𝑑𝑦 = (𝑞𝑂
𝑏𝑜𝑑𝑦

)−1 ∙ 𝐵𝑂 ∙ 𝑞𝑂
𝑏𝑜𝑑𝑦

 

𝑣𝑠𝑢𝑛,𝑏𝑜𝑑𝑦 = (𝑞𝑂
𝑏𝑜𝑑𝑦

)−1 ∙ 𝑣𝑠𝑢𝑛,𝑂 ∙ 𝑞𝑂
𝑏𝑜𝑑𝑦

  

5.4 Algoritmos de estimación y control satelital 

Ya obtenidos los vectores de referencia y de observación, se puede estimar la orientación 

(cuaterniones) y la velocidad angular del satélite a través del tiempo. Para ello se estima la actitud 

actual mediante mediciones y métodos matemáticos, para posteriormente definir una acción de control 

que logrará apuntar hacia la actitud objetivo (sistema de referencia LVLH) utilizando un sistema de 

control automático. 

5.4.1 TRIAD y EKF 

En primera instancia se utiliza el método determinista del TRIAD para obtener la orientación inicial 

del satélite, en el cual los vectores 𝑉1 y 𝑉2 serían las mediciones de los magnetómetros y los sensores 

de sol respectivamente, mientras que los vectores 𝑊1 y 𝑊2 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 sección 2.4.2 del enfoque determinista, se tiene la siguiente matriz de rotación: 
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𝑅 = 𝑀𝑜𝑏𝑠(𝑀𝑟𝑒𝑓)
𝑇
 

Es relevante mencionar que el magnetómetro se toma siempre como el 𝑉1 debido a que es mas exacto 

en la determinación de la fuerza magnética respecto al sensor de sol en su obtención del vector sol en 

los diferentes niveles. Además, se destaca que la solución entrega una matriz de rotación (Direction 

Cosine Matrix) entre los marcos de referencia ECI y del cuerpo, por lo tanto, se debe convertir a 

orbital/cuerpo mediante la relación previamente mostrada en 5.3.3, para posteriormente transformarla 

a cuaternión para su trabajo posterior. Además, para el análisis de resultados, se utilizan los ángulos 

de Euler para una mayor comprensión conceptual y física de los cambios de orientación ocurridos en 

el satélite. En el Anexo D se presentan dichas conversiones matemáticas. 

Se descarta en su totalidad el uso del TRIAD para la determinación de la orientación 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 estimación de actitud respecto a la orientación ideal, haciendo que en la sección posterior de 

control no se logre llegar al setpoint deseado. Mas detalles se muestran en la sección 6.1, al mostrar 

resultados utilizando datos e información 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 orientación inicial el cuaternión proveniente del TRIAD. Para la elaboración de este 

trabajo, se consideró la estimación del EKF mediante la asignación de un error aleatorio equivalente 

al 10% del cuaternión ideal para representar dicho algoritmo de manera simple y acotada, por lo que 

queda pendiente su implementación 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 implementación. 

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 función de dirigir el satélite en una orientación especifica. También se opta por el 

uso solo del magnetorquer como actuador debido a la documentación encontrada sobre su utilización 

y al acotamiento del tiempo de trabajo, cuyo torque de control se representa de la siguiente manera en 

sus tres componentes [14]: 

𝜏𝑥,𝑐𝑡𝑟𝑙 = (
𝑏𝑥𝑚𝑧 − 𝑏𝑧𝑚𝑥

‖𝑏‖
)𝑏𝑧 − (

𝑏𝑦𝑚𝑥 − 𝑏𝑥𝑚𝑦

‖𝑏‖
)𝑏𝑦 

𝜏𝑦,𝑐𝑡𝑟𝑙 = −(
𝑏𝑧𝑚𝑦 − 𝑏𝑦𝑚𝑧

‖𝑏‖
)𝑏𝑧 + (

𝑏𝑦𝑚𝑥 − 𝑏𝑥𝑚𝑦

‖𝑏‖
)𝑏𝑥 

𝜏𝑧,𝑐𝑡𝑟𝑙 = (
𝑏𝑧𝑚𝑦 − 𝑏𝑦𝑚𝑧

‖𝑏‖
)𝑏𝑦 − (

𝑏𝑥𝑚𝑧 − 𝑏𝑧𝑚𝑥

‖𝑏‖
)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 linealización del sistema, un proceso útil 

para simplificar modelos no lineales como las ecuaciones (2) y (4) y facilitar el diseño de estrategias 

de control. Este proceso se basa en la aproximación 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 orientación entre los marcos de referencia del cuerpo y orbital, además de lograr que se 

minimice tanto la acción de control como la velocidad angular [14]. 

𝑞𝑐𝑜 = [0,0,0,1]; 𝑢 = [0,0,0]; 𝜔𝑐𝑜 = [0,0,0] 

Una vez identificado el punto de equilibrio, se aplica la aproximación 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, 

𝐴 =
𝜕𝑓(𝑥,𝑢)

𝜕𝑥
 y 𝐵 =

𝜕𝑓(𝑥,𝑢)

𝜕𝑢
, representan la dinámica linealizada del sistema, generando así el modelo 

espacio estado (EE) mostrado a continuación. 

�̇� = 𝐴𝑥 − 𝐵𝑢 

Es importante destacar que la linealización nos proporciona una descripción 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 álgebra y las 

consideraciones del diseño del control lineal a mayor detalle, se recomienda revisar el Anexo F.  

Evaluando los valores deseados de 𝑞𝑐𝑜 y 𝜔𝑐𝑜 a las matrices 𝐴 y 𝐵 mencionadas en el Anexo F, se 

obtiene: 

𝐴 = 𝐹 =

[
 
 
 
 
 

0
0
0

6𝜔0,𝑜
2 [𝐼𝑧 − 𝐼𝑦]   

0
0

0
0
0
0

6𝜔0,𝑜
2 [𝐼𝑧 − 𝐼𝑥]      

0

0
0
0
0
0
0

       

0.5
0
0
0
 0 
0

0
0.5
0
0
0

   (𝜔0,𝑜)(𝐼𝑥 − 𝐼𝑦)/𝐼𝑧 − 𝐼𝑧𝜔0,𝑜

0
0

0.5
  0

   (𝜔0,𝑜)(𝐼𝑥 − 𝐼𝑧)/𝐼𝑦 + 𝐼𝑦𝜔0,𝑜 

0 ]
 
 
 
 
 

 

𝐵 =

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 

0
0
0

−𝑏𝑧
2 − 𝑏𝑦

2

‖𝑏‖𝐼𝑥
𝑏𝑥𝑏𝑦

‖𝑏‖𝐼𝑦
𝑏𝑥𝑏𝑧

‖𝑏‖𝐼𝑧

0
0
0

𝑏𝑥𝑏𝑦

‖𝑏‖𝐼𝑥
−𝑏𝑧

2 − 𝑏𝑥
2

‖𝑏‖𝐼𝑦
𝑏𝑦𝑏𝑧

‖𝑏‖𝐼𝑧

0
0
0

𝑏𝑥𝑏𝑧

‖𝑏‖𝐼𝑥
𝑏𝑦𝑏𝑧

‖𝑏‖𝐼𝑦

−𝑏𝑦
2 − 𝑏𝑥

2

‖𝑏‖𝐼𝑧 ]
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

Ya conseguidas las matrices A y B, se puede representar el modelo de espacio de estados de manera 

lineal según se muestra a continuación: 

�̇� = �̂�𝑥 
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Con: 

�̂� = 𝐴 − 𝐵𝐾 

𝐾 = [

𝐾𝑝,𝑥 0 0

0 𝐾𝑝,𝑦 0

0 0 𝐾𝑝,𝑧

    

𝐾𝑑,𝑥 0 0

0 𝐾𝑑,𝑦 0

0 0 𝐾𝑑,𝑧

] 

Donde 𝐾𝑝 y 𝐾𝑑 son las constantes proporcionales y derivativas del controlador y desempeñan un papel 

crucial en la determinación 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 asintóticamente 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 perturbación, lo que es fundamental 

para el funcionamiento adecuado del sistema de control, con un rendimiento estable y robusto [42]. 

Además, es relevante mencionar que se utiliza el estado estimado por el algoritmo de estimación EKF 

para la acción de control 𝑢 = 𝐾𝑥, mientras que el estado ideal está presente multiplicando la matriz 

A, mostrando así que la estimación no generará el control necesario para estabilizar el sistema y que 

por lo tanto existirá un margen de error en la obtención de resultados de rendimiento en base a los 

MoP de apuntamiento. 

5.5 Suite de simulación 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: 

• Uso del propagador SGP4 para la simulación de la dinámica orbital: Se eligió este debido a que 

presenta disponibilidad en el lenguaje de programación Python, además de ser de libre acceso y 

modela las perturbaciones necesarias en LEO a través del tiempo. Los demás propagadores como 

FreeFlyer y STK mencionados no son de libre acceso (tienen un alto costo monetario) y pueden 

no tener una conexión directa con las demás herramientas que se implementaran dentro del diseño 

del ADCS. 

• 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 magnetómetro y el sensor de sol, debido a que 

pueden obtener los vectores de observación a través de un cambio en el sistema de referencia de 

cuerpo a orbital, además de la implementación del ruido característico del componente físico. 

Finalmente, el giroscopio aporta con la actualización del cambio angular en el CubeSat, por lo que 

ayuda a obtener las velocidades angulares a través del tiempo. 

• Algoritmo de determinación de actitud seleccionado: Al observar una mala estimación del 

TRIAD, solo se le utilizó como estimación inicial. Además, se le impuso para tener una primera 
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iteración del simulador un error representativo al EKF, con el objetivo de observar cómo se 

comporta el control del satélite mediante niveles de error correspondiente tanto al algoritmo como 

a los sensores. 

• Actuador y controlador por utilizar: Como actuador se simulará solo los magnetorquers para el 

control de la actitud en el simulador debido a que existen mayor cantidad de referencias sobre su 

simulación en software [15] [43]. Por otro lado, se elige la utilización de un controlador 

Proporcional-Derivativo (PD) debido a que la dinámica de actitud del satélite se puede representar 

como un cuaternión (elemento proporcional) y la velocidad angular (elemento derivativo), siendo 

suficiente para dar la orden de controlar la actitud de satélite hacia una dirección 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 deberá determinar en primera instancia su posición y velocidad en 

la órbita. Para ello, se le otorga al propagador parámetros de entrada como el TLE del satélite, una 

fecha de simulación y un tiempo de propagación. Luego, se simulará el GPS sin error, que determina 

la ubicación actual en coordenadas geodésicas, haciendo un cambio en el sistema de referencia desde 

ECI (marco de referencia con el cual se obtiene la posición utilizando el SGP4). Esta información 

permitirá que se obtengan los valores del campo magnético para la ubicación actual del satélite en 

órbita en conjunto con el vector del sol, utilizando los modelos orbitales correspondientes. 

Por otro lado, el CubeSat obtendrá los vectores de observación mediante el uso de los sensores de sol 

y los magnetómetros, obteniendo lecturas en el marco de referencia del cuerpo y simulándolo 

mediante una rotación de los modelos orbitales utilizando los cuaterniones que se obtengan del control 

satelital, además de la simulación del giroscopio como el sensor capaz de obtener la tasa de cambio 

de la actitud del satélite. Posteriormente, se conoce una estimación inicial de la orientación 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 acción de control 

que será aplicada y limitada por el tipo de magnetorquer a simular, generando un torque capaz de 

generar un cambio de orientación. 

Para el caso de esta primera iteración, al no diseñar el EKF, se asume un error en el cuaternión para 

representar la estimación de la actitud del algoritmo de estimación, y aumentará o disminuirá en base 

a la calidad de los sensores elegidos según 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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Figura 25. Diagrama de la suite de simulación ideal. 

 

Figura 26. Diagrama de la primera iteración de la suite de simulación.  
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6CAPÍTULO 6: Resultados y validación de la suite de simulación 

En este capítulo se verán resultados en base a la elección de parámetros y datos de un CubeSat 

operativo, para obtener los MoP de apuntamiento con sus respectivos costos según los niveles de 

componentes físicos impuestos dentro de la simulación. Es relevante mencionar que se obtuvo la 

cuantificación 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 observación terrestre, y además al no 

simular de manera precisa y detallada las condiciones orbitales. 

6.1 Condiciones y parámetros de simulación 

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 Capítulo 

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 parámetros son dados para todos los niveles de sensores 

y actuadores impuestos dentro de la suite de simulación, y sirven para tener un parámetro comparativo 

entre los componentes físicos del ADCS. 

En la Tabla 8 se muestran los valores de los parámetros recién mencionados utilizados en la 

simulación, que son basados en literatura [14, 44] o por elaboración propia. Cabe mencionar que 𝑞𝑖 

representa la orientación inicial real, con la cual se inicializa el marco de referencia del cuerpo respecto 

a ECI para representar el vector de observación inicial, aplicando después un cambio de sistema de 

referencia a LVLH. Esta condición inicial no es utilizada en la simulación, ya que para ello está la 

estimación del TRIAD. Por otro lado, la velocidad angular inicial 𝜔𝑖 si se utiliza como condición 

inicial en el simulador. 

Tabla 8. Parámetros utilizados para la simulación [14]. 

𝑰𝒙 [𝒌𝒈 ⋅ 𝒎𝟐] 0.037 

𝑰𝒚 [𝒌𝒈 ⋅ 𝒎𝟐] 0.036 

𝑰𝒛  [𝒌𝒈 ⋅ 𝒎𝟐] 0.006 

[𝑲𝒑𝟏, 𝑲𝒑𝟐, 𝑲𝒑𝟑] [−11.71, 0.02154, −1.941] 

[𝑲𝒅𝟏, 𝑲𝒅𝟐, 𝑲𝒅𝟑] [ 2.231,−0.05916,−473.8] 

𝝎𝟎,𝒐  [
𝒓𝒂𝒅

𝒔
] 0.00163 

𝑻𝒑𝒓𝒐𝒑 [𝒔] 400000 [𝑠] 

𝒒𝒊 [−] [−
0.7071

√3
,
0.7071

√3
,−

0.7071

√3
, 0.7071] 

𝝎𝒊  [
𝒓𝒂𝒅

𝒔
] [0.0001,0.0001,0.0001] 
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Es relevante mencionar que en el Anexo G se muestra un ejemplo a detalle sobre la obtención de los 

MoP de apuntamiento, siendo estos los pasos a seguir para los casos de estudio que se mencionarán 

en las siguientes secciones. Además, 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 desviación estándar de cada giroscopio. Esto se debe principalmente a que la desviación estándar 

y el bias presenta valores mayores a las velocidades angulares obtenidas a través del tiempo, 

permitiendo que para trabajo futuro se estudie la asignación de pesos a las constantes derivativas para 

su inclusión dentro de la suite de simulación. 

Además, se muestra a continuación la respuesta del sistema para componentes físicos de nivel alto al 

utilizar el TRIAD como el algoritmo de estimación de actitud en todo el periodo de simulación en la 

Figura 27, mostrándose como se menciona en la sección 5.4.1, que la utilización de este provoca una 

estabilización bastante alejada al setpoint (valor deseado) en el Roll debido a la mala estimación de la 

orientación del CubeSat, por lo que se comprueba que también afecta a los MoP de apuntamiento ( en 

específico la exactitud de apuntamiento) el uso de diferentes calidad de algoritmos dentro de la suite 

de simulación. 

 

Figura 27. Ángulos de Euler entre marcos de referencia LVLH y cuerpo para sensores y actuadores de nivel alto. 

6.2 Análisis de rendimiento vs costo según nivel de sensores 

En esta sección se presentarán análisis respecto a los tres niveles de los sensores, utilizando el 

magnetorquer de nivel alto, para analizar cómo afecta a los MoP de apuntamiento la estimación de la 

actitud del satélite respecto a los componentes físicos y cuanto es el costo asociado. 

En la Figura 28 se muestra el resultado de utilizar sensores de nivel bajo (magnetómetro y sensor de 

sol) con un buen actuador para estabilizar los ángulos de Euler, mostrándose altas fluctuaciones al 

intentar estabilizar el sistema tanto para el Roll como para el Pitch. También se observa que no se 

logra llegar al setpoint deseado en ninguno de los ángulos de Euler debido a que la acción de control 

ejercida en base a la estimación de la actitud es insuficiente respecto a la que se obtendría utilizando 

la orientación 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 podría mejorar el controlador al agregar una acción integradora al PD o simplemente utilizar un 

LQR.  

 

Figura 28. Ángulos 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 ángulo de 

Euler, que para este caso fue el Yaw, y es representado en la Figura 29. De aquí se observa 

gráficamente 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. Además, 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. 

 

Figura 29. Comparación del Yaw para los niveles de sensores de manera gráfica 

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 tamaño en volumen de 

los sensores de sol y magnetómetros, mostrándose que tal y como se espera, un sensor de nivel alto 

ocupa más espacio dentro del satélite, presenta mayor masa y tiene peaks de potencia mayores 

respecto a otros de menor calidad. 
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Tabla 9. Costo para la determinación de actitud del satélite. 

Niveles 

(magnetómetro + 

sensor de sol) 

Potencia 

máxima [𝑾] 
Masa[𝒌𝒈] Volumen [𝒎𝒎𝟑] 

Bajo  0.010+0 0.012+0.010 7 458+1 140 

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 

Además, se debe tener en cuenta la cuantificación 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 ángulo de Euler, mostrándose 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 además que el tiempo de asentamiento varía levemente respecto 

al tipo de sensor utilizado, siendo estos componentes poco útiles para mejorar la agilidad del CubeSat. 

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

Niveles Exactitud de 

apuntamiento [°] 

Jitter [W/Hz] Agilidad [s] 

Bajo 30.1 123 389 257 

Medio  21.5 61.3 379 125 

Alto  12.8 40.5 373 094 

 

6.3 Análisis de rendimiento vs costo según nivel de actuadores 

En esta sección se analizarán los niveles de los actuadores utilizando el sensor de nivel alto, para 

analizar cómo afecta a los MoP de apuntamiento la restricción del controlador en base a la calidad del 

magnetorquer. 

En primera instancia se muestran los resultados de los ángulos 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 máximo 

un valor bajo, este genera frecuencias de menor nivel que provocan el nivel de vibraciones mostradas 

en la gráfica. 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 ángulos de Euler.   

Además, se pueden observar en la Figura 31 la comparación 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 ágil) 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. Además, 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 estabilización 

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 cuaternión 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. 

 

Figura 30. Ángulos de Euler entre marcos de referencia LVLH y del cuerpo para actuadores de nivel bajo. 

 

Figura 31. Comparación del Yaw para los niveles de actuadores de manera gráfica. 

Al igual que en la sección 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 tamaño en volumen, mostrándose 

mayores gastos en componentes físicos de mayor calidad. 

Tabla 11. Costo del actuador utilizado. 

Niveles 

(magnetorquer) 

Potencia máxima 

[𝑾] 

Masa[𝒌𝒈] Volumen [𝒎𝒎𝟑] 

Bajo  0.42 0.028 15 624 

Medio 0.8 0.053 18 525 

Alto 1.11 0.43 74 789 
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Por otro lado, se muestran en la Tabla 12 los valores cuantificados de los MoP de apuntamiento 

obtenido en la estabilización de la norma en los ángulos de Euler según 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 máximo, 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 relación con el nivel medio 

debido a la restricción del cuarto componente del cuaternión, que provoca más perturbaciones en el 

sistema.  Finalmente, la agilidad es el MoP de apuntamiento más relevante respecto al uso de 

diferentes niveles del magnetorquer, al mostrarse variaciones significativas en el tiempo de 

asentamiento, debido al aumento de la acción de control máxima permitida por los actuadores de alto 

nivel. 

Tabla 12. Rendimiento respecto al actuador utilizado. 

Niveles Exactitud de 

apuntamiento [°] 

Jitter [W/Hz] Agilidad [s] 

Bajo  13.4 10.4 566 288 

Medio  13.2 84.3 485 209 

Alto  12.8 40.5 373 094 

6.4 Análisis de cambios combinados 

Para una mejor visualización de los resultados se emplea un análisis de cambios combinados, en el 

cual se analizará los niveles de los componentes físicos de tal manera que se muestre mediante una 

matriz de riesgo como afecta la utilización de un tipo de sensores y actuadores a un MoP de 

apuntamiento seleccionado. En este trabajo se muestra el análisis de solo dos índices de rendimiento, 

basados en los resultados obtenidos en las subsecciones anteriores y en el tiempo disponible para su 

realización. 

Antes de emplear las matrices de riesgo, se muestra en la Tabla 13 las representaciones de los códigos 

de colores y de números utilizados, basándose en la mejor/peor combinación de sensor y actuador, 

siendo la mejor o ción o tenida mediante el numero “1” con un color  erde claro, mientras que la 

peor combinación a utilizar para el MoP de apuntamiento esta denotada con un color rojo y el número 

6, con sus respectivas definiciones intermedias. 

Ya sabida la representación de los códigos de colores y números, 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 más cercana al setpoint, 

mientras que la utilización de un nivel de actuador más alto presenta mejorías 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 obtención de un CubeSat con mayor 

agilidad, mientras que el uso de niveles de sensores alto disminuye de manera ínfima el tiempo de 

asentamiento. 
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Tabla 13. Representación de la matriz de riesgo en el análisis de cambios combinados por MoP de apuntamiento. 

Alto rendimiento 

1: Mejor combinación según los componentes 

físicos impuestos en la simulación. 

2: Es una buena opción respecto al MoP de 

apuntamiento analizado. 

Rendimiento medio 

3: Presenta una combinación aceptable de 

sensores y actuadores para el MoP de 

apuntamiento analizado. 

4: Demuestra una opción regular respecto a la 

utilización de sus componentes físicos. 

Bajo rendimiento 

5: Presenta un rendimiento ineficiente en 

comparación con las otras opciones presentadas. 

6: Peor opción para elegir respecto al MoP de 

apuntamiento analizado. 

 

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

N
iv

el
 d

el
 a

ct
u
ad

o
r 

Nivel del sensor 

 Bajo Medio Alto 

Bajo 6 4 2 

Medio 5 4 2 

Alto 5 3 1 

 

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

N
iv

el
 d

el
 a

ct
u
ad

o
r 

Nivel del sensor 

 Bajo Medio Alto 

Bajo 6 5 5 

Medio 4 4 3 

Alto 2 2 1 

 

6.5 Costo del proyecto 

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 realización y el costo de 

mantención del equipo con el cual se realizó la suite de simulación, sabiendo que la realización del 

proyecto tomó 4 meses para su finalización, cuyo resumen se encuentra en la Tabla 16. 
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Tabla 16. Horas hombre y costo del equipo utilizado para la realización de la suite de simulación 

Activo Inversión [CLP] Costo fijo [CLP] Monto total [CLP] 

Sueldo Ingeniero - $1 200 000 $4 800 000 

Mantención computador $100 000 - $100 000 

   $4 900 000 
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7CAPÍTULO 7: Conclusiones 

Durante la ejecución del proyecto, se logró caracterizar y cuantificar los componentes del ADCS en 

niveles bajo, medio y alto en comparación con componentes de CubeSat disponibles comercialmente 

(COTS). Esta evaluación se respaldó mediante la recopilación anual de información sobre 

componentes utilizados en Small Satellites de la NASA, que proporcionó nombres, proveedores y 

costos asociados. La selección se basó 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, tamaño y precio conlleva a mejores características sobre el 

rendimiento del apuntamiento del satélite. 

Posteriormente, se logró caracterizar cuantitativamente los cuatro MoP de apuntamiento. Este logro 

se basó en investigaciones previas, obteniendo ideas de artículos relacionados con el ADCS para 

comprender el funcionamiento de la exactitud de apuntamiento, jitter, drift y agilidad. La exactitud 

de apuntamiento se cuantificó mediante el error absoluto de apuntamiento entre el eje de rotación 

requerido y el obtenido en grados. El jitter se midió según la densidad espectral de potencia obtenida 

del filtro pasa alto ejercido sobre la respuesta del sistema, que representa la cantidad de energía gastada 

por las vibraciones. El drift se representó como una velocidad angular mínima para prevenir la caída 

del satélite, y finalmente la agilidad se evaluó según el tiempo de asentamiento necesario para 

estabilizar el sistema con una determinada banda de asentamiento.  

Durante la recopilación de información para cuantificar los MoP de apuntamiento, también se obtuvo 

información sobre la relación entre el hardware y software del ADCS y el rendimiento de 

apuntamiento. Esto permitió establecer cómo los sensores, algoritmos de determinación de actitud, 

controladores y actuadores afectan cada MoP de apuntamiento, determinando la influencia de estos 

componentes en dichos parámetros de manera teórica. 

En la etapa inicial del desarrollo del simulador, se identificaron herramientas y modelos útiles para la 

implementación de la dinámica orbital y de actitud. Para la dinámica orbital, se seleccionó el 

propagador SGP4, capaz de obtener la posición y velocidad del satélite considerando perturbaciones 

a bajas alturas de la Tierra. Por otro lado, se encontraron modelos capaces de estimar la orientación 

del satélite y así encontrar su dinámica rotacional dentro la suite de simulación creada. También se 

encontraron dentro del estado del arte simuladores similares capaces de modelar ambas dinámicas del 

satélite, que no se pueden obtener debido a su alto precio, pero que sirve como referencia para la 

realización del proyecto. 

Posteriormente, se avanzó significativamente en el diseño de la arquitectura del simulador capaz de 

estimar el rendimiento y el costo de apuntamiento. Los modelos de dinámica orbital y de actitud fueron 

implementados con éxito en Python. Se logró simular las mediciones de los sensores solares y 

magnetómetros, y se implementó un algoritmo de determinación de actitud determinista como el 

TRIAD. No obstante, quedó pendiente la implementación de la respuesta recursiva del filtro extendido 

de Kalman, representándolo solo como un error de estimación en la actitud del satélite, y también 

faltó la inclusión del ruido del giroscopio en la velocidad angular sin que el sistema de inestabilice. 

También se modeló el controlador proporcional-derivativo (PD) para lograr el setpoint entre los 
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marcos de referencia del CubeSat, generando la acción de control con los magnetorquers dentro del 

simulador de manera exitosa utilizando un modelo lineal. 

Con estos avances, se estableció una relación costo-rendimiento en relación la exactitud de 

apuntamiento, el jitter y la agilidad según los tipos de componentes físicos seleccionados (no se 

cuantificó el drift en este trabajo al no simular de manera detallada la dinámica orbital del sistema), 

utilizando los datos del SUCHAI-3 para dicha validación. Se reconoció que existe una mayor 

relevancia en la selección de sensores para obtener una mayor exactitud de apuntamiento de los 

ángulos de Euler, mientras que para los actuadores se relacionan de manera significativa con la 

agilidad. También se observó que mayor calidad en los sensores genera menor jitter, mientras que 

magnetorquers con mayor capacidad de momento dipolar (acción 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 físicos. También se 

confirma la influencia de la calidad del algoritmo de determinación de actitud, ya que al utilizar solo 

el TRIAD a través del tiempo, al ser un algoritmo simple y poco exacto, provocó que las acciones de 

control no logren estabilizar el sistema en el valor deseado. 

Trabajos Futuros 

Para el desarrollo de una suite de simulación realista, basada en las mediciones de componentes físicos 

como lo son en este caso los magnetómetros, los sensores de sol y los giroscopios, es necesario 

implementar el filtro de Kalman extendido (EKF) como algoritmo de estimación de actitud. Se busca 

que este implementado de tal manera que exista el mínimo error proveniente del algoritmo para la 

determinación de actitud del CubeSat, por lo que es necesario probar distintos modelos de sensor y 

utilizar el más 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. 

Además, se debe implementar el ruido del giroscopio sin que existan inestabilidades en el control de 

la orientación del satélite. Para ello se debe aplicar una asignación 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 diseñar acciones de control basadas en otro actuador como la rueda 

de reacción, 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 análisis sobre el modelamiento 

de la rueda de reacción e implementarlo dentro de la suite de simulación, sabiendo que se está basando 

en un sistema linealizado. Además, es relevante tener en cuenta el precio dentro de los costos, 

preguntando a los proveedores de los componentes físicos elegidos como niveles en la suite de 

simulación. 

Finalmente, es necesario que, una vez terminada esta versión del simulador, esta se reestructure 

basándose en la optimización de los componentes físicos. Esto se hará eligiendo un optimizador no 

lineal que sea capaz de entregar como respuesta el nivel de componentes físicos (sensor y actuador) 

que logre un determinado MoP de apuntamiento y/o costo, el cual será entregado como entrada en 

conjunto con los parámetros ya discutidos del CubeSat como la geometría, 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 más fácil seleccionar al usuario el tipo de componente físico que 

necesita en su misión. Teniendo esto en cuenta, se debe reordenar el código base y presentar una 

interfaz amigable al usuario, de manera tal que entregue las entradas a la suite de simulación y pueda 

obtener los resultados deseados.  
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Anexo B: Torques externos debido a las perturbaciones 

Gradiente de gravedad: La órbita alrededor de la Tierra es posible gracias a la caída 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 órbita, se mueve lo suficientemente rápido como 

para que su trayectoria curva coincida con la curvatura de la Tierra. 

Si bien esta es la perturbación clave para que funcionen la orbitas en los satélites, también presenta 

consecuencias negativas para estos. Una de ellas es que la variación 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 dinámica de actitud del satélite. La ecuación que representa 

el torque se puede representar de la siguiente manera según [8]: 

𝑇𝑔 =
3𝜇

2‖𝑅‖3
(

𝑹

‖𝑅‖
× [

𝐼𝑥 0 0
0 𝐼𝑦 0

0 0 𝐼𝑧

]
𝑹

‖𝑅‖
) ≈ 6𝜔0,𝑜

2 [
(𝐼𝑧 − 𝐼𝑦)𝛿𝑞0

(𝐼𝑧 − 𝐼𝑥)𝛿𝑞1

0

] 

Donde: 

𝑇𝑔 : Es el torque de gravedad máximo 

𝜇  : Es la contante de gravedad de la Tierra (3.988 𝑥 1014  [
𝑚3

𝑠2 ]) 

𝑹  : Posición de la órbita desde el centro de la tierra 

𝐼𝑥, 𝐼𝑦 y 𝐼𝑧 : Momentos de inercia en los ejes x, y, z respectivamente [𝑘𝑔 ∗ 𝑚2] 

Torque debido al arrastre atmosférico: La fuerza de arrastre en orbitas bajas generan torques externo 

que pueden afectar a la dinámica de actitud. Esta tiene una ecuación la cual se representa a 

continuación [8]: 

𝑇𝑎 = 𝐹(𝑐𝑝𝑎 − 𝑐𝑔) = 𝐹𝐿 

𝐹 =
1

2
(𝜌𝑐𝑑𝐴𝑉2) 

Donde: 

𝑇𝑎 : Torque ejercido por la fuerza de arrastre [𝑁𝑚] 

𝐿   : Offset del centro de masa respecto al centro de presión [𝑚] 

𝐹   : Fuerza de arrastre [𝑁] 

𝜌   : Densidad atmosférica [
𝑘𝑔

𝑚3]  

𝑐𝑑  : Coeficiente de arrastre [-] 

𝐴   : Superficie enfrentada a la fuerza de arrastre [𝑚2]  

𝑉   : Velocidad del satélite [
𝑚

𝑠
] 
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Presión debido a la radiación solar [8]: Esta depende en gran medida del tipo de superficie que está 

siendo iluminada. Una superficie puede ser transparente, absorbente o reflectante, pero la mayoría de 

las superficies son una combinación 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 torsión debido a la radiación solar es: 

𝑇𝑠𝑝 = 𝐹(𝑐𝑝𝑠 − 𝑐𝑔) 

𝐹 =
𝐹𝑠
𝑐

𝐴𝑠(1 + 𝑞) cos(𝑖) 

Donde: 

𝐹𝑠  : Constante solar (1.367 [
𝑊

𝑚2]) 

𝑐   : Velocidad de la luz (3𝑥1018 [
𝑚

𝑠
]) 

𝐴𝑠 : 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 : Ubicación del centro de presión solar [mm] 

𝑐𝑔  : Centro de gravedad 

Campo magnético: El campo magnético ejerce un torque en el satélite, el cual se modela como se 

muestra a continuación, sabiendo que el campo magnético de la Tierra se puede aproximar tanto para 

una órbita polar como para una ecuatorial. 

𝑇𝑚 = 𝐷𝐵 

𝐵 =
2𝑀

𝑅3
 (𝑃𝑜𝑙𝑎𝑟); 𝐵 =

𝑀

𝑅3
 (𝑒𝑐𝑢𝑎𝑡𝑜𝑟𝑖𝑎𝑙) 

Donde: 

𝐷  : Dipolo residual del satélite [𝐴 ∙ 𝑚2] 

𝐵  : Campo magnético de la Tierra [T] 

𝑀  : Momento magnético de la Tierra (7.96𝑥1015[𝑇 ⋅ 𝑚3])  

𝑅   : Es la distancia desde el centro del dipolo (la Tierra) al satélite [𝑚] 
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Anexo C: Sensores y actuadores utilizados 

A modo de resumen se entregan tablas al inicio de cada sección de los componentes a modo de 

resumen según sus costos en masa, potencia y tamaño, en conjunto con su índice de performance 

característico 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. 

Giroscopio 

Tabla 17. Resumen de los giroscopios utilizados. 

Nivel Modelo Masa [kg] Potencia 

[W] 

Tamaño 

[mm] 

Estabilidad 

Bias [°/hr] 

Ruido/𝝈 

[°/s] 

Bajo CRH03 – 200 

(Silicon Sensing 

Systems)  

0.045 0.15 47 x 33.5 x 

25.4 

0.05 0.12 

Medio CRH03 – 010 

(Silicon Sensing 

Systems)  

0.045 0.15 47 x 33.5 x 

25.4 

0.03 0.050 

Alto NSGY-001 

(NewSpace 

System) 

0.055 0.2 37.0 x 35.5 x 

49.0  

- 0.033 

 

CRH03 – 200 y CRH03 – 010 (Silicon Sensing Systems) [45] 
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NSGY-001 (NewSpace System) [46] 

 

Magnetómetros 

Tabla 18. Resumen de los magnetómetros utilizados 

Nivel Modelo Masa [kg] Potencia 

[W] 

Tamaño [mm] Ruido 

máximo [
𝒏𝑻

𝑯𝒛
] 

Bajo MM200 (AAC 

Clyde Space) 

0.012 0.010 33 x 20 x 11.3 1.18 

Medio -  - - - - 

Alto MAG-3 (AAC 

Clyde Space) 

0.1 0.15-0.30 35.1x32.3x82.6 0.1-0.012 

 

MM200 (AAC Clyde Space) [47] 
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MAG-3 (AAC Clyde Space) [48] 
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Sun Sensor 

Tabla 19. Resumen de los Sun Sensor utilizados 

Nivel Modelo Masa [kg] Potencia 

[W] 

Tamaño [mm] Exactitud/desv. 

estándar [°] 

Bajo CSS-01, CSS-02 

(Space Micro)  

0.010 0 12.7 diámetro x 

9 altura 

5/0.833 

Medio MSS-01(Space 

Micro) 

0.036 0  34.9 diámetro 

x 24.3 altura 

1/0.167 

Alto FSS (Bradford 

Space) 

0.375 0.25 108 x 108 x 

52.5 

0.3/0.05 

 

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

 

 

MSS-01(Space Micro) [50] 

 



67 

 

 

FSS (Bradford Space) [51] 
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Rueda de reacción 

Tabla 20. Resumen de las ruedas de reacción utilizadas. 

Nivel Modelo Masa [kg] Potencia 

[W] 

Tamaño [mm] Peak Torque 

[Nm]; Capacidad 

de momento 

[Nms] 

Bajo CubeWheel 

small 

(CubesSpace) 

0.060 0.65 28 x 28 x 26.2 0.00023; 0.00177 

Medio RW4-1.0 

(RocketLab) 

1.38 43  154 x 146 x 45 0.1; 1 

Alto RW4 (Blue 

Canyon 

Technologies) 

3.2 10 108 x 108 x 52.5 0.250; 4 

 

CubeWheel small (CubesSpace) [52] 
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RW4-1.0 (RocketLab) [53] 
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RW4 (Blue Canyon Technologies) [54] 

 

 

Magnetorquer  

Tabla 21. Resumen de los magnetorquers utilizados. 

Nivel Modelo Masa [kg] Potencia 

[W] 

Tamaño [mm] Peak dipole 

[Am2] 

Bajo CubeTorquer 

Coil small 

(CubeSpace) 

0.028 0.42 18 x 14 x 62 0.24 

Medio NCTR-M012 

(NewSpace 

systems)  

0.053 0.8 94 x 15 x 13 1.19 

Alto MT15-1 (ZARM 

Technik) 

0.4-0.55 1-1.55 329.5 largo x 

17 diámetro 

15 

 



71 

 

CubeTorquer Coil (CubeSpace) [52] 

 

 

NCTR-M012 (NewSpace systems) [55] 
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MT15-1 (ZARM Technik) [56] 
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Anexo D: Cambios en los sistemas de referencia 

De cuaternión a ángulos de Euler: 

𝑅𝑜𝑙𝑙 = arctan (
2(𝑞3𝑞0 + 𝑞1𝑞2)

1 − 3(𝑞0
2 + 𝑞1

2)
 

𝑃𝑖𝑡𝑐ℎ = {

arcsin(1.0) , 𝑠𝑖 2(𝑞3𝑞1 − 𝑞2𝑞0) > 1.0

arcsin(−1.0) , 𝑠𝑖 2(𝑞3𝑞1 − 𝑞2𝑞0) < −1.0

arcsin(2(𝑞3𝑞1 − 𝑞2𝑞0)) , 𝑒𝑛 𝑜𝑡𝑟𝑜 𝑐𝑎𝑠𝑜

 

𝑌𝑎𝑤 = arctan (
2(𝑞3𝑞2 + 𝑞0𝑞1)

1 − 2(𝑞1
2 + 𝑞2

2)
) 

De cuaterniones a DCM y viceversa: 

𝐷𝐶𝑀 = [

𝑞3
2 + 𝑞0

2 − 𝑞2
2 − 𝑞3

2 2(𝑞0𝑞1 + 𝑞2𝑞3) 2(𝑞0𝑞2 − 𝑞1𝑞3)

2(𝑞0𝑞1 − 𝑞2𝑞3) 𝑞3
2 − 𝑞0

2 + 𝑞1
2 − 𝑞2

2 2(𝑞1𝑞2 + 𝑞0𝑞3)

2(𝑞0𝑞2 + 𝑞1𝑞3) 2(𝑞1𝑞2 − 𝑞0𝑞3) 𝑞3
2 − 𝑞0

2 − 𝑞1
2 + 𝑞2

2

] = [

𝐶11 𝐶12 𝐶13

𝐶21 𝐶22 𝐶23

𝐶31 𝐶32 𝐶33

] 

𝑞0
2 =

1

4
(1 + 𝐶11 − 𝐶22 − 𝐶33) 

𝑞1
2 =

1

4
(1 − 𝐶11 + 𝐶22 − 𝐶33) 

𝑞2
2 =

1

4
(1 − 𝐶11 − 𝐶22 + 𝐶33) 

𝑞3
2 =

1

4
(1 + 𝐶11 + 𝐶22 + 𝐶33) 
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Anexo E: Procedimiento a seguir para el uso del filtro de Kalman 

En la sección 5.4.1 se introduce el filtro de Kalman extendido para estimar la orientación del satélite 

utilizando como condición inicial un cuaternión obtenido por el algoritmo TRIAD. Para iniciar el EKF 

se debe saber que el vector estado consiste en la parte vectorial del cuaternión y los componentes de 

la velocidad angular, sabiendo que la parte escalar del cuaternión es dependiente de las demás. 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 será de 6 incluyendo las velocidades angulares, ya que los modelos 

orbitales están solo en tres dimensiones.  

𝑞3 = √1 − (𝑞0)
2 − (𝑞1)

2 − (𝑞2)
2  

𝑥 =

[
 
 
 
 
 

 

𝑞0

𝑞1
𝑞2

𝜔0
𝜔1

𝜔2]
 
 
 
 
 

 

Como se mostró en el marco teórico, la dinámica de actitud del satélite es no lineal, la cual es la razón 

del uso del EKF. Las ecuaciones no lineales que representan la rotación del satélite se representan 

según el sistema espacio estado: 

�̇� = 𝑓(𝑥, 𝑢, 𝑡) + 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 dinámico no lineal y el ℎ es el modelo de medición. El f y h correspondientes a los modelos 

utilizados para el satélite se muestran a continuación. 

𝑓(𝑥, 𝑢, 𝑡) = [
�̇�
�̇�

] =

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

1

2
(𝜔2𝑞1 − 𝜔1𝑞2 + 𝜔0√1 − (𝑞0)2 − (𝑞1)2 − (𝑞2)2 )

1

2
(−𝜔2𝑞0 + 𝜔0𝑞2 + 𝜔1√1 − (𝑞0)2 − (𝑞1)2 − (𝑞2)2 )

1

2
(𝜔1𝑞0 − 𝜔0𝑞1 + 𝜔2√1 − (𝑞0)

2 − (𝑞1)
2 − (𝑞2)

2 )

𝜔1𝜔2(𝐼𝑦 − 𝐼𝑧)

𝐼𝑥
+

𝜏𝑥

𝐼𝑥
𝜔0𝜔2(𝐼𝑥 − 𝐼𝑧)

𝐼𝑦
+

𝜏𝑦

𝐼𝑦

𝜔0𝜔1(𝐼𝑥 − 𝐼𝑦)

𝐼𝑧
+

𝜏𝑧

𝐼𝑧 ]
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

ℎ(𝑥, 𝑡) = [�̂�
�̂�

] 
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Donde 𝐼𝑥, 𝐼𝑦 y 𝐼𝑧 son los momentos de inercia principales del satélite, 𝜏𝑥, 𝜏𝑦 y 𝜏𝑧 son los torques 

externos, que para lazo abierto se consideran solo los de perturbación en altura LEO, y finalmente 

están �̂� y �̂� que son las mediciones de fuerza magnética usando el magnetómetro [15] y la velocidad 

angular medida por el giroscopio. Se asume solo como modelo de orientación el magnetómetro al ser 

más exacto que el sensor de sol, para así estimar de mejor manera la actitud del satélite. 

Para obtener el estado a priori del sistema, se debe resolver la ecuación del modelo que se muestra a 

continuación. Se tiene en cuenta que para su resolución se utiliza el propagador numérico RK4 con 

un paso de tiempo adecuado para la convergencia. 

𝑥𝑘
− = ∫𝑓(𝑥, 𝑢, 𝑡) 𝑑𝑡 

El siguiente paso es obtener las matrices jacobianas del modelo dinámico y de medición. Para ello se 

derivaron las ecuaciones respecto al vector estado, obteniendo F y H que representan cada una 

respectivamente. 

𝐹 =

[
 
 
 
 
 
 
 
 −0.5 q0

ω0

q3

0.5ω2 − 0.5 q1

ω0

q3

−0.5ω1 − 0.5 q2

ω0

q3

0.5ω2 − 0.5 q0

ω1

q3

−0.5 q1

ω1

q3

0.5ω0 − 0.5 q2

ω1

q3

0.5ω1 − 0.5 q0

ω2

q3

0
0
0

−0.5ω0 − 0.5 q1

ω2

q3

0
0
0

−0.5 q2

ω2

q3

0
0
0

    

0.5𝑞3 −0.5𝑞2 0.5𝑞1

0.5𝑞2 0.5𝑞3 −0.5𝑞0

−0.5𝑞1

0

𝜔2

(𝐼𝑥 − 𝐼𝑧)

𝐼𝑦

𝜔1

(𝐼𝑥 − 𝐼𝑦)

𝐼𝑧

0.5𝑞0

𝜔2

(𝐼𝑦 − 𝐼𝑧)

𝐼𝑥
0

𝜔0

(𝐼𝑥 − 𝐼𝑦)

𝐼𝑧

0.5𝑞3

𝜔1

(𝐼𝑦 − 𝐼𝑧)

𝐼𝑥

𝜔0

(𝐼𝑥 − 𝐼𝑧)

𝐼𝑦
0

 

]
 
 
 
 
 
 
 
 

 

𝐻 = [
2𝐼3𝑥3 −

2�̂�𝛽𝑇

‖�̂�‖‖𝛽‖
𝑂3𝑥3

𝑂3𝑥3 𝐼3𝑥3

] 

De la matriz H se sabe que la primera componente es obtenida de Vélez et al. [15], basada en la 

utilización de un solo vector de observación y de referencia utilizando las fuerzas magnéticas en el 

algoritmo TRIAD. Además, 𝑂3𝑥3 es una matriz cuadrada de 3x3 de ceros, mientras que 𝐼3𝑥3 es 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 continuación: 

𝑄 = [𝐼6𝑋6] 

𝑅 =

[
 
 
 
 
 
σmagn

2 0 0

0 σmagn
2 0

0

0
0

0

0

0
0

0

σmagn
2

0
0

0

    

0 0 0

0 0 0
0

σgyros
2

0

0

0

0

σgyros
2

0

0

0
0

σgyros
2

]
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Siendo 𝜎 la desviación estándar o el error correspondiente al sensor, que en este caso puede ser el 

magnetómetro 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 condición inicial dada como 

una matriz identidad de 6x6. 

𝑃𝑘
− = 𝐹𝑃𝑘

+𝐹𝑇 + 𝑄𝑘 

Luego, se obtiene la ganancia de Kalman mediante la siguiente relación: 

𝐾𝑘 = 𝑃𝑘
−𝐻𝑘

𝑇(𝑅𝑘 + 𝐻𝑘𝑃𝑘
−𝐻𝑘

𝑇)−1 

Además, se tiene 𝜈 que es el residual de la medición o la “inno ación”, que  ara el caso del 

magnetómetro 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. 

𝜈𝑘 = �̂�𝑘 − ℎ(𝑥𝑘
−, 𝑡) = [

�̂� × 𝛽

‖�̂�‖‖𝛽‖

�̂� − 𝜔

] 

Posteriormente, se tiene que para la obtención del vector estado a posteriori, se debe conocer la 

perturbación Δ𝑥𝑘, la cual se conoce mediante la siguiente relación: 

Δ𝑥𝑘 = 𝐾𝑘𝜈𝑘 

Con esto, se tiene que para la velocidad angular a posteriori se considera la suma común para esta 

etapa. Por otro lado, se implementa la multiplicación de cuaterniones para tener el a posteriori en la 

orientación. Dichas relaciones se muestran a continuación: 

𝜔𝑘
+ = Δ𝜔𝑘 + 𝜔𝑘

− 

𝑞𝑘
+ = [

𝑞𝑘
−

√1 − (𝑞0,𝑘
− )

2
− (𝑞1,𝑘

− )
2
− (𝑞2,𝑘

− )
2]⨂ [

Δ𝑞𝑘

√1 − Δ𝑞0,𝑘
2 − Δ𝑞1,𝑘

2 − Δ𝑞2,𝑘
2 ] 

𝑥𝑘
+ = [

𝑞𝑘
+

𝜔𝑘
+] 

Finalmente, se actualiza la matriz de covarianza de error a posteriori utilizando la siguiente relación: 

𝑃𝑘
+ = (𝐼6𝑥6 − 𝐾𝑘𝐻𝑘)𝑃𝑘

− 

Con esto, se puede propagar desde el paso k al paso k+1 hasta el tiempo final de simulación. Faltó 

implementar esto de manera ordenada y funcional dentro de la suite de simulación, la cual se realizará 

en trabajo futuro. 
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Anexo F: Procedimiento para el diseño del control lineal del CubeSat 

Primero se plantean las ecuaciones de la cinemática del cuaternión utilizando la componente escalar 

(𝑞3) como dependiente de las componentes vectoriales, sabiendo que siempre la norma del cuaternión 

es igual a 1, dejando la siguiente expresión: 

𝑞3 = √1 − (𝑞0)2 − (𝑞1)2 − (𝑞2)2  

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 están entre los marcos de referencia de control (del cuerpo) 

y orbital (RPY o requerido), mientras que las tres últimas tienen la velocidad angular entre los marcos 

de referencia de control e inercial (ECI). 

�̇�0 =
1

2
(𝜔2_𝑐𝑜𝑞1 − 𝜔1_𝑐𝑜𝑞2 + 𝜔0_𝑐𝑜√1 − (𝑞0)2 − (𝑞1)2 − (𝑞2)2 ) (10) 

�̇�1 =
1

2
(−𝜔2_𝑐𝑜𝑞0 + 𝜔0_𝑐𝑜𝑞2 + 𝜔1_𝑐𝑜√1 − (𝑞0)2 − (𝑞1)2 − (𝑞2)2 ) (11) 

�̇�2 =
1

2
(𝜔1_𝑐𝑜𝑞0 − 𝜔0_𝑐𝑜𝑞1 + 𝜔2_𝑐𝑜√1 − (𝑞0)2 − (𝑞1)2 − (𝑞2)2 ) (12) 

�̇�0,𝑐𝑖𝐼𝑥 = 𝜔1,𝑐𝑖𝜔2,𝑐𝑖(𝐼𝑦 − 𝐼𝑧) + 𝜏𝑥,𝑐𝑡𝑟𝑙 + 𝜏𝑥,𝑝𝑒𝑟𝑡 (13) 

�̇�1,𝑐𝑖𝐼𝑦 = 𝜔0,𝑐𝑖𝜔2,𝑐𝑖(𝐼𝑥 − 𝐼𝑧) + 𝜏𝑦,𝑐𝑡𝑟𝑙 + 𝜏𝑦,𝑝𝑒𝑟𝑡 (14) 

�̇�2,𝑐𝑖𝐼𝑧 = 𝜔0_𝑐𝑖𝜔1_𝑐𝑖(𝐼𝑥 − 𝐼𝑦) + 𝜏𝑧,𝑐𝑡𝑟𝑙 + 𝜏𝑧,𝑝𝑒𝑟𝑡 (15) 

Primero, se debe conocer que los torques de perturbación en el espacio 𝜏𝑝𝑒𝑟𝑡 son los que están 

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]: 

𝜏𝑐𝑡𝑟𝑙 =
�̅� × �̅�

‖𝑏‖
× �̅� 

Sabiendo que �̅� son las fuerzas magnéticas en el marco de referencia del cuerpo y �̅� es el momento 

dipolar del magnetorquer. Esta ecuación esta descompuesta en sus tres componentes como se muestra 

a continuación: 

𝜏𝑥,𝑐𝑡𝑟𝑙 = (
𝑏𝑥𝑚𝑧 − 𝑏𝑧𝑚𝑥

‖𝑏‖
)𝑏𝑧 − (

𝑏𝑦𝑚𝑥 − 𝑏𝑥𝑚𝑦

‖𝑏‖
)𝑏𝑦 

𝜏𝑦,𝑐𝑡𝑟𝑙 = −(
𝑏𝑧𝑚𝑦 − 𝑏𝑦𝑚𝑧

‖𝑏‖
)𝑏𝑧 + (

𝑏𝑦𝑚𝑥 − 𝑏𝑥𝑚𝑦

‖𝑏‖
)𝑏𝑥 

𝜏𝑧,𝑐𝑡𝑟𝑙 = (
𝑏𝑧𝑚𝑦 − 𝑏𝑦𝑚𝑧

‖𝑏‖
)𝑏𝑦 − (

𝑏𝑥𝑚𝑧 − 𝑏𝑧𝑚𝑥

‖𝑏‖
)𝑏𝑥 



79 

 

Por último, antes de linealizar el sistema según las variables de estado 𝑥 =

[𝑞0, 𝑞1, 𝑞2, 𝜔0,𝑐𝑜, 𝜔1,𝑐𝑜, 𝜔2,𝑐𝑜] y las variables de control 𝑢 = [𝑚𝑥, 𝑚𝑦, 𝑚𝑧], 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 estén en el sistema de referencia de control vs orbita. Para ello se implementa 

el siguiente cambio de variable propuesto por Torczynski [14], sabiendo que 𝜔0,𝑜 es el “or ital  eriod” 

correspondiente a la velocidad angular en el marco de referencia orbital: 

[

𝜔0,𝑐𝑖

𝜔1,𝑐𝑖

𝜔2,𝑐𝑖

] = [

𝜔0,𝑐𝑜

𝜔1,𝑐𝑜

𝜔2,𝑐𝑜

] + [

𝑞3
2 + 𝑞0

2 − 𝑞1
2 − 𝑞2

2 2(𝑞0𝑞1 + 𝑞2𝑞3) 2(𝑞0𝑞2 − 𝑞1𝑞3)

2(𝑞0𝑞1 − 𝑞2𝑞3) 𝑞3
2 − 𝑞0

2 + 𝑞1
2 − 𝑞2

2 2(𝑞1𝑞2 + 𝑞0𝑞3)

2(𝑞0𝑞2 + 𝑞1𝑞3) 2(𝑞1𝑞2 − 𝑞0𝑞3) 𝑞3
2 − 𝑞0

2 − 𝑞1
2 + 𝑞2

2

] ⋅ [

𝜔0,𝑜

0
0

] 

Al implementar dicho cambio de variable, las ecuaciones de la conservación de momentum angular 

quedan representados de la siguiente manera: 

�̇�0,𝑐𝑜 = (𝜔1,𝑐𝑜 + 𝜔0,𝑜 [2 (𝑞0𝑞1 − 𝑞2√1 − (𝑞0)
2 − (𝑞1)

2 − (𝑞2)
2 )])

⋅ (𝜔2,𝑐𝑜 + 𝜔0,𝑜 [2 (𝑞0𝑞2 + 𝑞1√1 − (𝑞0)
2 − (𝑞1)

2 − (𝑞2)
2 )]) ∙

𝐼𝑦 − 𝐼𝑧

𝐼𝑥
− 𝜔0,𝑜𝐼𝑥[−4𝑞1�̇�1 − 4𝑞2�̇�2]

+
𝜏𝑥,𝑐𝑡𝑟𝑙

𝐼𝑥
+

𝜏𝑥,𝑝𝑒𝑟𝑡

𝐼𝑥
 

�̇�1,𝑐𝑜 = (𝜔0,𝑐𝑜 + 𝜔0,𝑜[1 − 2𝑞1
2 − 2𝑞2

2]) ⋅ (𝜔2,𝑐𝑜 + 𝜔0,𝑜 [2 (𝑞0𝑞2 + 𝑞1√1 − (𝑞0)
2 − (𝑞1)

2 − (𝑞2)
2 )]) ∙

𝐼𝑥 − 𝐼𝑧
𝐼𝑦

− 𝜔0,𝑜𝐼𝑦 [2 (�̇�0𝑞1 + 𝑞0�̇�1 − �̇�2√1 − (𝑞0)
2 − (𝑞1)

2 − (𝑞2)
2 + 𝑞2

𝑞0�̇�0 + 𝑞1�̇�1 + 𝑞2�̇�2

√1 − (𝑞0)
2 − (𝑞1)

2 − (𝑞2)
2 
)]

+
𝜏𝑦,𝑐𝑡𝑟𝑙

𝐼𝑦
+

𝜏𝑦,𝑝𝑒𝑟𝑡

𝐼𝑦
 

�̇�2,𝑐𝑜 = (𝜔0,𝑐𝑜 + 𝜔0,𝑜[1 − 2𝑞1
2 − 2𝑞2

2]) ⋅ (𝜔1,𝑐𝑜 + 𝜔0,𝑜 [2 (𝑞0𝑞1 − 𝑞2√1 − (𝑞0)
2 − (𝑞1)

2 − (𝑞2)
2 )]) ∙

𝐼𝑥 − 𝐼𝑦

𝐼𝑧

− 𝜔0,𝑜𝐼𝑧 [2 (�̇�0𝑞2 + 𝑞0�̇�2 + �̇�1√1 − (𝑞0)
2 − (𝑞1)

2 − (𝑞2)
2 − 𝑞1

𝑞0�̇�0 + 𝑞1�̇�1 + 𝑞2�̇�2

√1 − (𝑞0)
2 − (𝑞1)

2 − (𝑞2)
2 
)]

+
𝜏𝑧,𝑐𝑡𝑟𝑙

𝐼𝑧
+

𝜏𝑧,𝑝𝑒𝑟𝑡

𝐼𝑧
 

Con esta representación, se obtiene nuevamente el jacobiano F que será utilizado tanto para el lazo 

cerrado del EKF, como para el control lineal mostrado en esta sección. Sabiendo que las primera tres 

ecuaciones dinámicas no varían, se mostraran los cambios a F por componente en las ecuaciones 

necesarias. Se debe tener en cuenta que 𝐹41 y 𝐹52 provienen del torque de perturbación externa 

presente a través del gradiente de gravedad, el cual se relaciona como se muestran en las relaciones 

según Torczynski [14]. 

𝐹41 = 6 ∗ 𝜔0,𝑜
2 ∗ (𝐼𝑥 − 𝐼𝑦) 

𝐹42 = 𝐹43 = 𝐹44 = 0 

𝐹45 = (𝜔2 + 𝜔0,𝑜 ∗ (2𝑞0𝑞2 − 2𝑞1𝑞3)) ∗
𝐼𝑦 − 𝐼𝑧

𝐼𝑥
 −  𝜔0,𝑜𝐼𝑥 ∗ (−2𝑞1𝑞3 +  2𝑞2𝑞1) 
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𝐹46 = (𝜔1 + 𝜔0,𝑜 ∗ (2𝑞0𝑞1 − 2𝑞2𝑞3)) ∗
𝐼𝑦 − 𝐼𝑧

𝐼𝑥
 −  𝜔0,𝑜𝐼𝑥 ∗ (2𝑞1𝑞0 −  2𝑞2𝑞3) 

𝐹51 = 𝐹53 = 0 

𝐹52 = 6 ∗ 𝜔0,𝑜
2 ∗ (𝐼𝑧 − 𝐼𝑦) 

𝐹54 = (𝜔2 + 𝜔0,𝑜(2𝑞0𝑞2 + 2𝑞1𝑞3)) ∗
𝐼𝑥 − 𝐼𝑧

𝐼𝑦
− 𝜔0,𝑜𝐼𝑦 (𝑞3𝑞1 + 𝑞2𝑞0 − 𝑞1𝑞3 +

𝑞2𝑞0𝑞3 + 𝑞2𝑞1𝑞2 + 𝑞2𝑞2𝑞1

𝑞3

) 

𝐹55 = −𝜔0,𝑜𝐼𝑦 (−𝑞2𝑞1 + 𝑞3𝑞0 − 𝑞0𝑞3 +
−𝑞2𝑞0𝑞2 + 𝑞2𝑞1𝑞3 + 𝑞2𝑞2𝑞0

𝑞3

) 

𝐹56 = (𝜔0 + 𝜔0,𝑜(1 − 2𝑞1
2 − 2𝑞2

2)) ∗
𝐼𝑥 − 𝐼𝑧

𝐼𝑦
− 𝜔0,𝑜𝐼𝑦 (𝑞1𝑞1 + 𝑞0𝑞0 − 𝑞3𝑞3 +

𝑞2𝑞0𝑞1 − 𝑞2𝑞1𝑞0 + 𝑞2𝑞2𝑞3

𝑞3

) 

𝐹61 = 𝐹62 = 𝐹63 = 0 

𝐹64 = (𝜔1 + 𝜔0,𝑜(2𝑞0𝑞1 − 2𝑞2𝑞3)) ∗
𝐼𝑥 − 𝐼𝑦

𝐼𝑧
− 𝜔0,𝑜𝐼𝑧 (𝑞3𝑞2 − 𝑞1𝑞0 + 𝑞2𝑞3 −

𝑞1𝑞0𝑞3 + 𝑞1𝑞1𝑞2 − 𝑞1𝑞2𝑞1

𝑞3

) 

𝐹65 = (𝜔0 + 𝜔0,𝑜(1 − 2𝑞1
2 − 2𝑞2

2)) ∗
𝐼𝑥 − 𝐼𝑦

𝐼𝑧
− 𝜔0,𝑜𝐼𝑧 (−𝑞2𝑞2 − 𝑞0𝑞0 + 𝑞3𝑞3 −

𝑞1𝑞0𝑞2 + 𝑞1𝑞1𝑞3 − 𝑞1𝑞2𝑞0

𝑞3

) 

𝐹66 = −𝜔0,𝑜𝐼𝑧 (−𝑞1𝑞2 + 𝑞3𝑞0 − 𝑞0𝑞3 −
𝑞1𝑞0𝑞1 − 𝑞1𝑞1𝑞0 + 𝑞1𝑞2𝑞3

𝑞3

) 
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Anexo G: Implementación de los resultados de los MoP de apuntamiento 

Para mostrar el paso a paso de la cuantificación de los MoP de apuntamiento, se utilizará como 

ejemplo la simulación del SUCHAI-3 con los datos utilizados en el Capítulo 6, con los componentes 

físicos de nivel alto. 

Jitter 

Para la cuantificación de este MoP de apuntamiento, en primera instancia se aplica el filtro pasa alto 

con una frecuencia tope de 10 Hz, mostrando solo las señales mayores a dicho valor. Con esto se 

observa la Figura 32, asentándose la señal siempre en el cero con el ruido de las vibraciones del 

sistema. 

 
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 

función 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 ángulos de Euler en las Figura 33, Figura 34 y Figura 35 para cada uno, presentado mayores valores 

a menores frecuencias. Se observa en el área pintada la integración dentro del ancho de banda 

realizada. 

 

Figura 33. Densidad espectro potencia en ancho de banda seleccionada para Roll. 
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Figura 34. Densidad espectro potencia en ancho de banda seleccionada para Pitch. 

 

Figura 35. Densidad espectro potencia en ancho de banda seleccionada para Yaw. 

Agilidad 

Por otro lado, para la cuantificación de la agilidad, se aplica un filtro pasa bajo de 10 Hz, para así 

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 más preciso posible el tiempo de 

asentamiento con una banda del 5%. 

En las Figura 36, Figura 37 y Figura 38 se muestran los ángulos de Euler Roll, Pitch y Yaw 

respectivamente una vez aplicado el filtro pasa bajo, en conjunto con una gráfica acercada en la zona 

de asentamiento, mostrando además los limites superior e inferior dadas por la banda de asentamiento. 

Una vez que la orientación del satélite está 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. 

 

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 ángulos 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 está apuntando hacia el centro de la Tierra.  
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Anexo H: Código Python simulador 

Se presenta el github con los códigos necesarios para la realización de la simulación, cuyo paso a paso 

de uso se presenta en el README.rd presente en el mismo URL. 

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

Además, se presentan en su formato nativo a continuación. En primera instancia, se muestra 

Functions.py en el cual se presentan todas las funciones creadas para la suite de simulación, las cuales 

son llamadas para su uso en cual otra librería (se debe descargar la carpeta pyIGRF 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, lfilter 

 

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],-q[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  # Número de segundos en un día 

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

    r1 = V1 

    r2 = np.cross(V1,V2) / np.linalg.norm(np.cross(V1,V2)) 

    r3 = np.cross(r1,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): 

    # Extracción de los componentes del cuaternión 

    x, y, z, w = q 

 

    # Cálculo de ángulos de Euler en radianes 

    t0 = +2.0 * (w * x + y * z) 

    t1 = +1.0 - 2.0 * (x * x + y * y) 

    roll_x = math.atan2(t0, t1) 
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    t2 = +2.0 * (w * y - z * x) 

    t2 = +1.0 if t2 > +1.0 else t2 

    t2 = -1.0 if t2 < -1.0 else t2 

    pitch_y = math.asin(t2) 

      

    t3 = +2.0 * (w * z + x * y) 

    t4 = +1.0 - 2.0 * (y * y + z * z) 

    yaw_z = math.atan2(t3, t4) 

      

    # Convierte los ángulos 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(qk_priori,dqk): 

     

    dqk_n = dqk  

 

# Realizar la multiplicación de cuaterniones 

    result = np.array([ 

    qk_priori[3]*dqk_n[0] + qk_priori[0]*dqk_n[3] + qk_priori[1]*dqk_n[2] - 

qk_priori[2]*dqk_n[1],  # Componente i 

    qk_priori[3]*dqk_n[1] + qk_priori[1]*dqk_n[3] + qk_priori[2]*dqk_n[0] - 

qk_priori[0]*dqk_n[2],  # Componente j 

    qk_priori[3]*dqk_n[2] + qk_priori[2]*dqk_n[3] + qk_priori[0]*dqk_n[1] - 

qk_priori[1]*dqk_n[0],  # Componente k 

    qk_priori[3]*dqk_n[3] - qk_priori[0]*dqk_n[0] - qk_priori[1]*dqk_n[1] - qk_priori[2]*dqk_n[2]   

# Componente escalar 

    ]) 

    return result 

 

#%%Funciones para sensores 

 

def simulate_magnetometer_reading(B_eci, ruido): 

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

 

    # Simular el ruido gaussiano 

    noise = np.random.normal(0, ruido, 1) 
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    # Simular la medición del magnetómetro 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 número 42 a cualquier otro número entero 

 

    sigma_rad = sigma*np.pi/180 

         

    # Simulación de la medición con error 

    error = np.random.normal(0, sigma_rad, 1)  # Genera un error aleatorio dentro de la precisión 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 número 42 a cualquier otro número 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(I_x,I_y,I_z,w0_O, w0,w1,w2): 
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    A1 = 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*(I_x-I_y), 0, 0, 0, w2*(I_y-I_z)/I_x, w1*(I_y-I_z)/I_x]) 

    A5 = np.array([0, 6*w0_O**2*(I_z-I_y), 0, w2*(I_x-I_z)/I_y,0, (w0+w0_O)*(I_x-I_z)/I_y + 

I_y*w0_O]) 

    A6 = np.array([0, 0, 0, w1*(I_y-I_x)/I_z, (w0+w0_O)*(I_y-I_x)/I_z - I_z*w0_O, 0]) 

     

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

     

    return A_k     

 

def B_PD(I_x,I_y,I_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*I_y), (-B_magnet[2]**2-

B_magnet[0]**2)/(b_norm*I_y), B_magnet[2]*B_magnet[1]/(b_norm*I_y)]) 

    B6 = np.array([B_magnet[0]*B_magnet[2]/(b_norm*I_z), 

B_magnet[1]*B_magnet[2]/(b_norm*I_z), (-B_magnet[1]**2-B_magnet[0]**2)/(b_norm*I_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 

    q1_new = x[1] + (k1[1] + 2 * k2[1] + 2 * k3[1] + k4[1]) / 6 

    q2_new = x[2] + (k1[2] + 2 * k2[2] + 2 * k3[2] + k4[2]) / 6 

     

    q_new_real = np.array([q0_new, q1_new, q2_new]) 

 

    # Update components of w 
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    w0_new = x[3] + (k1[3] + 2 * k2[3] + 2 * k3[3] + k4[3]) / 6 

    w1_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, w1_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_z): 

    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 = q 

    dcm = np.array([ 

        [w**2 + x*2 + 2*y**2 + 2*z**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+z**2, 2*y*z + 2*w*x], 

        [2*x*z + 2*w*y, 2*y*z - 2*w*x, w**2-x**2-y**2+z**2] 

    ]) 

    return dcm 

 

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 = lfilter(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 = lfilter(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 función de Python con la parte de la dinámica 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 pyIGRF 

import numpy as np 

import functions 

 

#%% Define la ubicación 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() 

     

# Asegúrate de que el archivo contiene al menos dos líneas de TLE 

if len(tle_lines) < 2: 

    print("El archivo TLE debe contener al menos dos líneas.") 

else: 

    # Convierte las líneas 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 propagación 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, 0,tzinfo=utc)  # Ejemplo: 5 de julio de 2023, 

12:00:00 

    lla_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],lla_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 

        ) 

             

        lla = functions.eci2lla(position,current_time_gps) 

             

        #Obtener fuerzas magneticas de la Tierra 

        Bm_PD = pyIGRF.igrf_value(lla[0],lla[1],lla[2]/1000, current_time.year) 

        B_fn = np.array([Bm_PD[3], Bm_PD[4], Bm_PD[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)): 

            f.write("{},{},{},{},{}, {}, {}, {}, {}, {}, {}, {}, {}, {}, {}, {}\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. 

Simulación para sensores de mala calidad (para los demás 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_40k.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_e2o = [] 
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q1_e2o = [] 

q2_e2o = [] 

q3_e2o = [] 

 

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,:])) 

    q_ECI_orbit= Rotation.from_matrix(Rs_ECI_orbit).as_quat() 

     

    q0_e2o.append(q_ECI_orbit[0]) 

    q1_e2o.append(q_ECI_orbit[1]) 

    q2_e2o.append(q_ECI_orbit[2]) 

    q3_e2o.append(q_ECI_orbit[3]) 

     

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

    inv_q_e2o = functions.inv_q(q_ECI_orbit) 

    B_orbit = functions.quat_mult(functions.quat_mult(q_ECI_orbit,B_ECI_quat),inv_q_e2o) 

    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_qi_s = functions.inv_q(q_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]) 

 

q0_e2o = np.array(q0_e2o) 

q1_e2o = np.array(q1_e2o) 

q2_e2o = np.array(q2_e2o) 
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q3_e2o = np.array(q3_e2o) 

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) 

vy_sun_orbit = np.array(vy_sun_orbit) 

vz_sun_orbit = np.array(vz_sun_orbit) 

 

#%% q y w inicial real y q TRIAD 

 

# Condiciones iniciales dadas del vector estado (cuaternion y velocidad angular) 

q = 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 orbit y BODY 

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

inv_qi_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 orbit y 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(q,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]) 

q_TRIAD = Rotation.from_matrix(DCM).as_quat() 

 

# Matriz de rotacion ECI2ORBIT 

q_e2o = np.array([q0_e2o[0],q1_e2o[0],q2_e2o[0],q3_e2o[0]]) 

R_ECI_orbit = functions.quaternion_to_dcm(q_e2o) 

 

# Matriz de rotacion ORBIT2BODY 

R_orbit_B = np.dot(np.transpose(DCM),R_ECI_orbit) 

q_orbit_B= Rotation.from_matrix(R_orbit_B).as_quat() 

 

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

 

I_x = 0.037 

I_y = 0.036 

I_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]] 

 

q0_rot = [q_orbit_B[0]] 

q1_rot = [q_orbit_B[1]] 

q2_rot = [q_orbit_B[2]] 

q3_rot = [q_orbit_B[3]] 

 

q0_TRIADS = [q_TRIAD[0]] 

q1_TRIADS = [q_TRIAD[1]] 

q2_TRIADS = [q_TRIAD[2]] 

q3_TRIADS = [q_TRIAD[3]] 

 

w0_values = [w[0]] 

w1_values = [w[1]] 

w2_values = [w[2]] 

 

#%% Control lineal PD 

 

w0_o = 0.00163 

w0_oi = np.array([w0_o,0,0]) 

 

w0_test = 0 

w1_test = 0 

w2_test = 0 

 

A = functions.A_PD(I_x,I_y,I_z,w0_o, w0_test,w1_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(I_x,I_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_z) 

    

K_Ps = K_Ex_app[:,:3] 

K_Ds = K_Ex_app[:,3:6] 

 

#%% sensores 

# Características del magnetómetro bueno 

rango = 800000  # nT 

ruido = 0.1*1e-9  # nT/√Hz 

 

#Caracteristicas del magnetometro malo 

rango_bad = 75000 #nT 
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ruido_bad = 1.18*1e-9 #nT/√Hz 

 

#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[-

1]]) 

    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(q_TRIAD_PD),w0_oi) 

 

    dx_PD_NL = np.hstack((np.transpose(q_TRIAD_PD[:3]), np.transpose(w_TRIAD_PD))) 

    u_PD_NL = np.dot(K_Ex_app,dx_PD_NL) 

     

    q_in_PD = np.array([q0_rot[-1],q1_rot[-1],q2_rot[-1],q3_rot[-1]]) 
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    x_PD_REAL = np.hstack((np.transpose(q_in_PD[: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)): 

        q_rot,w_new = functions.rk4_step_PD(functions.dynamics, x_PD_REAL, A, B,u_PD_NL, h) 

        if  1-q_rot[0]**2-q_rot[1]**2-q_rot[2]**2 < 0: 

            q_rot = q_rot / np.linalg.norm(q_rot) 

            dx_PD_NL = np.hstack((np.transpose(q_rot), np.transpose(w_new))) 

            q3s_rot = 0 

 

        else: 

            dx_PD_NL = np.hstack((np.transpose(q_rot), np.transpose(w_new))) 

            q3s_rot = np.sqrt(1-q_rot[0]**2-q_rot[1]**2-q_rot[2]**2) 

             

    q0_rot.append(q_rot[0]) 

    q1_rot.append(q_rot[1]) 

    q2_rot.append(q_rot[2]) 

    q3_rot.append(q3s_rot) 

    q_rot_ind = np.array([q0_rot[-1],q1_rot[-1],q2_rot[-1],q3_rot[-1]]) 

     

    w_gyros_bad = functions.simulate_gyros_reading(w_new,0, 0) 

    w0_values.append(w_gyros_bad[0]) 

    w1_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_q_b = functions.inv_q(q_rot_ind) 

    B_body = functions.quat_mult(functions.quat_mult(q_rot_ind,B_quat),inv_q_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_q_s = functions.inv_q(q_rot_ind) 

    vsun_body = functions.quat_mult(functions.quat_mult(q_rot_ind,vsun_quat),inv_q_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])) 

    q_TRIADA_n = q_rot_ind + delta_q 

    q_TRIADA = q_TRIADA_n / np.linalg.norm(q_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 ECI2ORBIT 

    # q_eci2orbit = np.array([q0_e2o[i+1],q1_e2o[i+1],q2_e2o[i+1],q3_e2o[i+1]]) 

    # R_ECI2orbit = functions.quaternion_to_dcm(q_eci2orbit) 

 

    # # Matriz de rotacion ORBIT2BODY 

    # R_orbit2Body = np.dot(np.transpose(DCM_PD),R_ECI2orbit) 

    # q_TRIADA = Rotation.from_matrix(R_orbit2Body).as_quat() 

     

    q0_TRIADS.append(q_TRIADA[0]) 

    q1_TRIADS.append(q_TRIADA[1]) 

    q2_TRIADS.append(q_TRIADA[2]) 

    q3_TRIADS.append(q_TRIADA[3]) 

 

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) 

 

q0_TRIADS = np.array(q0_TRIADS) 

q1_TRIADS = np.array(q1_TRIADS)  

q2_TRIADS = np.array(q2_TRIADS) 

q3_TRIADS = np.array(q3_TRIADS) 

 

q0_rot = np.array(q0_rot) 

q1_rot = np.array(q1_rot) 
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q2_rot = np.array(q2_rot) 

q3_rot = np.array(q3_rot) 

 

w0_values = np.array(w0_values) 

w1_values = np.array(w1_values) 

w2_values = np.array(w2_values) 

     

q_k_all_id = np.vstack((q0_rot,q1_rot,q2_rot,q3_rot)) 

q_k_all_id_t = np.transpose(q_k_all_id) 

RPY_all_id = [] 

 

for i in range(len(t_aux)): 

    RPY_EKF_id = functions.quaternion_to_euler(q_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, q0_rot, q1_rot, q2_rot, q3_rot, q0_TRIAD, q1_TRIAD, 

q2_TRIAD, q3_TRIAD, w0_values, w1_values, w2_values _z\n") 

 

    # Escribir los datos en filas 

    for i in range(len(t_aux)): 

        f.write("{}, {}, {}, {}, {}, {}, {}, {}, {}, {}, {}, {}, {}, {}, {}\n".format( 

            t_aux[i], RPY_all_id[i,0], RPY_all_id[i,1],RPY_all_id[i,2],q0_rot[i],q1_rot[i],q2_rot[i], 

            q3_rot[i],q0_TRIADS[i],q1_TRIADS[i], q2_TRIADS[i], q3_TRIADS[i], 

            w0_values[i], w1_values[i], w2_values[i] 

        )) 

 

print("Vectores guardados en el archivo:", archivo_c) 
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Graficas_memoria.py. 

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 menú al usuario 

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

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

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

 

# Obtener la elección del usuario 

opcion = int(input("Ingrese el número de archivo deseado: ")) 
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# Validar la opción 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 código 

    print(f"Archivo seleccionado: {archivo_c_csv}") 

else: 

    print("Opción inválida. Por favor, ingrese un número válido.") 

     

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] 

q1_rot = array_datos_c[:,5] 

q2_rot = array_datos_c[:,6] 

q3_rot = array_datos_c[:,7] 

q0_TRIADS = array_datos_c[:,8] 

q1_TRIADS = array_datos_c[:,9] 

q2_TRIADS = array_datos_c[:,10] 

q3_TRIADS = array_datos_c[:,11] 

w0_values = array_datos_c[:,12] 

w1_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 q3 forzados a 0 

if archivo_c_csv == "control_good_magnetmed_o.csv": #or archivo_c_csv == 

"control_good_magnetbad_o.csv": 

    # Definir la sección 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_R[i]) 

    psd_P_r = np.real(psd_P[i]) 

    psd_Y_r = np.real(psd_Y[i]) 
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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 específicos 

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_Y]) 

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 señal 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_P[i] and Pitch_low_pass[i] >= 

settling_error_inf_P[i]: 

        if start_index_P is None: 

            start_index_P = i 

    else: 
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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 señal 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_Y[i]: 

        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 señal 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('Ángulos de Euler [°]') 

plt.legend() 

plt.title('Obtencion de los ángulos de Euler') 

# plt.xlim(0.8e7,1.7e7) 

# plt.ylim(-15,2) 

plt.grid() 

plt.show() 

# plt.set_yli1m(-10, 10)  # Ajusta los límites en el eje Y 
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# fig0, axes0 = plt.subplots(nrows=1, ncols=2, figsize=(14, 4)) 

 

# axes0[0].plot(t_aux, yaw_b, label='Yaw nivel bajo') 

# axes0[0].plot(t_aux, yaw_m, label='Yaw nivel medio') 

# axes0[0].plot(t_aux, yaw_g, label='Yaw nivel alto') 

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

# axes0[0].set_ylabel('Ángulos de Euler [°]') 

# axes0[0].legend() 

# axes0[0].grid() 

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

 

# axes0[1].plot(t_aux, yaw_b, label='Yaw nivel bajo') 

# axes0[1].plot(t_aux, yaw_m, label='Yaw nivel medio') 

# axes0[1].plot(t_aux, yaw_g, label='Yaw nivel alto') 

# axes0[1].set_xlabel('Tiempo [s]') 

# axes0[1].set_ylabel('Ángulos de Euler [°]') 

# # axes0[1].legend() 

# axes0[1].grid() 

# axes0[1].set_ylim(-20, -5)  # Ajusta los límites en el eje Y 

# axes0[1].set_xlim(150000, 400000)  # Ajusta los límites 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, q0_rot, label='q0 PD_NL') 

axes0[0].plot(t_aux, q1_rot, label='q1 PD_NL') 

axes0[0].plot(t_aux, q2_rot, label='q2 PD_NL') 

axes0[0].plot(t_aux, q3_rot, label='q3 PD_NL') 

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

axes0[0].set_ylabel('cuaternión [-]') 

axes0[0].legend() 

axes0[0].set_title('cuaterniones controlados llevados a 000') 

axes0[0].grid() 

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

 

axes0[1].plot(t_aux, w0_values, label='w0 PD_NL') 

axes0[1].plot(t_aux, w1_values, label='w1 PD_NL') 

axes0[1].plot(t_aux, w2_values, label='w2 PD_NL') 
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axes0[1].set_xlabel('Tiempo [s]') 

axes0[1].set_ylabel('velocidad angular [rad/s]') 

axes0[1].legend() 

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

axes0[1].grid() 

 

 

axes0[2].plot(t_aux, q0_TRIADS, label='q0 TRIAD') 

axes0[2].plot(t_aux, q1_TRIADS, label='q1 TRIAD') 

axes0[2].plot(t_aux, q2_TRIADS, label='q2 TRIAD') 

axes0[2].plot(t_aux, q3_TRIADS, label='q3 TRIAD') 

axes0[2].set_xlabel('Tiempo [s]') 

axes0[2].set_ylabel('cuaternión 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('Ángulos 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('Ángulos 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, axes0 = plt.subplots(nrows=2, ncols=1, figsize=(7, 7)) 

 

# axes0[0].plot(t_aux, Roll_low_pass, label='Roll') 

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

# axes0[0].set_ylabel('Ángulos de Euler [°]') 

# axes0[0].legend() 

# axes0[0].grid() 

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

 

# axes0[1].plot(t_aux, Roll_low_pass, label='Roll') 

# axes0[1].plot(t_aux, settling_error_sup_R , label='SET_sup_roll') 

# axes0[1].plot(t_aux, settling_error_inf_R , label='SET_inf_roll') 

# axes0[1].set_xlabel('Tiempo [s]') 

# axes0[1].set_ylabel('Ángulos de Euler [°]') 

# axes0[1].legend() 

# # axes0[1].set_title('Filtros pasa bajo') 

# axes0[1].grid() 

# axes0[1].set_ylim(-25,0)  # Ajusta los límites en el eje Y 

 

# plt.tight_layout() 

# plt.show() 

 

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

 

# axes0[0].plot(t_aux, Pitch_low_pass, label='Pitch') 

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

# axes0[0].set_ylabel('Ángulos de Euler [°]') 

# axes0[0].legend() 

# axes0[0].grid() 

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

 

# axes0[1].plot(t_aux, Pitch_low_pass, label='Pitch') 

# axes0[1].plot(t_aux, settling_error_sup_P , label='SET_sup_pitch') 

# axes0[1].plot(t_aux, settling_error_inf_P , label='SET_inf_pitch') 
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# axes0[1].set_xlabel('Tiempo [s]') 

# axes0[1].set_ylabel('Ángulos de Euler [°]') 

# axes0[1].legend() 

# # axes0[1].set_title('Filtros pasa bajo') 

# axes0[1].grid() 

# axes0[1].set_ylim(-10,10)  # Ajusta los límites en el eje Y 

 

# plt.tight_layout() 

# plt.show() 

 

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

 

# axes0[0].plot(t_aux, Yaw_low_pass, label='Yaw') 

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

# axes0[0].set_ylabel('Ángulos de Euler [°]') 

# axes0[0].legend() 

# axes0[0].grid() 

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

 

# axes0[1].plot(t_aux, Yaw_low_pass, label='Yaw') 

# axes0[1].plot(t_aux, settling_error_sup_Y , label='SET_sup_yaw') 

# axes0[1].plot(t_aux, settling_error_inf_Y , label='SET_inf_yaw') 

# axes0[1].set_xlabel('Tiempo [s]') 

# axes0[1].set_ylabel('Ángulos de Euler [°]') 

# axes0[1].legend() 

# # axes0[1].set_title('Filtros pasa bajo') 

# axes0[1].grid() 

# axes0[1].set_ylim(-25,0)  # Ajusta los límites 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('Ángulos 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('Ángulos 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('Ángulos 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 Específicos 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 Específicos 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 Específicos 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 algún .csv de la simulación, me genera una animación 3D del Cubesat cambiando su 

posición respecto a la tierra y su orientación 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_o60k.csv" 

] 
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# Mostrar el menú al usuario 

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

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

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

 

# Obtener la elección del usuario 

opcion = int(input("Ingrese el número de archivo deseado: ")) 

 

# Validar la opción 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 código 

    print(f"Archivo seleccionado: {archivo_c_csv}") 

else: 

    print("Opción inválida. Por favor, ingrese un número válido.") 

     

print("\n") 

 

t_aux = array_datos_c[:,0] 

q0_rot = array_datos_c[:,4] 

q1_rot = array_datos_c[:,5] 

q2_rot = array_datos_c[:,6] 

q3_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) 

    # model1 = rp.load_model_from_mesh(torus) 

    cube = rp.gen_mesh_cube(0.25, 0.25, 0.5) 

    model1 = 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") 

    model1.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], q2_rot[i], q3_rot[i]) 

 

 



121 

 

        # rp.set_shader_value(shader, shaderFrame, byref(rp.Int(framesCounter)), 

rp.SHADER_UNIFORM_INT) 

        model1.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(model1, 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 = i+1 

        if i > len(q0_rot): 

            i = 0 

             

    rp.unload_model(model1) 

    # 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 0 

 

 

if __name__ == "__main__": 

    if len(sys.argv) >= 2 and isinstance(sys.argv[1], str): 

        os.chdir(sys.argv[1]) 

    print("Working dir:", os.getcwd()) 

    sys.exit(main()) 

 

 


