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Resumen Ejecutivo

Los CubeSats, nanosatélites de bajo costo, se han convertido en una herramienta ampliamente
utilizada en diversas aplicaciones espaciales, especialmente en misiones de observacién terrestre.
En este tipo de misiones, es fundamental orientar con precision la carga 1til hacia la superficie
terrestre para garantizar la calidad de los datos recolectados. Sin embargo, tanto el rendimiento
como el costo de estos satélites dependen en gran medida de las caracteristicas de los sensores
y actuadores que los componen. FEn este contexto, el presente estudio aborda el desafio de
identificar el conjunto éptimo de componentes del sistema de determinacién y control de actitud
(ADCS), ajustandose a los requisitos especificos de cada misién.

Con este proposito, se desarrollé una suite de simulacién que modela tanto la dinamica orbital
como la actitud del CubeSat, integrando sensores y actuadores en el Subsistema de Determi-
nacion y Control de Actitud (ADCS). Esta suite incorpora algoritmos de estimacién, como una
variante del filtro de Kalman extendido, y controladores LQR o PD segiin requerimiento. Se
disené una suite de optimizacion capaz de encontrar un equilibrio entre costo y rendimiento,
considerando las restricciones impuestas por los System Engineering envelopes (como masa y
potencia) y los Measures of Performance (MoP) definidos por el usuario.

Dado que el problema de optimizaciéon no es convexo y presenta multiples minimos locales,
se evaluaron diversos algoritmos, destacando el método de Powell como el mas robusto. Este
algoritmo, implementado a través del modulo scipy.optimize en Python, demostré una alta
capacidad para alcanzar minimos globales sin requerir derivadas explicitas. Como demostracion,
se ejecutd un caso practico de optimizacién utilizando magnetorquers, donde se seleccionaron
componentes fisicos 6ptimos bajo restricciones técnicas representativas de la mision SUCHAI-3.
El estudio revelé que para métricas como la agilidad, la autoridad del actuador tiene un impacto
critico, mientras que para métricas como el jitter o la exactitud, la precisién de los sensores es
méas determinante.

Los resultados indicaron que el diseno 6ptimo de un ADCS debe balancear cuidadosamente
los SE Envelopes y los MoP segin el objetivo de la misién, siendo posible, mediante esta
metodologia, seleccionar componentes especificos en funcién de su contribucién al rendimiento
general del sistema. Esta herramienta serd evaluada a futuro como un optimizador no solo
aplicable a CubeSats, sino también, con las adaptaciones necesarias, como una soluciéon para
otros tipos de vehiculos aéreos, como los RPAS, incorporando cambios o mejoras al algoritmo
de optimizacion segun los requerimientos de cada plataforma.



Abstract

CubeSats, low-cost nanosatellites, have become widely used tools in various space applications,
particularly in Earth observation missions. In such missions, accurately pointing the payload
toward Earth is essential to ensure the quality of the collected data. However, both the per-
formance and cost of these satellites largely depend on the characteristics of their sensors and
actuators. In this context, the present study addresses the challenge of identifying the optimal
set of components for the Attitude Determination and Control System (ADCS), tailored to the
specific requirements of each mission.

To this end, a simulation suite was developed to model both the orbital and attitude dynamics
of the CubeSat, integrating sensors and actuators within the ADCS. This suite incorporates
estimation algorithms, such as a variant of the Extended Kalman Filter, as well as LQR or
PD controllers, depending on the requirements. An optimizacion framework was designed to
balance cost and performance, considering constraints imposed by System Engineering (SE)
envelopes—such as mass and power—and user-defined Measures of Performance (MoP).

Since the optimization problem is non-convex and presents multiple local minima, several algo-
rithms were tested, with the Powell method standing out as the most robust. This algorithm,
implemented via the scipy.optimize module in Python, demonstrated strong capabilities for
finding global minima without requiring explicit derivatives. As a demonstration, a practi-
cal optimization case was executed using magnetorquers, where optimal physical components
were selected under technical constraints representative of the SUCHAI-3 mission. The study
revealed that actuator authority plays a critical role in agility-related metrics, while sensor
accuracy is more influential for metrics such as jitter and pointing accuracy.

The results indicated that the optimal design of an ADCS must carefully balance SE envelopes
and MoP according to the mission objective. Using this methodology, it is possible to select
specific components based on their contribution to the overall system performance. This tool
will be evaluated in the future not only as an optimizer for CubeSats, but also—after the neces-
sary adaptations—as a solution for other types of aerial vehicles, such as RPAS, incorporating
algorithmic improvements as required by each platform.
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1 Introduccion

En las ultimas décadas, la revolucion tecnoldgica ha facilitado el desarrollo e implementacion
de satélites en 6rbitas bajas (Orbita Terrestre Baja (LEO)) a una escala sin precedentes [1].
Entre estos, los CubeSats han emergido como una soluciéon eficiente y versatil para una amplia
gama de aplicaciones espaciales. Los CubeSats son nanosatélites basados en un estandar que
define sus dimensiones y arquitectura modular. Estos satélites se presentan en formatos como
1U, 3U, 6U y 12U, donde la unidad “U” equivale a un cubo de 10 x 10 x 11.35 cm? [2].
La Figura 1.1 evidencia el creciente interés por estos dispositivos, mostrando la cantidad de
lanzamientos realizados y proyectados en el tiempo.
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Figura 1.1 Cantidad de nanosatélites lanzados a través de los anos [1].

Una de las aplicaciones comerciales mas relevantes de los CubeSats es la observacion terrestre
mediante sensores épticos [3]. Esta consiste en capturar imagenes de la superficie terrestre en
diferentes bandas del espectro electromagnético, generalmente visible e infrarrojo cercano [4].

Para cumplir con los requisitos de calidad y resolucién en este tipo de misiones, es fundamental
que el satélite posea una adecuada capacidad de apuntamiento. El apuntamiento se define como
la capacidad del satélite para ajustar su actitud, orientandose hacia un objetivo determinado
[5]. Esta capacidad se caracteriza a través de los Measures of Performance (MoP) (Measures
of Performance) relevantes para la misién, los cuales dependen tanto de las capacidades fisicas
del sistema como del desempenio de los algoritmos de estimacién y control que conforman el
Subsistema de Determinacién y Control de actitud (ADCS).

Segun la literatura [5, 6, 7, 8], los MoP de apuntamiento més relevantes para misiones de
observacion terrestre son:



e Exactitud de apuntamiento [5, 7|: Error absoluto entre la orientacién requerida y la
real.

e Drift [5]: Desviacién acumulada del eje de apuntamiento en el tiempo, expresada en
[*/hr].

e Jitter [9, 10]: Vibraciones de alta frecuencia que afectan la estabilidad visual de las
imagenes, representadas mediante la Densidad Espectro Potencia (PSD) del filtro pasa
alto aplicado a la senal de estabilizacion.

e Agilidad [11]: Tiempo de asentamiento para alcanzar una nueva orientacién dentro de
una banda de error establecida (generalmente 5%).

Estos pardmetros de rendimiento deben ser analizados considerando las restricciones impuestas
por los System Engineering (SE) envelopes, que agrupan limitaciones técnicas fundamentales
como potencia eléctrica, masa, volumen y costo. Estas restricciones estan directamente condi-

cionadas por la carga ttil del satélite, que suele ser el punto de partida para definir el diseno
del ADCS [8].

Dado que los CubeSats poseen limitaciones estrictas de masa, volumen y consumo energético,
resulta crucial establecer un balance adecuado entre los requerimientos de apuntamiento y las
restricciones del sistema. Este balance debe lograrse en funcion del tipo de misién, buscando
maximizar el rendimiento sin sobrepasar las capacidades fisicas y presupuestarias.

En este contexto, es esencial definir claramente los parametros orbitales, la dindmica del entorno,
la geometria del satélite y las capacidades del ADCS. De esta manera, es posible estimar tanto
el desempeno como el costo de la misién en términos de apuntamiento. La Figura 1.2 muestra
una representacion grafica de las interacciones entre estos aspectos.

Perturbaciones
en LEO

Input Output

Parametros
orbitales

MoP de
Limitaciones de

SlmllladOI' apuntamiento
los componen —) .
" ADCS de actitud

—op-|  SE envelopes

Inercia >
del CubeSat

Figura 1.2 Representacién grafica de la relacién entre aspectos de la misién respecto a costo
y rendimiento (Elaboracién propia).

Diversos estudios han abordado la simulacién de componentes del ADCS [12], incluyendo sen-
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sores, actuadores, algoritmos de estimacion [13] y controladores [14]. Asimismo, existen trabajos
que modelan y evalian el ADCS completo de un CubeSat, desde su diseno hasta la obtencién
de métricas de rendimiento [15, 16, 17].

En cuanto a herramientas disponibles, destacan plataformas como el Spacecraft Control Toolbox
[18] y el Aerospace Blockset de MATLAB [19], que permiten modelar la dindmica orbital y
de actitud, visualizar resultados y cuantificar algunos MoP. También se encuentran entornos
integrales como Valispace [20], orientados a la gestién de budgets de ingenierfa. En el d&mbito
académico, el entorno de simulacién Basilisk, desarrollado por la Universidad de Colorado,
representa una alternativa robusta y gratuita para modelar dinamicas complejas y evaluar con-
troladores espaciales [21].

A partir de esta revision, se propone desarrollar una suite de simulacién en Python, de acceso
libre y basada en componentes comerciales actuales. Esta herramienta permitird analizar el
rendimiento del ADCS de un CubeSat y estimar el costo de distintas configuraciones en funcion
de los requerimientos definidos por el usuario.

Una caracteristica distintiva del simulador propuesto es la incorporacién de un proceso de se-
leccién automatizada de componentes del ADCS, optimizando simultaneamente el rendimiento
de apuntamiento y las restricciones impuestas por los SE envelopes. Para ello, se requiere un
enfoque robusto de evaluacién de alternativas tecnoldgicas.

La literatura ofrece diversos métodos para abordar este tipo de problema, que se pueden clasificar
en dos grupos:

e Métodos clasicos: Incluyen técnicas como el anélisis jerarquico de procesos (AHP),
l6gica difusa y andlisis de Pareto, ampliamente utilizados en etapas tempranas del diseno
(22, 23, 24].

e Métodos modernos: Se basan en simulaciones dinamicas y técnicas de aprendizaje
automatico, tales como arboles de decision, analisis de sensibilidad y algoritmos de opti-
mizacion no lineal [25, 26, 27].

Este trabajo se enmarca dentro de los métodos modernos, utilizando algoritmos de optimizacion
acoplados a simulaciones dindmicas para identificar configuraciones éptimas de sensores y actu-
adores. La herramienta no solo permitira encontrar soluciones especificas segin restricciones de
costo o desempeno, sino también entregar al usuario configuraciones recomendadas para cumplir
objetivos definidos.

Un resumen visual del funcionamiento propuesto de esta suite se presenta en la Figura 1.3.

1.1 Hipotesis

Se postula que el disefio e implementacién de una suite de simulacion que modele el ambi-
ente espacial y el ADCS, en conjunto con un algoritmo capaz de optimizar los pardametros
de rendimiento y los SE envelopes, mejorara la eficacia operativa de las misiones CubeSat al
seleccionar el subconjunto 6ptimo de componentes fisicos necesarios.
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Figura 1.3 Solucién propuesta para la suite de simulacién optimizada (Elaboracién propia).

1.2

Objetivos

Objetivo General: Disenar e implementar una suite de simulacién que modele el ambiente es-

pacial y el ADCS de un CubeSat comercial en érbitas bajas de observacion terrestre, capaz
de optimizar el rendimiento (mediante los MoP de apuntamiento) y/o el costo (considerando
los SE envelopes) definidos por el usuario, con el fin de seleccionar los componentes fisicos del
ADCS necesarios para la misién.

Objetivos Especificos:

OE1: Desarrollar un marco teérico robusto sobre el modelamiento del ambiente espacial
y del ADCS de un CubeSat, enfocado en aplicaciones de observacion terrestre, basadas
en referencias publicadas después del ano 2010.

OE2: Desarrollar un modelo de ambiente espacial que permita calcular los vectores de
posicién y velocidad del CubeSat, junto con un modelo de actitud que incluya al menos
dos tipos de sensores y dos tipos de actuadores del ADCS.

OE3: Implementar un algoritmo de estimacién para el modelo dindmico del CubeSat con
un margen de error inferior al 5%.

OE4: Disenar al menos un controlador que permita control de actitud en funcién de los
actuadores implementados en la suite de simulacion.

OE5: Seleccionar e implementar un algoritmo de optimizacién no lineal capaz de optimizar
los MoP de apuntamiento en funcién de los SE envelopes en la suite de simulacién.

OEG6: Verificar cuantitativamente la suite de optimizacion mediante la comparacién entre
los resultados obtenidos en la simulacién dinamica de actitud, configurada con compo-
nentes fisicos en el CubeSat SUCHAI-3, y los resultados entregados por el algoritmo de
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optimizacién, evaluando la consistencia en la seleccién de componentes y en el desempeno
de los MoP de apuntamiento.

1.3 Limitaciones de diseno

Para el desarrollo del presente proyecto, se establecieron ciertas limitaciones de diseno que
condicionan las decisiones metodolégicas y técnicas tomadas a lo largo del trabajo. Una de
las principales decisiones corresponde a la eleccion del lenguaje de programacion. Esta eleccion
debia considerar criterios de libre acceso, versatilidad, compatibilidad con futuras extensiones del
simulador, y una amplia disponibilidad de bibliotecas cientificas y herramientas de visualizacion.

Bajo estas consideraciones, se selecciona Python como el lenguaje base para la implementacion
de la suite de simulacién y optimizacién. Python destaca por ser un lenguaje de alto nivel, de
cédigo abierto y ampliamente utilizado en la comunidad cientifica y espacial. Posee ademés una
robusta coleccion de bibliotecas especializadas, tales como NumPy, SciPy, Matplotlib, AstroPy,
CVXPY, y Pyomo, entre otras, que permiten abordar de manera eficiente problemas de modelacion,
control, visualizacién y optimizacion.

Otra limitacién relevante corresponde al enfoque adoptado para la modelacion fisica del sistema,
el cual se basa en modelos simplificados pero representativos, con el objetivo de equilibrar
precision y tiempo de simulacién. Asimismo, se considera como restriccién el uso exclusivo de
datos disponibles piblicamente, sin acceso a bancos de datos operacionales de satélites reales.
Esto motiva la validacién cruzada entre componentes del simulador y su optimizador interno,
en lugar de una validacién empirica directa con misiones reales.

Finalmente, se establece como restriccion que toda la suite sea autocontenida y modular, de
modo que permita futuras integraciones con interfaces graficas u otros entornos de simulacion
mas complejos, como Basilisk o GMAT, en caso de ser necesario.

1.4 Metodologia

OE1: Desarrollar el marco teérico relacionado con el ADCS y el ambiente espacial en el simu-
lador mediante la revision de trabajos previos. Se recopilara informacién de articulos y estudios
sobre la determinacion y control de actitud en CubeSats, junto con el estado del arte y las
especificaciones técnicas de componentes disponibles en sitios web de fabricantes, para verificar
la correcta implementacién de los modelos y su similitud con estudios anteriores.

OE2: Implementar el propagador SGP4 para calcular los vectores de posicién y velocidad del
CubeSat, teniendo en cuenta las perturbaciones orbitales en orbitas bajas. En cuanto a los
modelos dindmicos de actitud, se simularan las fuerzas magnéticas y el vector solar para repre-
sentar el comportamiento de sensores como el magnetéometro y el sensor solar. Los actuadores
considerados en los modelos serdn el magnetorquer y la rueda de reaccion en los ejes del CubeSat.

OE3: Estimar los cuaterniones y las velocidades angulares del CubeSat utilizando un estimador
recursivo. Este estimador sera aplicado al modelo dinamico lineal discreto, integrando el mag-
netorquer y las ruedas de reaccién. Se emplearan las mediciones simuladas de los sensores para
validar las estimaciones y se evaluara la precision de las mismas mediante el célculo del error
cuadratico medio (MSE).
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OE4: Disenar un controlador PD o LQR dentro de la suite de simulaciéon. Una vez implemen-
tados ambos controladores, se seleccionara el de mejor rendimiento en funcién de los MoP de
apuntamiento bajo las mismas condiciones de simulacién.

OE5: Realizar una revision de optimizadores no lineales convexos y no convexos disponibles
en Python, con el objetivo de encontrar una solucién 6ptima que maximice el rendimiento y
minimice el costo en funcién de las entradas y requisitos del usuario. Se evaluaran herramientas
como scipy.optimize para determinar el optimizador mas adecuado.

OEG6: Para verificar la validez de la suite de optimizacién, se simulara el desempeno del sistema
de actitud utilizando variados componentes fisicos. Se obtendran los MoP de apuntamiento a
partir de esta simulacion dinamica. Luego, se ejecutara el algoritmo de optimizacién bajo los
mismos SE envelopes (restricciones de masa, potencia y costo) asociados a dichos componentes.
Finalmente, se compararan los resultados entregados por la optimizacion con los obtenidos en la
simulacion dinamica, evaluando si el algoritmo logra recomendar un conjunto de componentes
fisico equivalente o similar al configurado inicialmente, y si el desempeno de los MoP es coherente
entre ambos enfoques.

1.5 Carta Gantt

El proyecto sigue una estructura definida contenida en la carta Gantt mostrada en el Anexo A.
El resumen en base a los entregables se muestra a continuacién en la Tabla 1.1

Tabla 1.1 Cronograma de hitos y avances

Resultado Objetivos es- | Hito de avance Fecha de entrega
pecificos asociados

Finalizacion de la | OE1, OE2, OE3, | Avance I: Pre- | Semana 19 (29-02 de

suite de simulacién OE4 sentacion agosto de 2024)
Implementacion ~ de | OE) Avance II: Informe de | Semana 31 (21-27 de
la  optimizacién de avance octubre de 2024)

parametros en la suite
de simulacion

Verificaciéon de la | OE6 Avance III: Entrega | Semana 22 (26 de
suite de optimizacién con manuscrito de | mayo 2025-01 de junio
y  Redaccion  de articulo cientifico de 2025)
articulo cientifico
Entrega final - Final: Presentacién e | Semana 31 (27 julio
informe final 2025-03 de agoosto
2025)
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2 Marco Tedrico

2.1 Sistemas de referencia

Para describir la dinamica orbital, de actitud y el disenio del ADCS, es necesario la definicién
de los marcos de referencia a utilizar. Su seleccién obedece a criterios descritos a continuacién.

e Sistema de referencia body o del cuerpo [28]: La dindmica relativa de actitud se
describe con respecto al marco de referencia del cuerpo en el CubeSat, desde la cual se
realizan las mediciones, debido a que los sensores de actitud estan fijados a su cuerpo.
Para los marcos de referencia del cuerpo, el eje z apunta en la direccién del momento de
inercia mas alto, y los ejes x e y son paralelos a los vectores de area de las caras de la
nave espacial, apuntando todos en las direcciones principales del satélite, como se observa
graficamente en la Figura 2.1.

L7 Xp

Figura 2.1 Marco de referencia del cuerpo (Elaboracién propia).

e Sistema de referencia inercial [28, 29]: 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 direccién del equinoccio de primavera. El plano XY es
el plano ecuatorial de la Tierra, y el eje Z coincide con el eje de rotacién de la Tierra y
apunta hacia el norte. Este sistema de referencia se puede apreciar en la Figura 2.2.
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Celestial sphere
Earth's equatorial plane
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Intersection of equatorial
and ecliptic planes

Vernal equinox, ¥

Figura 2.2 Marco de referencia inercial ECI [29].

e Sistema de referencia LVLH o Roll-Pitch-Yaw [30]: Se define un sistema coorde-
nado que mantiene su orientacién relativa a la Tierra a medida que la nave espacial se
mueve en su orbita. Estas coordenadas son conocidas como roll, pitch y yaw (RPY), Local
Vertical Local Horizontal (LVLH) u orbital como también sera llamada en este trabajo y
se ilustra en la Figura 2.3. 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 érbita, y
el eje roll es perpendicular a los otros dos, tal y como se muestra en (1). Se utilizara este
Sistema de referencia para notar la posicién ideal de la carga 1til.

A

R=PxY (1)

Roll axis

Pitch axis

Yaw Rotation

Roll axis

7l Roll Rotation

Pitch axis ¥ Pitch Rotation

Figura 2.3 Marco de referencia inercial RPY [30].

2.2 Dinamica orbital

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

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

GMg
r3

r=— r (2)
Donde r es el vector posicion entre el satélite y la Tierra y GMEg es conocida como la Constante
gravitacional de la Tierra (u) y estd dada por:

km?
1= GMpg = 398600, 4418[?] (3)
Al resolver (2), se obtiene la posicién y la velocidad del del satélite respecto a la Tierra en
cualquier instante de tiempo dependiendo del sistema de referencia a utilizar. Si bien se tiene
una cuantificacién del posicionamiento y el movimiento del satélite, generalmente se utiliza otra
caracterizacion para definir la 6rbita, utilizando los elementos keplerianos que se presentan en
la Figura 2.4.

Celestial body

True anomaly
Argument of pefiapsis

fY'l

Reference
direction

Longitude of ascending node

Plane
Of reference
Inclination
g3

Ascending node
Figura 2.4 Elementos keplerianos [31].

Dichos elementos se definen brevemente a continuacion, los que se pueden determinar desde
la posicion y la velocidad del satélite respecto a la Tierra mediante relaciones matematicas
obtenidas en [29].

e Excentricidad (e): Describe el alargamiento de la 6rbita. Si presenta valores entre 0
y 1 tendra forma de elipse. Si es igual a 0 representa una érbita circular, mientras que
si es igual a 1 tiene forma de parabola. Para casos mayores a 1 se presentan orbitas de
trayectoria hiperbdlica.
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e Semieje mayor (a): Es la distancia entre el periapsis (distancia mds cercana entre el
satélite y la Tierra) y el apoapsis (distancia mds lejana entre el satélite y la Tierra) dividido
por 2. Representa el radio para orbitas circulares.

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

e Right Ascension of the Ascending Node (RAAN ): Inclinacién vertical de la
elipse con respecto al plano de referencia (plano ecuatorial).

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

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

2.2.2 Perturbaciones presentes en LEO

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

Gravedad no esférica [32]: 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 drbitas
altas, donde la influencia de la Tierra se aproxima a una esfera, en LEO la distribucién irregular
de la masa terrestre y las variaciones en la altitud pueden generar perturbaciones significativas en
las trayectorias de los satélites. Por lo tanto, como la fuerza de gravedad depende directamente
de la masa, el campo gravitatorio reflejara esta falta de uniformidad.

Para lograr modelar la gravedad no esférica se utiliza una expansiéon armonica esférica, con
modelos como el geopotencial que descompone el campo gravitatorio terrestre en una serie de
términos, cada uno correspondiente a una armonia esférica y su respectiva magnitud. Dentro
de los coeficientes utilizados dentro del modelo recién mencionado estan los “J”, siendo el J2 el
principal para modelar el achatamiento de la Tierra. Otros J como el J3, J4, etc., modelan a
mayor detalle la distribucion maéasica de la Tierra.

Efectos atmosféricos [33]: Los efectos del arrastre y el oxigeno atémico (O) tienen implican-
cias para los satélites de baja altura (menor a 600 km). El arrastre se define como una fuerza
resistiva que actia sobre un objeto en movimiento a través de un fluido y tiende a disminuir
su velocidad, cuyas implicancias son que acorta la vida 1til del satélite. El arrastre depende de
la densidad, la velocidad y también variard segiin cémo cambie la atmdsfera (se expanda o se
contraiga) debido a la variacién en la actividad solar.

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

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

2.3.1 Actitud de un satélite y sus representaciones

La actitud de un satélite se refiere a la orientacion o posicion que mantiene en el espacio mientras
orbita alrededor de la Tierra u otro cuerpo celeste. Para describir esta actitud, se utilizan
diversas representaciones matematicas que permiten definir de manera precisa su orientacion
en el marco de referencia del cuerpo respecto al inercial, las cuales se presentan a continuacion
(30, 32]:

e Direction Cosine Matrix (DCM): Esta parametrizacién utiliza una matriz 3x3 para
representar la orientacion del satélite en relaciéon con un sistema de referencia fijo. La
matriz contiene nueve elementos que son los cosenos directores de los ejes del satélite en
relacién con los ejes de referencia. Es una representacién matematicamente precisa pero
no es tan intuitiva como otras. Dicha representacién se visualiza en la Figura 2.5 [34].

Figura 2.5 Representacion grafica de la primera fila de la matriz de cosenos directores [34].

e Euler axis/angle: En esta parametrizacién, se utiliza un vector tridimensional (el eje de
Euler) junto con un dngulo para describir la orientacién. El vector de Euler define el eje
de rotacion, mientras que el angulo especifica la magnitud de la rotacién alrededor de ese
eje, como se muestra en la Figura 2.6. Es ttil para representar giros simples y es intuitiva.
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A(e,0)x

Figura 2.6 Representaciéon de un cambio de orientacién en Euler axis/angle de x [32].

e Euler angles: Esta parametrizacion describe la orientacion mediante tres angulos, gen-
eralmente llamados Roll (¢), Pitch () y Yaw (1), que representan las rotaciones en torno
a los ejes especificos (por ejemplo, X, Y y Z). Se presenta en la Figura 2.7 las rotaciones
realizadas por esta parametrizacion.

G
M

N P
5 / 3

Y 'Q . Y2
GD \\ \.\\ }.}
C ﬂ,,/@"*/i-w

X

Figura 2.7 Secuencia clasica de Euler de tres rotaciones que transforman xyz en x’y’z’ [29].

e Cuaternién (q): Esta parametrizacién utiliza cuatro pardmetros para representar la
orientacion, siendo tres de estas vectoriales y una escalar. Se discutird mas a fondo en la
siguiente seccién [32].
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2.3.2 Cuaterniones y cinematica de cuaterniones

En este trabajo, la parametrizacion seleccionada para la descripcién de la actitud es el cu-
aternion. Los cuaterniones tienen miltiples ventajas en comparacion con otras parametriza-
ciones de actitud. Por ejemplo, en la parametrizacién de angulos de Euler, la propagacion de la
actitud no es suave. Sin embargo, esta suavidad es fundamental para el correcto funcionamiento
de métodos de estimacién como el Filtro de Kalman [30].

Por otro lado, la desventaja de la parametrizacién de la matriz de cosenos directores es que con-
duce a una descripcién de la actitud utilizando nueve elementos no independientes, y cumple con
seis restricciones impuestas por la ortogonalidad de la matriz de actitud que son redundantes.
La cantidad minima de elementos que se pueden utilizar para describir la actitud sin singulari-
dades son cuatro. A partir del hecho de que cualquier rotacién puede describirse utilizando un
solo eje de rotacién y un angulo que describe la rotacion alrededor de este eje, el cuaternion
se define mediante 4 elementos, con una parte vectorial y una parte escalar como se muestra a
continuacién [29]

SRR
qs

La expresién q es la parte vectorial q = qoi + ¢1J + qgl;:, y g3 es la parte escalar. La repre-
sentacién mostrada corresponde a un cuaternion pasivo, el cual se utiliza para rotar el sistema
de coordenadas en si (sin rotar el vector). Si se desea rotar el vector sin rotar el sistema de
coordenadas, se utiliza un cuaternién activo, y se obtiene cambiando la componente escalar al
inicio, tal y como se muestra en la siguiente expresion:

UE]
_ |40 _ |93
1 a1 [Q}
42
Sabiendo esto, se puede definir la cinematica de la actitud del satélite utilizando cuaterniones

mediante (5), sabiendo que wy, w; y wy son las velocidades angulares en el marco de referencia
cuerpo del satélite:

0 ) w1 —Wwp
dg 1| wy 0 —wy —wi| «
g _ - D
it~ 2 |-w w0 —wp|d ©)
Wo w1 Wa 0

Ademas, se tiene la multiplicaciéon de cuaterniones, la cual sera 1til para representar las rota-
ciones entre los sistemas de referencia y aproximaciones discretas que utilizan esta operacién,
la cual se representa en (6):
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q3To + qoTs + 112 — qoTy

Q371 + @173 + @279 — Qo2
ST = 6
1 q3T2 + q2r3 + qoT1 — 170 (6)

q3T3 — qoTo — g171 — qaT2

Si bien esta parametrizacion no tiene una representaciéon fisica obvia, se puede describir la
rotacién del satélite a través del tiempo mediante un integrador numérico, sabiendo la condiciéon
inicial tanto del cuaternion como de la velocidad angular.

2.3.3 Dinamica de actitud

La ecuacién que describe la variacién del vector Momento Angular (h) a través del tiempo para
un torque aplicado en un marco de referencia del cuerpo representa la dindmica de actitud y se
muestra en (7) [29]

d
Jd—“t’:—wxfw+r, (7)

sabiendo que w es el vector de velocidad angular instantanea en el cuerpo, I son los momentos
principales de inercia y 7 son los torques aplicados, esta ecuacién se puede representar también
seguiin sus componentes en i, j y k

o = wiwe(ly — 1) T

I, I’
wl _ w0w2(lz - Iz) + E’
I, I,
Gy — wows (I, — 1) T

I I

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

2.4 Subsistema de determinacion y control de actitud

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

El proceso para poder describir el movimiento del satélite se describe en tres pasos o procesos
los cuales son llamados Guidance, Navigation and Control (GNC). Cada uno se describe segin
los componentes del ADCS, como se muestra a continuacién [35]:
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e Navigation: Es el primer paso por seguir, y determina la actitud del satélite y la tasa de
rotacion mediante los sensores tanto inerciales como de medicién externa. Responde a la
pregunta: ;Dénde esta el satélite?

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

e Control: Ya conocido hacia donde quiere ir el satélite, se genera el cambio de actitud me-
diante la implementacion de torques utilizando controladores en conjunto con actuadores.
Responde a la pregunta: ;Cémo dirijo el satélite hacia alla?

2.4.1 Navigation (Sensores)

Para la determinacién de actitud se utilizan componentes fisicos llamados sensores, los cuales
miden su orientacion en base a la inercia del satélite como también observando las estrellas cir-
cundantes/cuerpos celestes o midiendo fuerzas representativas de una posicién en particular [6].
Los sensores cominmente utilizados en CubeSat se presentan en la Tabla 2.1, en conjunto con
su descripcion.

Tabla 2.1 Sensores utilizados en CubeSat [6, 36].

Sensores Descripcién

Giroscopios Los giroscopios miden la tasa de cambio de la ori-
entacion angular respecto al marco inercial del satélite
[°/s]. Los giroscopios proporcionan informacién sobre
los movimientos de rotacién en los tres ejes (roll, pitch

y yaw).
Sensores de sol Los sensores solares se utilizan para estimar la direccién
del Sol en el marco de referencia del cuerpo del satélite.
Magnetometros Los magnetéometros determinan el campo magnético de

la Tierra, midiendo su direccién y su fuerza en [nT].
Global Position System (GPS) | Mediante el receptor GPS se obtiene la posicién tridi-
mensional (latitud, longitud y altitud) con alta pre-
cision. Esto permite al CubeSat conocer su ubicacion
en la érbita terrestre.

Star Tracker Un Star Tracker o contador de estrellas es un sistema
de sensores cuya funcién principal es determinar con ex-
actitud la actitud del CubeSat utilizando las estrellas
circundantes como referencia.

2.4.2 Guidance (Algoritmos)

En esta seccién se proporciona una descripcion de los diferentes métodos de determinacion de
actitud que se consideran para el simulador. En primera instancia, existen dos tipos principales
de métodos de determinacion de actitud, siendo el primero de ellos el método deterministico que
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utiliza la informacion de las lecturas de los sensores a lo largo de la mision y las comparan con
modelos informéticos para calcular la actitud actual [15]. Por otro lado, existen los estimadores
recursivos que procesan las lecturas de sensores actuales y las compara con la ultima estimacion
de actitud para crear una nueva estimacion.

Enfoque determinista de la determinacién de actitud

Los algoritmos deterministas resuelven el problema de determinacién de actitud a partir de
observaciones directas, sin estimacién probabilistica. A continuacién, se presentan tres de los
métodos mas utilizados.

Método TRIAD

La solucién Tri-axial Attitude Determination (TRIAD) requiere dos conjuntos de vectores: un
vector de observacién de cada uno de los dos sensores ubicados en el satélite (V1 y Va), y un
vector de referencia para cada observacion en términos de su direccién de referencia inercial
(W1 y Wa). Con estos vectores se crean triadas de referencia (Myef) y de observacion (Mops)
descritas en la Tabla 2.2 [15].

Tabla 2.2 Descripcién de las triadas de referencia y de observacion.

Triada Componentes de la triada

— [~ 2 2 2 e VaxVa e 2

= = = X =7 X
Mobs [7"1 T2 7”3} 1= Vi; 1o [VixVa|’ g =T1 XT3

_[e 2 o ST & WaxWa o o 2
Mt [81 52 83} s1 = Wi; so Wy xWa]’ §3 = 81 X S

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

A= Mobs(Mref)T

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

g-method

El g-method resuelve el problema de Wahba mediante la minimizacién de una funcién de pérdida
cuadratica, construyendo una matriz de actitud a partir del eigenvector asociado al mayor
autovalor de una matriz K. Este método es mas robusto que TRIAD, ya que considera multiples
pares de vectores ponderados por su confiabilidad [15].

Método QUEST

QUEST (QUaternion ESTimator) es una solucién eficiente al problema de Wahba mediante la
parametrizacion en cuaterniones. Es computacionalmente mas liviano que el g-method completo
y es ampliamente usado en sistemas embebidos por su eficiencia [15].
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Enfoque recursivo de la estimacién de actitud

Aunque se requiere un método determinista para la adquisicién inicial de la actitud, los métodos
recursivos resultan més eficientes para su mantenimiento a lo largo del tiempo. A diferencia
de los enfoques deterministas, los métodos recursivos actualizan la actitud estimada en cada
instante utilizando tnicamente la medicién actual del sensor y la estimacion previa del estado.
El més comun de estos métodos es el Filtro de Kalman [32].

Este filtro constituye un estimador recursivo 6ptimo para sistemas dinamicos lineales sujetos a
ruido, y opera en dos fases: prediccién y actualizacion. En la fase de prediccion, se estima el
estado del sistema a partir de un modelo dinamico conocido. Luego, en la fase de actualizacion,
esta prediccion se corrige utilizando las mediciones disponibles, ajustando asi la estimacién del
estado actual del sistema [37].

El filtro trabaja en tiempo discreto, utilizando un indice de tiempo k, lo cual es adecuado para
CubeSats, dado que el intervalo de muestreo coincide con la frecuencia de lectura de los sensores.
No obstante, debido a que el modelo dinamico del satélite es inherentemente no lineal, se emplea
una extension del filtro conocida como Filtro de Kalman FExtendido (FEztended Kalman Filter,
EKF), que adapta el mismo esquema recursivo mediante una linealizacién local del sistema.

Este proceso de linealizacién se realiza a través de matrices Jacobianas, obtenidas mediante
derivadas parciales de primer orden de las funciones que describen el sistema dindmico y el
modelo de medicién. Estas matrices permiten aproximar el comportamiento no lineal alrededor
del estado estimado actual, y deben ser recalculadas en cada paso de tiempo [38].

El modelo dindmico del sistema y la ecuacion de medicién se expresan como
Tr1 = [, ur) + wg, 2z, = hi (k) + v,

donde x; representa el estado del sistema en el instante k, u, es la entrada de control, z; es
la medicién del sistema, f; describe la dinamica no lineal, y hj el modelo de medicién. Los
términos wy, y vy corresponden al ruido del proceso y al ruido de medicién, respectivamente.

Las matrices Jacobianas se obtienen como

_of

- 9
o |,

_ Oh

A(z,t = —
(x7) axi7

H(z,t)
siendo A la derivada parcial de la dindmica con respecto al estado, y H la derivada parcial del
modelo de medicién, evaluadas en el estado estimado actual Z.

La estimacion a priori del estado se calcula mediante la funcién de prediccién del modelo no
lineal,

&, = fe(Tp-1, up—1),

y la matriz de covarianza del error de prediccién se obtiene como
- T
P = AP A, + Q.
donde () representa la matriz de covarianza del ruido del proceso.

La ganancia de Kalman se determina aplicando la siguiente expresion:

— — -1
Ky, = P H} (Hy P, H; + Ry)
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en la que Ry es la matriz de covarianza del ruido de medicién.

Finalmente, se realiza la correcciéon del estado y de la covarianza del error a través de las
siguientes ecuaciones,

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) [30]: Es un tipo de controlador ampliamente utilizado en automatizacién y control
de procesos para regular sistemas dindmicos y mantener una variable de proceso en un valor
deseado o setpoint. A continuacién, se explicara cada uno de los componentes y cémo funcionan
juntos para controlar el sistema:

e Componente Proporcional (P): El término proporcional es la parte principal del con-
trolador PID. Su funcién es proporcionar una respuesta inmediata a las desviaciones ac-
tuales entre la variable controlada y el valor deseado (error). La salida del término pro-
porcional (P) es directamente proporcional al error actual, por lo que cuanto mayor sea
el error, mayor sera la correccion aplicada.

e 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 inte-
gral responde a la acumulaciéon de errores pasados, por lo que tiende a eliminar errores
persistentes o sistematicos. Esta componente ayuda a reducir el error constante (offset)
y garantiza que el sistema alcance el setpoint. Sin el componente integral, el controlador
podria quedarse con un error constante incluso si el controlador proporcional es capaz de
mantenerlo bajo control.

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

La salida del controlador se representa mediante la siguiente ecuacién:
U=k,P+Fkl+ksD

Siendo k,, k; y kq constantes de ajuste de ganancias proporcional, integral y derivativo, re-
spectivamente, determinando la magnitud de la contribucién de cada término de control en
general.

Controlador Linear Quadratic Regulator (LQR) [39]: Este es un método de control
6ptimo utilizado en sistemas dinamicos lineales y de tiempo continuo. Su objetivo es encontrar
la ley de control lineal que minimiza una funcién de costo cuadratica, teniendo en cuenta tanto
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el estado del sistema como la entrada de control. Para su uso, se debe modelar el sistema
segin (9), donde x es el vector de estado, u es el vector de entrada de control, A es la matriz
de estado y B es la matriz de entrada

x = Ax + Bu. 9)

Posteriormente, se requiere definir una funcién de costo cuadratica que sera minimizada para
optimizar el desempeno del sistema. Esta funcion tipicamente incluye dos términos principales:
uno que penaliza la desviacién o error en el estado del sistema y otro que penaliza el esfuerzo
o consumo asociado a la accién de control. Las matrices Q y R corresponden a matrices de
ponderacion que asignan la importancia relativa a cada uno de estos términos.

En detalle, la matriz Q pondera el costo asociado a los errores en las variables de estado,
reflejando la prioridad de mantener la actitud cercana al objetivo deseado. Por otro lado, la
matriz R penaliza el esfuerzo del control, es decir, la magnitud o la energia utilizada por los
actuadores para corregir la actitud. Ajustar estas matrices permite balancear entre la precisién
del apuntamiento y el consumo energético o desgaste de los actuadores, influyendo directamente
en el desempeno y la eficiencia del controlador. De esta forma, la funcion de costo se expresa
como

J = / (x"Qx +u'Ru) dt = (x{Qx, + uj Ruy) .
0 k=0

El objetivo es encontrar u = —Kx que minimiza la funcién de costo, siendo K la ganancia del
controlador. Esta matriz K se obtiene al resolver la ecuacion de Riccati, donde P es la matriz
simétrica definida positiva asociada con la solucién continua en (10) o discreta en (11)

AP +PA-BR'B'’P+ Q=0 (10)
ATPA — (A"PB)(R+B"PB) '(B'"PA)+ Q-P =0 (11)
Ya encontrada la matriz P, la ley de control éptimo se obtiene como u = —Kx con K =

R™'B’P en el caso continuo y K = (R + B'PB)}(B7PA) en el caso discreto. Esta ley se
implementa en el sistema dindmico para estabilizarlo y minimizar la funcién de costo a lo largo
del tiempo. El controlador LQR es particularmente eficaz para sistemas lineales y proporciona
un enfoque sistematico para el diseno de controladores optimos.

Actuadores

Los actuadores son los que generan el torque necesario para el control del satélite. Los actuadores
comunmente utilizados en CubeSat se muestra en la Tabla 2.3, en conjunto con una breve
descripcion y un ejemplo utilizado:

2.5 System Engineering Envelopes

Los Systems Engineering Envelopes (SE Envelopes) definen las restricciones técnicas, fisicas y
operativas que orientan el disenio, desarrollo y operacién de un CubeSat a lo largo de toda su
vida ttil [5]. Estas restricciones permiten asegurar que todos los subsistemas se mantengan
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Tabla 2.3 Actuadores utilizados en CubeSat [6].

Actuadores Descripcién

Magnetorquer Los magnetorquers son dispositivos de control de ac-
titud construidos utilizando bobinas electromagnéticas,
que generan un torque a través de interacciones entre el
campo magnético ambiental y dipolos magnéticos gen-
erados por este actuador.

Rueda de reaccion | Una rueda de reaccion es un motor acoplado a un disco
de alta inercia que gira a gran velocidad a lo largo de un
eje fijo del satélite. Este funciona aplicando un torque
T en el disco, provocando un aumento en su Momento
Angular (h). Por conservacién de h y al haber ausencia
de fuerzas externas se genera un torque de igual mag-

nitud, pero en sentido contrario, que es aplicado en el
CubeSat.

dentro de margenes factibles, maximizando la eficiencia en el cumplimiento de los objetivos de
mision.
En este estudio, se consideran exclusivamente dos parametros criticos dentro de los SE En-

velopes: masa y potencia. Ambos representan restricciones fundamentales en el diseno de

CubeSats, debido a sus limitaciones inherentes como plataformas de tamano y capacidad re-
ducida [40].

La masa estd estrictamente limitada por los factores de forma estandarizados del formato Cube-
Sat, donde incluso pequenas variaciones pueden afectar tanto el cumplimiento de los requisitos
de lanzamiento como la dindmica orbital del satélite [41]. Por su parte, la potencia disponible
se encuentra restringida por la limitada superficie para instalar paneles solares y la reducida
capacidad de almacenamiento energético en orbita [42]. Estas limitaciones energéticas condicio-
nan directamente la operacién simultanea de muiltiples subsistemas, especialmente en satélites
pequenos.

La eleccién de masa y potencia como parametros principales no solo responde a su impacto en
la factibilidad fisica del diseno, sino también a su influencia directa en la seleccién de compo-
nentes del sistema de determinacién y control de actitud (ADCS). La mayoria de los sensores
y actuadores disponibles comercialmente (Commercial Off-The-Shelf, COTS) presentan una
amplia variabilidad en estos dos aspectos, por lo que cualquier decisiéon de diseno implica un
compromiso entre rendimiento y consumo de recursos [43].

En consecuencia, este trabajo se centra en analizar las configuraciones del ADCS desde una
perspectiva de trade-off entre masa y potencia, con el objetivo de determinar cual combinacion
de sensores y actuadores permite lograr un apuntamiento preciso de la carga til hacia la Tierra,
utilizando la menor cantidad posible de recursos disponibles. Esta estrategia permite reducir la
complejidad del problema de optimizacién sin perder relevancia practica, asegurando un enfoque
técnicamente viable para futuras misiones de observacion terrestre con CubeSats.
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2.6 Controlabilidad y observabilidad de un sistema de control

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

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

= Ax + Bu
y=Cx+ Du

Donde:
e 1 : Estados del sistema
e u : Entradas del sistema
e y : Salidas del sistema

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

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

Es relevante tener en cuenta estos conceptos, ya que, para utilizar algunos algoritmos de esti-
macion 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.

2.7 Optimizacion Matematica

La optimizacién matematica es una rama de las matematicas aplicadas que se enfoca en encon-
trar la mejor solucion posible para un problema, generalmente formulado como la minimizacién
de una funcién objetivo sujeta a ciertas restricciones [44]. El problema general se expresa como

min f(z),

sujeto a las restricciones

gz(l‘)gbza Z.Zla"'ama
donde =z = (xy,...,x,) representa el vector de variables de optimizacién, f : R* — R es la

funcién objetivo, y cada g; : R* — R junto con el valor escalar b; € R define las restricciones
que deben cumplir las variables para ser consideradas validas.
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2.7.1 Clasificacién de problemas de optimizaciéon

Los problemas de optimizacion pueden clasificarse en distintas categorias dependiendo de las
caracteristicas de la funcién objetivo y las restricciones. A continuacién se listan y definen
algunos de ellos [45]:

Optimizacion Convexa y no Convexa: Un problema es convexo si la funciéon objetivo y las
restricciones forman un conjunto convexo, lo que asegura que cualquier minimo local es también
el minimo global. Por otro lado, los problemas no convexos no cumplen con la propiedad de
convexidad, lo que significa que pueden existir multiples minimos locales. La optimizacién no
convexa es mas compleja y suele requerir métodos numéricos avanzados.

Luego, se clasifican en base a la linealidad del problema, donde se encuentran las siguientes
opciones:

Optimizacién Lineal (LP): Un problema de programacién lineal busca minimizar o maxi-
mizar una funcion objetivo lineal sujeta a restricciones lineales. Tanto la funcién objetivo como
las restricciones son expresadas como combinaciones lineales de variables.

e Funcién objetivo: min ¢’z o max ¢

e Restricciones: Ax < b (donde A es una matriz de coeficientes, x es el vector de variables,
y b es un vector de valores limites)

Mixed Integer Linear Programming (MILP): En programacién lineal entera mixta, algu-
nas de las variables son continuas (pueden tomar cualquier valor real) y otras son enteras (solo
pueden tomar valores enteros). Es una extensién de LP.

e Funcion objetivo y restricciones son similares a LP, pero algunas variables x; deben ser
enteras.

Quadratic Programming (QP): La programacion cuadratica es una extensién de la progra-
macién lineal donde la funcién objetivo es cuadratica (tiene términos de segundo orden), pero
las restricciones siguen siendo lineales.

e Funcién objetivo: min 27 Qz + ¢’z 0o max 27 Qz + ¢’
e Restricciones: Ax < b

Mixed Integer Quadratic Programming (MIQP): La programacién cuadrética entera
mixta combina la programacién cuadratica con variables enteras. Algunas de las variables
pueden ser continuas, y otras deben ser enteras, como en MILP.

e Funcién objetivo: cuadratica
e Restricciones:lineales
e Algunas variables deben ser enteras

Second-Order Cone Programming (SOCP): La programacién de cono de segundo orden
es una clase de problemas convexos donde la funcién objetivo es lineal, pero las restricciones
incluyen desigualdades de tipo coénico, es decir, involucran normas Euclidianas o distancias
cuadraticas.
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e Funcién objetivo: lineal
e Restricciones: Involucran normas del tipo ||A;x + b3 < cf'z + d;

Mixed Integer Second-Order Cone Programming (MISOCP): En la programacién de
cono de segundo orden entera mixta, algunas variables del problema SOCP deben ser enteras.
Esto combina la complejidad de SOCP con la dificultad adicional de tener variables discretas.

Semidefinite Programming (SDP): En programacién semidefinida, la funcién objetivo es
lineal, pero las restricciones involucran matrices semidefinidas positivas. Un problema semidefinido
involucra encontrar una matriz que minimice una funcién objetivo lineal bajo la condiciéon de
que la matriz sea semidefinida positiva.

e Funcién objetivo: lineal en una matriz X
e Restricciones: X>0 (la matriz X debe ser semidefinida positiva)

General Nonlinear Programming (NLP) : En la programacién no lineal, tanto la funcién
objetivo como las restricciones pueden ser no lineales. Este es un tipo de optimizacién mas
general y dificil de resolver, ya que puede haber multiples 6ptimos locales y el problema puede
No Ser convexo.

e Funcién objetivo: f(x) (no lineal)

e Restricciones: g(x)<0y h(x)=0 (no lineales)

2.7.2 Optimizadores en Python

Para resolver problemas de optimizacion en el control, se utilizan diversas herramientas y opti-
mizadores disponibles en Python. A continuacion, se presentan dos:

e Scipy.optimize.minimize [46]: El médulo scipy.optimize.minimize proporciona una var-
iedad de métodos para resolver problemas de optimizacién. Este optimizador permite la
minimizacion de una funcién objetivo definida por el usuario, utilizando diferentes algo-
ritmos de optimizacion, para asi encontrar el minimo local del problema a analizar. Este
moédulo es 1til para problemas de optimizacion de funciones objetivo tanto lineales como
no lineales y permite la implementacién de restricciones y condiciones especificas segin el
problema.

e Pyomo [47, 48]: Pyomo es una biblioteca de Python para el modelado y solucién de prob-
lemas de optimizacién matematica. A diferencia de scipy.optimize, pyomo permite definir
problemas de optimizacién de manera mas estructurada y flexible, especialmente para
problemas complejos que involucran programacion lineal, no lineal, entera y estocastica.
Pyomo permite definir problemas de optimizacién mediante un enfoque declarativo, fa-
cilitando la expresién de restricciones y objetivos. Ademads, soporta una amplia gama de
solucionadores, desde optimizadores simples hasta solvers avanzados.
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3 Estado del Arte

En este capitulo se presentan diversas herramientas y metodologias utilizadas en la simulacion
de la dinamica orbital y de actitud de satélites, incluyendo su visualizacién a través de interfaces
graficas. Ademds de ofrecer métricas de desempernio (MoP) para el control de actitud, algunos
softwares especializados facilitan el andlisis de presupuestos de ingenieria, como los System Engi-
neering envelopes (SE envelopes). Asimismo, se incluyen métodos y criterios para la seleccion y
optimizacién de los componentes del subsistema de determinacién y control de actitud (ADCS),
fundamentales para el diseno eficiente de CubeSats y otras plataformas satelitales.

3.1 Spacecraft Control Toolbox

Spacecraft Control Toolbox (SCT) para MATLAB le permite diseniar, analizar y simular naves
espaciales. Este producto es utilizado en todo el mundo por organizaciones lideres en investi-
gacion y desarrollo y fabricantes de naves espaciales. Se proporcionan mas de dos mil funciones
para dindmica, simulacién, andlisis y diseno de actitud y orbita. Puedes construir un satélite
utilizando las herramientas graficas CAD; disenar y analizar los sistemas de control; realizar
analisis de perturbaciones y pruebe el sistema de control en una simulacion de seis grados de
libertad, todo en el lenguaje de programacién MATLAB [18]. Existen tres médulos disponibles,
los cuales se muestran a continuacién:

o CubeSat Toolbox: Es el producto mas basico disponible, a un costo de 495 dolares. Esta
disenado para CubeSat especificamente y sus principales caracteristicas son el mode-
lamiento de la dindmica y control de actitud (perturbaciones, controladores PID en con-
junto con actuadores), propagacién de orbita, cambios de marco de referencia, visual-
izacién (2D y 3D) y planeamiento de la misién. En la Figura 3.1, se presenta un resumen
de los datos obtenidos por el simulador una vez creado el diseno 3D en CAD. Por otro lado,
en la Figura 3.2, se muestra en especifico la ventana de control del simulador, mostrando
tanto los cuaterniones de rotacién, como los torques y las razones de cambio de la rueda
de reaccion montada en el CubeSat.
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Figura 3.2 Ventana de control del simulador de un CubeSat en CubeSat Toolbox.

e Spacecraft Control Toolbox version académica: La ediciéon académica de la caja de her-
ramientas contiene gran parte del software profesional Spacecraft Control Toolbox, inclu-
idas las herramientas CAD, las funciones de diseno de control y dinamica de actitud, la
mecéanica orbital y el médulo CubeSat. Ademas, incluye esquemas de apuntamiento segin
marcos de referencia LVLH, sun-nadir pointing y latitude/longitude, y también otorga los
pointing budgets mas relevantes como la exactitud de apuntamiento. Esta version cuesta
3995 dolares su adquisicion y presenta un breve tutorial en el canal de YouTube de Prince-
ton.

e Spacecraft Control Toolbox version profesional: La edicién profesional de Spacecraft Con-

31



trol Toolbox ofrece todo lo que hay en las versiones CubeSat y Academic, con la adicion
de herramientas avanzadas para la estimacion de actitud y o6rbita, modelado de sensores y
actuadores y andlisis de subsistemas. Las aplicaciones de la caja de herramientas incluyen
diseno de sistemas de control, simulacion no lineal, anélisis de 6rbitas y planificacién de
misiones, incluidas trayectorias interplanetarias, diseno y disposicién de naves espaciales,
estudios comerciales y visualizacion de actitudes y érbitas. La version profesional cuesta
11995 dolares, siendo esta la mas completa y a la vez mas cara entre las tres mencionadas.

3.2 Ansys Systems Tool Kit (STK)

STK es una plataforma de software lider en el mercado disenada para el modelado y anélisis
de sistemas complejos y sus interacciones en una variedad de dominios, incluyendo espacio,
defensa y aplicaciones aeroespaciales. Esta herramienta proporciona una serie de capacidades
avanzadas que permiten a los ingenieros, cientificos y analistas modelar, simular y visualizar
sistemas dindmicos de manera efectiva [49].

Es relevante ya que es capaz de modelar un satélite mediante su diseno 3D, mostrando graficamente
como este se propaga a través de la 6rbita. También es capaz de simular los cambios de actitud
del satélite a través del tiempo y mostrar si efectivamente se estd apuntando hacia la zona
requerida de la tierra (exactitud de apuntamiento). En la Figura 3.3 se aprecia una imagen
referencial de la simulacién de un satélite en 3D y sus marcos de referencia cuerpo y LVLH. El
costo de la licencia investigativa de este software es de alrededor de 4527 ddlares por un ano,
que seria la version ttil para la realizacién del proyecto.

Figura 3.3 Imagen referencial de STK para simulaciéon de un satélite.

3.3 Aerospace Blockset

Dentro de este modulo en MATLAB, existen librerias capaces de modelar, simular y analizar
CubeSats con facilidad [19]. Algunas de las capacidades clave incluyen:

e Modelado de CubeSats: El modelo de plantilla es un ejemplo listo para simular que con-
tiene un bloque de vehiculo CubeSat. MATLAB permite a los usuarios modelar CubeSat
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para proporcionar una opcién de planificacion de mision de alto nivel/creacién rapida
de prototipos para modelar y propagar rapidamente orbitas de satélites, un satélite a la
vez. En este bloque se debe especificar el estado orbital inicial y modo de control de
actitud (apuntamiento hacia el sol, nadir Tierra o personalizado), como se observa en la

Figura 3.4.
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Figura 3.4 Plantilla de Simulink para el disefio de un CubeSat.

e Simulacién de Misiones: El proyecto es un ejemplo listo para simular con visualizacién
utilizando Simulink 3D Animation, como se muestra en la Figura 3.5jemplo utiliza un
subsistema de modelo de vehiculo por defecto, pero también se puede utilizar el modelo
de CubeSat diseniado en el paso anterior. Con el médulo, es posible simular misiones
completas de CubeSats, lo que incluye la evaluacion de la trayectoria, la dinamica 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.
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Figura 3.5 Plantilla de Simulink para la modelaciéon y simulaciéon del CubeSat en base a la
visualizacién en Simulink 3D.

e Proyecto utilizando Model Based System Engineering (MBSE) en CubeSat: Es un ejemplo
listo para simulacién que muestra como modelar la arquitectura de una misién espacial
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con System Composer y Aerospace Blockset. El proyecto hace referencia al Proyecto
de simulaciéon 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 misién 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 segin los
bloques mostrados en la Figura 3.6.
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Figura 3.6 Visualizacién del MBSE de CubeSat.

Mediante la ultima libreria mencionada se puede obtener la observacién terrestre de un
CubeSat, ademas de visualizar los budgets de costo como lo es el precio, la masa, la
potencia tanto peak como promedio y el tamano. También presenta en una interfaz
grafica los errores de determinacion de actitud y de apuntamiento, ademas de los torques
ejercidos por los actuadores (sean modelados o por defecto dentro del programa), como se
muestra en la Figura 3.7. Asi, se puede visualizar el resultado como muestra la Figura 3.8.
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Figura 3.7 Perfil de CubeSat segtin los SE envelopes configurables.
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Figura 3.8 Simulacién de apuntamiento de la Tierra hacia la estaciéon terrestre.

3.4 Valispace

Valispace es una plataforma integral de ingenieria y gestion de proyectos disenada para simpli-
ficar y optimizar el proceso de desarrollo de productos y sistemas, especialmente en industrias
como la aeroespacial. La plataforma ofrece una variedad de herramientas y caracteristicas
poderosas que permiten a los equipos de ingenieria colaborar eficientemente, gestionar requisi-
tos y parametros criticos, y tomar decisiones informadas en tiempo real [50].

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

3.5 Basilisk

El simulador Basilisk es un entorno de simulacién avanzado, modular y extensible, desarrollado
principalmente por el Laboratorio de Sistemas de Vehiculos Espaciales de la Universidad de Col-
orado, Boulder. Su principal objetivo es facilitar la simulacion de sistemas de naves espaciales,
con un enfoque en la dindmica y el control de actitud. Este simulador ha sido ampliamente
utilizado en investigaciones académicas y proyectos que requieren la modelacién precisa de la
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dindmica y control de vehiculos espaciales [21].

Una de las principales ventajas de Basilisk es su capacidad para simular sistemas multi-plataforma
y multi-cuerpo, permitiendo la modelacion de la dinamica orbital y de actitud de diversos cuer-
pos en el espacio. Esto incluye la simulaciéon de perturbaciones ambientales, asi como el com-
portamiento de subsistemas complejos como el ADCS. Estas capacidades hacen que Basilisk
sea especialmente 1util para misiones que involucran satélites pequenos o CubeSats, donde las
dindmicas precisas y los ajustes de actitud son criticos.

Otra de las fortalezas del simulador radica en su arquitectura modular. Cada subsistema —como
los sensores, actuadores, o la dinamica orbital— esta disenado de manera independiente, lo que
permite no solo la facil personalizacién del cédigo, sino también la posibilidad de integrar nuevos
modulos o realizar simulaciones especificas de determinados componentes. Esta flexibilidad es
clave para proyectos de investigacién que requieren ajustes finos y configuraciones personal-
izadas.

El simulador también ofrece la capacidad de realizar simulaciones tanto en tiempo real como
en tiempo no real, lo que resulta 1til para diferentes tipos de aplicaciones. Las simulaciones en
tiempo real permiten la implementacién de pruebas de hardware-in-the-loop, mientras que las
simulaciones en tiempo no real ofrecen mayor fidelidad para estudios mas detallados.

3.6 Resumen de los simuladores disponibles

Para evaluar la viabilidad de utilizar algunos de los simuladores disponibles en el estado del arte
para la implementacion de la suite de simulacion, se realizé una comparacion basada en criterios
clave como el costo, la dificultad de uso, la capacidad para entregar métricas de desempeno
(MoP) de apuntamiento y el soporte a los System Engineering envelopes (SE envelopes), tal
como se resume en la Tabla 3.1.

En términos de costo, las opciones mas accesibles son CubeSat Toolbox y Aerospace Blockset,
considerando que la suscripcién académica de MATLAB esta disponible para la Universidad de
Concepcién. No obstante, CubeSat Toolbox carece de andlisis de MoP de apuntamiento, un
requisito fundamental para el presente estudio. Ademas, dado que esta desarrollado exclusiva-
mente para MATLAB y la suite objetivo se pretende implementar en Python, su adaptacion
implicaria un esfuerzo considerable de reprogramacion, lo que limita su conveniencia.

Por otro lado, Aerospace Blockset, aunque ofrece funcionalidades avanzadas para analizar
métricas de apuntamiento, esta basado en un entorno de Model-Based Systems Engineering
(MBSE) que demanda un nivel medio-alto de conocimientos en ingenierfa de sistemas. Esto,
sumado a la rigidez del entorno que dificulta la implementacién de lazos cerrados externos,
restringe la flexibilidad requerida para integrar médulos de optimizacién personalizados.

Las opciones comerciales de mayor costo, como SCT académico y profesional, y Systems ToolKit,
proveen capacidades robustas para andlisis de apuntamiento y gestién de SE envelopes, pero su
elevado precio y complejidad técnica las hacen menos accesibles para este proyecto.

Finalmente, Basilisk representa una alternativa gratuita con capacidades avanzadas para simular
dinamicas orbitales y de actitud considerando diferentes configuraciones de hardware ADCS.
Sin embargo, su elevada curva de aprendizaje, documentacién técnica limitada y falta de un
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enfoque nativo en optimizacién de sistemas, junto con la necesidad de configurar manualmente
los parametros de costo y rendimiento, presentan barreras significativas para su uso efectivo
dentro del tiempo y recursos disponibles.

Tabla 3.1 Comparativa de software/simuladores para CubeSats.

Software/ | Precio [USD] | Dificultad MoP de SE envelopes
simulador apuntamiento

CubeSat 495 4+ Matlab Media No presenta Potencia
Toolbox

SCT 3995 + Matlab Alta Exactitud Potencia
académico de apuntamiento y masa
SCT 11995 + Matlab Alta Exactitud de Potencia,
profesional apuntamiento/agilidad masa y tamano
Aerospace Matlab Muy Exactitud de Todos, con imposicién
Blockset alta apuntamiento de requisitos
Systems 4527 por ano Media Exactitud de Potencia
ToolKit apuntamiento/agilidad

Valispace 1295 por ano Media No presenta Todos
Basilisk Gratis Muy Alta Configurable Configurable

En resumen, aunque existen diversas herramientas que aportan funcionalidades valiosas para la
simulacion y andlisis de CubeSats, ninguna de ellas satisface completamente los requerimientos
especificos de integracién, flexibilidad y optimizacién que demanda esta investigacién. Por ello,
se concluye que el desarrollo de una suite propia de simulacién con capacidades de optimizacion
en Python es la opcién méas adecuada, permitiendo un control total sobre los modelos, algoritmos
y criterios de seleccién, y facilitando la adaptacion a futuras necesidades y mejoras.

3.7 Meétodos para la seleccién de componentes del ADCS

Ademas de las herramientas de simulacién y andlisis presentadas en este capitulo, la literatura
especializada ofrece diversos enfoques metodoldgicos para la seleccién 6ptima de compo-
nentes del sistema de determinacién y control de actitud (ADCS). Estos métodos
permiten identificar combinaciones eficientes de sensores y actuadores considerando criterios de
desempeno, restricciones fisicas (masa, volumen, potencia) y costos asociados. Se pueden clasi-
ficar en dos categorias principales: métodos clésicos y métodos modernos basados en técnicas
computacionales.

Métodos clasicos

e Matriz de decisién multicriterio (MCDM): Técnica utilizada en el diseno conceptual
para evaluar multiples alternativas en funcién de distintos criterios. Herramientas como
el Proceso Analitico Jerarquico (AHP) permiten asignar ponderaciones a criterios como
la masa, costo, consumo energético y precisién de medicién [22, 51].

e Logica difusa: Util para incorporar incertidumbre o ambigiiedad en la evaluacién de
componentes. Se basa en reglas del tipo “si el consumo es bajo y la precisién alta, entonces
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el componente es adecuado”. Ha sido aplicada en proyectos donde los requerimientos son
cualitativos o dificiles de cuantificar [23, 52].

e Analisis de Pareto: Identifica conjuntos de soluciones que representan compromisos
optimos entre criterios en conflicto, como minimizar masa y maximizar exactitud de apun-
tamiento [24].

Métodos modernos

e Feature importance y arboles de decisién: Algunas investigaciones aplican algorit-

mos de clasificacién supervisada para determinar qué variables (como dimensiones, pre-
cisién, o costo) son mds relevantes en el cumplimiento de requisitos de actitud. Estos
modelos permiten clasificar o predecir la idoneidad de componentes ADCS con base en
datos histéricos [25, 53].

Optimizacion basada en simulacion: Se integran modelos de simulacién orbital y de
actitud con algoritmos de optimizacién (como algoritmos genéticos o scipy.optimize)
para seleccionar configuraciones que maximizan métricas de rendimiento bajo restricciones
SE (masa, energia, costo) [26, 54].

Sistemas expertos e inferencia bayesiana: Se han desarrollado sistemas que utilizan
reglas de expertos o inferencia estadistica para seleccionar componentes robustos frente a
incertidumbre en condiciones orbitales y restricciones de misién [27, 55].

Tabla 3.2 Comparacion entre métodos clasicos y modernos para la seleccién de componentes

ADCS
Criterio Métodos clasicos Métodos modernos
Enfoque Deterministico, basado en | Basado en datos y simulacion

juicio experto

Manejo de incertidumbre

Limitado, légica difusa parcial

Elevado, modelos  proba-

bilisticos o de inferencia

Requiere simulaciéon | No necesariamente Si, en la mayoria de los casos
dinamica
Flexibilidad ante cambios | Baja, depende de reglas fijas Alta, modelos adaptables o
en misién aprendidos
Ejemplos AHP, légica difusa, andlisis de | Arboles de decision, opti-
Pareto mizacion simulada, sistemas
bayesianos

Aplicaciones tipicas

Diseno conceptual temprano

Evaluacién de configuraciones
en fase de simulacién
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4 Diseno de la suite de simulacion

4.1 Marco general del simulador

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

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

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

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

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

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

Teniendo en cuenta estos factores, la Figura 4.1 presenta un diagrama que resume la estructura
de la suite de simulacion, utilizada para obtener los resultados de los MoP de apuntamiento
y los SE envelopes correspondientes. En primer lugar, se obtiene el vector de posicién 7 del
CubeSat mediante el propagador orbital, seguido por el uso de modelos orbitales para calcular
‘Zﬂef, el vector en el sistema de referencia inercial. Simultdneamente, a través de la lectura de

los sensores, se obtienen los vectores V,,, en el marco de referencia del cuerpo. Posteriormente,
se realiza el cambio de sistema de referencia de V,.; a LVLH (como se explicard en las secciones
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siguientes), utilizando ambos vectores para la estimacién del cuaternién ¢. Finalmente, se
ejecuta la accién de control mediante el controlador seleccionado generando una senal o corriente
I, considerando la restriccién del torque 7 ejercido por el actuador. En las préximas secciones
se detallara el diseno y seleccion de cada componente de la suite de simulacion.

Sensores
Propagador
Orbital Vi,
T Vv 3
Modelos ref Algoritmos de estimacion
“| orbitales de actitud
q

v

Controlador

v

Actuador
<y

Figura 4.1 Esquema general de la base del simulador (Elaboracién propia).

4.2 Propagador orbital

Para la simulacién de la dinamica orbital, se debe considerar la implementaciéon de un propa-
gador capaz de entregar la posicién y velocidad del satélite respecto a la Tierra incluyendo las
perturbaciones relevantes a baja altura. Para ello se proponen las siguientes opciones:

Simplified General Perturbations 4 (SGP4) [56]:Es un modelo matemético que se utiliza
ampliamente para predecir la posicion y velocidad de los satélites. Utiliza las ecuaciones de
movimiento de dos cuerpos, que describen cémo un satélite se mueve bajo la influencia de la
gravedad de la Tierra, y luego aplica una serie de perturbaciones para tener en cuenta factores
como la forma no esférica de la Tierra, el arrastre atmosférico, la radiacion solar y los efectos
gravitacionales de la interaccién con otros cuerpos como el Sol o la Luna. El SGP4 utiliza los
Two Line Elements (TLE) como entrada, que es un formato esténdar utilizado para describir la
6rbita de un satélite en dos lineas, en conjunto con la fecha de inicio y el tiempo de propagacion,
para después aplicar una serie de ecuaciones y algoritmos que calculan los elementos orbitales
futuros del satélite en funcion del tiempo.

FreeFlyer [57]:Es un programa de simulacién espacial disenado para visualizar y modelar
varios escenarios, incluyendo, pero no limitandose a la propagaciéon y maniobras de naves es-
paciales, andlisis de cobertura y contacto, andlisis interplanetario y la generacion de diversos
recursos visuales. Es capaz de propagar el movimiento del satélite a través del tiempo e incluir
perturbaciones como J,, arrastre atmosférico, efecto multi-cuerpo y radiacién solar.
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Systems Tool Kit (STK) [49]: Es una plataforma ampliamente utilizada en el dmbito
tanto aeronautico como espacial. El STK es un simulador de Ansys utilizado para el diseno,
planificacién y simulacién de misiones. Una de sus herramientas es la propagacién del satélite
a través del tiempo con una interfaz grafica, 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 implementacion del simulador solo para su uso en la dindamica orbital. Por lo tanto,
se elige el SGP4 no solo por ser una opcién gratuita, sino porque es facil de implementar a
cualquier satélite que se conozca su TLE. Esta entrega el movimiento traslacional del satélite a

través del tiempo considerando las perturbaciones mas importantes a bajas alturas en el marco
de referencia TEME.

Para observar el uso del propagador SGP4, se utilizé como ejemplo un TLE del SUCHAI-3
obtenido de CelesTrak y se propagdé durante una orbita tomando como fecha de inicio 1 de
noviembre del 2023 a las 12 del mediodia. Se observa en la Figura 4.2a y 4.2b la posicién y la
velocidad respecto al marco de referencia ECI, al generar el cambio en el sistema de referencia
TEME-ECI internamente utilizando la libreria Astropy de Python.

4.3 Modelacion de sensores

La determinacion de la actitud del satélite requiere del uso de sensores capaces de proporcionar
vectores de referencia confiables, los cuales se emplean para estimar los cuaterniones que de-
scriben la orientacién del cuerpo. Para ello, se parte por modelar fenémenos fisicos conocidos,
como la posicién del Sol y el campo magnético terrestre, con el fin de obtener los vectores
correspondientes en el marco de referencia inercial (ECI). Estos vectores se transforman poste-
riormente al marco orbital local (LVLH) mediante rotaciones apropiadas.

Una vez definidos los vectores de referencia, se procede a generar los vectores de observacion,
que corresponden a las mediciones simuladas por los sensores del satélite. Estos se obtienen apli-
cando una rotacién adicional desde el marco LVLH al sistema de referencia del cuerpo (Body),
de acuerdo con la actitud instantanea del satélite. De esta forma, se simula el comportamiento
de sensores como magnetémetros y sensores solares, los cuales entregan lecturas en el sistema
de coordenadas del satélite, necesarias para los algoritmos de estimacion de actitud.

4.3.1 Vector sol

El modelo se basa principalmente en el movimiento del Sol respecto al sistema de referencia
ECI. En la Figura 4.3 se muestra la relacion entre el plano de la ecliptica, el ecuador celeste y
los elementos orbitales fundamentales. Especificamente, se destaca la oblicuidad de la ecliptica
(€), que representa el angulo entre el plano ecuatorial de la Tierra (referencia del marco ECI)
y el plano orbital del Sol (ecliptica), asi como la posicién del equinoccio vernal, desde donde se
mide la longitud ecliptica del Sol.

Lo primero a tener en cuenta en el modelo solar es la anomalia media del Sol, la cual se calcula
segiin muestra la Ecuacién 12. Esta corresponde al angulo medido desde el perigeo, que describe
la posicién del Sol en su trayectoria orbital y depende tnicamente del tiempo [15].

41



Posicién [km]
o

Y
_4)
—6.
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000
Tiempo [s]

(a) Vector posicién del satélite en ECIL.

Velocidad [km/s]
o

_2 i
—4
_6_
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000
Tiempo [s]

(b) Vector velocidad del satélite en ECI.

Figura 4.2 Propagacién del SUCHAI-3 durante una érbita con fecha de inicio 01/11/23.

Mg = MgunEpoch + Msun Daooo = 357.528° + 0.9856003° - J Dagoo (12)
En la ecuacion anterior, Mgmepoch €s la anomalia media del Sol el 1 de enero del ano 2000 (época
J2000) al mediodia UTC, y ng,, es el movimiento medio del Sol. A partir de esta anomalia

media, se puede calcular la longitud ecliptica del Sol Ag.,, definida en el plano de la ecliptica
con respecto al equinoccio vernal:

Aoun = 280.461° + 0.9856474° - J Dagoo + 1.915° sin( M) + 0.020° sin(2Mywy)  (13)

Para proyectar esta posicién sobre el marco ECI tridimensional, se debe considerar la oblicuidad
de la ecliptica, definida como:
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Figura 4.3 Plano ecliptico y marco de referencia ECI, con representacion de la oblicuidad
terrestre y equinoccios. Adaptado de [58].

€ = 23.4393° + 0.0000004° - .J Dagoo (14)

Conociendo los angulos Agun ¥ €, es posible obtener el vector unitario que representa la direccion
del Sol en coordenadas ECI, segin las siguientes componentes:

Xsun = €08(Agun) (15)
Youn = cos(€) sin(Agun) (16)
Zsun = sin(e) sin(Asun ) (17)

Este modelo del vector sol se observa en la Figura 4.4, en la cual se simula propagando por un ano
desde el 01 de noviembre del 2023, el cual en dias julianos corresponde al dia 2460250. Se observa
en dicha grafica un comportamiento oscilatorio, notdndose un ciclo entero del movimiento del
sol recién al término de la simulacion.
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Figura 4.4 Componentes del vector sol en marco de referencia ECI simulados durante un ano
(Elaboracién propia).

4.3.2 Fuerzas geomagnéticas de la tierra

Para el modelamiento de las fuerzas geomagnéticas de la tierra en distintas posiciones de la
érbita de un satélite se requiere el uso del International Geomagnetic Reference Field (IGRF).
Este campo de referencia consiste en un conjunto de coeficientes armonicos esféricos que pueden
introducirse en un modelo matematico, para asi describir la porcién a gran escala y variable
en el tiempo del campo magnético interno de la Tierra entre las épocas 1900 d.C. y el pre-
sente. El IGRF utilizado para la realizacién del simulador es el de decima tercera generacion
y se ha derivado de observaciones registradas por satélites, observatorios terrestres y estudios
magnéticos [59].

El IGRF describe el principal Campo Geomagnético (B(r, 8, p,t)) que es producido por fuentes
internas, principalmente dentro del nicleo de la Tierra. El IGRF es valido dentro y alrededor
de la superficie de la Tierra, donde el campo geomagnético principal puede describirse como el
gradiente de un potencial escalar, B = —VV y la funcién potencial V' (r, 0, ¢, t) se representa
en la Ecuaciéon 18 como una expansion en serie finita en términos de coeficientes armdnicos
esféricos, g/', h"*, también conocidos como coeficientes de Gauss:

N n
a n+1
Vi(r,0,p,t) =a <—) " (t) cos(mp) + hl(t) sin(m)] P (cos(d 18
(r,0,0,1) ;mzzor g (£) cos(mp) + hy'(t) sin(mep)] By (cos(0)) (18)
Aqui, 7,0, se refieren a coordenadas en un sistema de coordenadas esféricas geocéntricas
o geodésicas, siendo r la distancia radial desde el centro de la Tierra o la altura desde su
superficie dependiendo de si son geocéntricas o geodésicas respectivamente, y 6, ¢ son la co-
latitud y longitud geocéntricas respectivamente.

Las P (cos(f)) son funciones de Legendre asociadas seminormalizadas de Schmidt de grado n'y
orden m. El parametro N especifica el grado maximo de expansion armonica esférica y se eligié
que fuera 10 hasta la época 1995 inclusive, después de lo cual aumenta a 13. Por otro lado, los
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coeficientes de Gauss cambian en el tiempo y se proporcionan en unidades de nanoTesla (nT)
en IGRF-13 en intervalos de época de 5 anos. La dependencia temporal de estos pardametros se
modela como lineal por partes y viene dada por:

gn' (t) = g, (Ty) + (t = T1)g,"(T2) (19)

hyt(t) = W (1) + (¢ = Tl (T3) (20)

Donde g™ (T}), hi*(T}) son los coeficientes de Gauss en la época T3, que precede inmediatamente
al tiempo ¢. Las épocas del modelo en IGRF-13 se proporcionan en multiplos exactos de 5 anos
comenzando en 1900 y terminando en 2020, de modo que T; < t < T; + 5. Para T; < 2020, los
pardmetros ¢7(T}), h7(T;) representan la aproximacién lineal al cambio en los coeficientes de
Gauss durante el intervalo de 5 anos que abarca [T}, T; + 5]. Pueden calcularse en unidades de

nanoTesla por afio (nT/ano) como:

—_

g (T) = = (g, (Tt +5) — g, (13)) (21)

ot

() = 4 () (T4 5) — W (T) (22)

Este procedimiento en Python viene entregado por la National Centers for Environmental Infor-
mation (NCEI) [60] 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 parametros de entrada las coordenadas geodésicas (r, 8, p) en conjunto con el ano
de andlisis, para asi obtener siete salidas (declinacién [°], inclinacién [°], intensidad horizontal
[nT], componente norte [nT], componente este [nT|, componente vertical [nT] e intensidad total
[nT]), siendo las componentes 4, 5 y 6 las fuerzas magnéticas en el marco de referencia NED.

Para conocer las coordenadas geodésicas y simular un receptor GPS sin ruido dentro del satélite,
se hizo un cambio de sistema de referencia desde NED a ECI y luego a geodésicas. Utilizando la
libreria Skyfield de Python y conociendo la posicién en la cual esta el satélite respecto a la Tierra
gracias al propagador SGP4, se conocen las coordenadas GPS en cada instante del movimiento
traslacional del satélite. Para analizar el funcionamiento del modelo IGRF entregado en Python,
se utilizo los vectores posicion y velocidad de la seccion 5.3.1 correspondiente al SUCHAI-3 para
hacer el cambio de sistema ECI a geodésicas, obteniendo en la Figura 4.5 las fuerzas magnéticas
del satélite a través del tiempo.

4.3.3 Cambio en sistema de referencia y modelacion

Ya obtenidos los vectores del Sol y las fuerzas magnéticas en el sistema inercial (ECI), se procede
a transformarlos al marco de referencia orbital local (LVLH). Para ello, se utiliza una matriz de
rotacién que relaciona el sistema ECI con LVLH, construida a partir de los vectores de posiciéon
posicion (r) y velocidad velocidad (v) del satélite, obtenidos mediante el modelo SGP4 descrito
en la Seccién 4.2. Esta matriz de rotacion se define como [9]:
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Figura 4.5 Componentes de las fuerzas magnéticas respecto a ECI que afectan al SUCHAI-3
con fecha inicial 01/11/2023 (Elaboracién propia).
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Esta matriz permite transformar vectores desde ECI al sistema orbital. Si ademads se conoce
el cuaternion que representa la actitud del cuerpo respecto al sistema inercial, denotado como

bod . . ., . .
Rpdy, entonces es posible obtener la actitud del cuerpo en relacién al marco orbital mediante:

body O T body
Ro - (RECI) 'RECI

. pbod ., bod : .

La matriz R} puede transformarse a un cuaternién ¢, lo que permite aplicar control
sobre el sistema en el marco de referencia adecuado, como se detallara en secciones posteriores.
Este cuaternion se actualiza dinamicamente en cada instante de tiempo, y es utilizado para

transformar vectores desde el sistema orbital al cuerpo, tales como el campo magnético By y el
vector solar Ugun,o:

(qg()dy)_l = [_Q(b —q1, —q9, q3]

3 ¢ bodyy\—-1 p body — 7 bodyy\—1 = body
Bbody — (QO ) . BO “do 7> Usun,body = (qo ) * Usun,0 * 9o

46



Los vectores ébody Y V€CUsun,body Ya rotados permiten simular la lectura de sensores del sistema
ADCS, bajo el supuesto de una calibracién ideal. En esta investigacion, tanto el magnetémetro
como el sensor solar son modelados incorporando ruido gaussiano aditivo, permitiendo evaluar
la influencia de la incertidumbre sensorial en el desempeno de los algoritmos de estimacion y
control.

El modelo de medicién del magnetémetro se deriva de la siguiente ecuacién general [32]:

B, = (I3 + D"™)~" (OT ARy, + bias"™™ + (o)), k=1,2,...,N (23)

donde By representa la mediciéon del campo magnético a tiempo ¢, en el marco del cuerpo, y Ry
corresponde al vector del campo magnético geomagnético en el marco inercial (ECI). La matriz
Alme es la matriz de actitud real del cuerpo en el instante k, que permite transformar el vector
de referencia desde el marco ECI al marco del cuerpo.

La matriz D" modela errores de escala (en los elementos diagonales) y de no ortogonalidad
(en los elementos fuera de la diagonal), mientras que O es una matriz ortogonal que representa
una rotacién fija asociada a una posible mala alineacion del sensor respecto al cuerpo. El
vector bias""® representa el sesgo estatico del magnetémetro, y el término € (03) corresponde
al ruido gaussiano de media cero y desviacién estandar o, que se asume con distribucién normal
multivariada.

Sin pérdida de generalidad, se puede asumir que D" es simétrica, ya que cualquier componente
antisimétrica puede ser absorbida por O.

Para simplificar el andlisis en esta investigacion, se asume un magnetéometro idealmente cali-
brado, es decir:

D" =0, O=1I;, bias™ =0

bajo estas condiciones, el modelo se reduce a:

B, = Bbody + €x(op) (24)

Esta simplificacion implica que las tnicas fuentes de error en la medicién provienen del ruido,
permitiendo estudiar de manera directa el impacto de la incertidumbre en las mediciones sobre
la estimacién de actitud.

En este contexto, la desviacién estandar del ruido del sensor, o3, se convierte en la variable clave
a ser optimizada dentro del proceso de simulacion. Esta representa la incertidumbre esperada
en las lecturas del magnetéometro y es sisteméaticamente variada para evaluar su impacto sobre
el desemperno del algoritmo de estimaciéon de actitud.

Por su parte, En este trabajo el sensor solar adopta un modelo simplificado pero realista, que
permite representar diversas configuraciones de sensores (finos, gruesos o hibridos), manteniendo
flexibilidad en el entorno de simulacién y facilitando la evaluacién comparativa de componentes
con distintos pardmetros de masa, consumo y precisién. Se modela como una medicién directa
del vector solar en el marco del cuerpo, afectada también por ruido gaussiano:
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Usun,k = Usun,body,k + ek(as) (25)

Los sensores solares son ampliamente utilizados en CubeSats para estimar orientacion, ya sea
mediante fotodiodos o disenos épticos tipo estenopeico, los cuales permiten obtener direcciones
solares con diferentes niveles de precisién y complejidad [61, 62].

4.4 Algoritmos de estimacién y control satelital

Una vez obtenidas las mediciones de los sensores a bordo del satélite, es necesario procesar
dicha informacién para estimar su estado actual —especificamente, su orientacion y velocidad
angular— con respecto a un marco de referencia inercial u orbital. Esta tarea se lleva a cabo
mediante algoritmos de estimacion que combinan modelos dindmicos y mediciones ruidosas para
proporcionar una estimacién precisa de la actitud.

A partir de esta estimacién, se implementa un sistema de control automaético que determina
las acciones necesarias para alinear el satélite con una actitud objetivo, usualmente definida en
funcién del marco de referencia orbital local (LVLH). En conjunto, los algoritmos de estimacién
y control permiten mantener la orientacién deseada del satélite frente a perturbaciones externas
y errores acumulados, asegurando asi el cumplimiento de los requerimientos de la mision.

4.4.1 Controladores y actuadores

Se ha optado por utilizar el controlador Proporcional-Derivativo (PD) debido a su simplicidad
y a su capacidad para orientar el satélite hacia una posicién especifica. Adicionalmente, se ha
simulado el controlador Linear Quadratic Regulator (LQR) para obtener una matriz de ganancia
que garantice un control estable en ambos actuadores simulados.

Para utilizar un controlador, es fundamental comprender la linealizacién del sistema, un proceso
util para simplificar modelos no lineales como en (5) y (7) y facilitar el disenio de estrategias
de control. Este proceso se basa en la aproximacién de Taylor [63], que consiste en linealizar
las ecuaciones alrededor de un punto de equilibrio.

Esto implica calcular las derivadas parciales de las funciones de estado con respecto a las vari-
ables de estado y de control. Las matrices resultantes, A = % y B = W, representan
la dindmica linealizada del sistema, generando asi el modelo Espacio Estado (EE) mostrado a
continuacion.

T = Ax + Bu

Es importante destacar que la linealizacion proporciona una descripcion local del compor-
tamiento 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.

Ademas, se optan por el magnetorquer [14] y la rueda de reaccién [64, 65] como actuadores, de-
bido a la documentacién encontrada sobre su utilizacién y su uso mayoritario en nanosatélites.
Para conocer el dlgebra y las consideraciones del diseno del control lineal a mayor detalle para
cada actuador, se recomienda revisar el Anexo D y E respectivamente.
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Magnetorquer

El punto de equilibrio para el caso del modelo dinamico con magnetorquer se muestra a con-
tinuacion, cuyos valores representan que no existe diferencia de orientacion entre los marcos de
referencia del cuerpo y orbital, ademés de lograr que se minimice tanto la acciéon de control
como la velocidad angular [14].

Gco = [07 07 07 1] U = [07 07 0] Weo = [0’ 07 0]

Los torques de control en sus tres componentes se representan en (26), (27) y (28).

b,m, — bzmx> (bymx — bxmy>
Tomt = | ———— | b, — [ T+ (26)
' < 0] [0 Y
b,m, — bymz) (bymx — bmmy)
ot = — 2y~ Oz g (2T = DaTly g 27
== (" ol )
b.m, — bymz) (bxmz — bzmz)
S L i T N i P R (28)
' ( 0] ! 0]

Donde b son las fuerzas magnéticas en el marco de referencia del cuerpo y m es el momento
dipolar del magnetorquer. Evaluando los valores deseados de ¢., v weo en las matrices A y B
mencionadas en el Anexo D, se obtiene:

I 0 0 0 0.5 0 0
0 0 0 0 0.5 0
0 0 0 0 0 0.5
A= 16w ) [I. — 1] 0 0 0 0 0
0 62— L] 0 0 0 2olemle) 400
0 0 0 0 ealmy g, 0 |
[0 0 0 ]
0 0 0
0 0 0
B — 7b27b12; bmby bbb
BT Moy, bl
zy — Y2 bybz
Bl TelL, T
byb, bybz —bi—bi
L Bl i, I

Debido a que las fuerzas magnéticas de la Tierra varian en el tiempo segin la posicion del
satélite en su drbita, la matriz B(t), que relaciona el momento dipolar del magnetorquer con el
torque ejercido sobre el cuerpo, también varia a lo largo de la simulaciéon. Sin embargo, como
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el diseno del controlador requiere una matriz constante en el modelo linealizado, se adopta
una aproximacién promediada de B(t) sobre un intervalo de tiempo representativo 7. Esta
aproximacion se expresa como:

1 to+T B
B—1 / B(t) dt
T to

La eleccién de este intervalo de integracién estd asociada al periodo orbital, donde se espera
una evolucién representativa del vector campo magnético. Esta técnica ha sido utilizada en
estudios previos donde se busca un equilibrio entre simplicidad computacional y robustez del
controlador frente a perturbaciones temporales [14, 66].

Cabe destacar que esta matriz promediada B se emplea tanto en el diseno del controlador como
en la implementacion del estimador. Esta decisién responde a la necesidad de coherencia entre
el modelo dinamico utilizado en ambos algoritmos, y permite una implementacién mas eficiente
al evitar la recalibracién de matrices dinamicas en cada instante de tiempo.

Para el caso del controlador LQR, con las matrices A y B y las matrices Q y R entregadas por
el disenador del control, se logra obtener la matriz de ganancia (K) y ejercer el control en el
modelo dinamico.

Por otro lado, para el controlador PD, se debe representar el modelo espacio estado de la
siguiente manera:

Con:
A=A+ BK

Ky 0 0 Ky 0 0
K=|0 K, 0 0 Kg 0

0 0 K, 0 0 K,

Las constantes K, y K, son las constantes proporcionales y derivativas del controlador, y
desempenan un papel crucial en la determinacién de la estabilidad del sistema. Estas constantes
se ajustan de manera que los valores propios de la matriz A4+ B K sean negativos, lo que garantiza
la estabilidad del sistema en lazo cerrado.

Los valores propios negativos son indicativos de que el sistema es asintéticamente 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 asegu-
ran que el sistema retorne a su estado de equilibrio después de cualquier perturbacién, lo que
es fundamental para el funcionamiento adecuado del sistema de control, con un rendimiento
estable y robusto [67].
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Ruedas de reaccion

El punto de equilibrio para el caso del modelo dinamico con rueda de reaccién se muestra a
continuacion, cuyos valores representan que no existe diferencia de orientacion entre los marcos
de referencia del cuerpo y orbital, ademés de lograr que se minimice tanto la acciéon de control
como la velocidad angular del satélite [64, 65, 68].

Gco = [07 07 07 ]-] U = [07 07 0] Weo = [0’ 0’ 0]

Los torques de control son ejercidos por cada rueda de reaccién de manera directa, siendo
colocados en los tres ejes de referencia del marco de referencia del cuerpo del CubeSat por
simplicidad. De esta manera, la rueda modelada en el eje x se representa mediante 7, . Mismo
caso para Tyyw Y Tzrw

Como se observa para los puntos de equilibrio, en este caso son seis estados que se reemplazan
en la matriz de estado A y B obtenida en el Anexo E, generando como resultado las siguientes
matrices:

0 0 0 05 0 0 ]
0 0 0 0 0.5 0
0 0 0 0 0 0.5
A= 16wh) [ = J) 0 0 0 0 0
0 6Py o[ J: = Jo] O 0 0 ‘”(O*O>f]f””y>_w(o7o)
[0 0 07
0 0 0
0 0 0
B=11 9 o
0 Jiy 0
[0 0 +]

Una vez obtenidas las matrices A y B, es posible utilizar un controlador LQR para guiar el
sistema hacia el punto de equilibrio. Para ello, se debe disenar el controlador seleccionando
adecuadamente las matrices de ponderacién Q y R, las cuales permiten ajustar el compromiso
entre el rendimiento y el esfuerzo de control.

Es importante senalar que para ambos actuadores, la accién de control u se determina utilizando
el vector de estado estimado, lo que permite aplicar torques realistas basados en las estimaciones
obtenidas a través del EKF. Ademas, el estado 'real’ es aquel que simulara las mediciones de
los sensores, mientras que el 'estimado’ sera el que se utiliza en cada paso de tiempo del EKF.
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4.4.2 Utilizacién del EKF

Dado que los algoritmos de control requieren conocer el estado actual del satélite —en particular,
su orientacion—, se hace necesario estimar estas variables a partir de las mediciones de los
sensores disponibles. Para este propodsito, la suite de simulacién implementa un algoritmo
de estimacién de actitud basado en el Filtro de Kalman Semiextendido (SEKF), que permite
aproximar el estado del sistema dindmico de forma recursiva en cada instante de tiempo.

Para iniciar el proceso de estimacion, se entregan dos condiciones iniciales: un cuaterniéon “real”
que describe la orientacion verdadera del satélite, y un cuaternién “estimado”, que representa
el conocimiento inicial aproximado del sistema. La evolucién de ambos permite cuantificar el
error de estimacion y evaluar la efectividad del filtro. Para una mejor interpretacion fisica de la
actitud, tanto la simulacién como el andlisis de resultados se complementan con la conversion
de cuaterniones a dngulos de Euler (vista en el Anexo C).

El vector de estado adoptado considera la parte vectorial del cuaternion y los componentes de
la velocidad angular, eliminando el componente escalar del cuaterniéon al ser dependiente de los
demas mediante

w=\1-@-@—a

Esta formulacién, tomada del Filtro de Kalman Extendido Truncado (TEKF) [38], permite
mantener la observabilidad del sistema, reduciendo la dimensién del vector de estado de siete a
seis

qo
q1
gz
Wo
w1
w2

La dinamica de actitud del satélite, de naturaleza no lineal, se expresa en espacio de estados
como

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

donde u es la entrada de control, w y v son los ruidos de proceso y medicion respectivamente,
f representa el modelo dindmico, y h el modelo de medicién.

El filtro fue implementado de manera recursiva utilizando una versién discretizada de los modelos
dinamicos del satélite, disenada para ser compatible con ambos tipos de actuadores simulados.
En cada caso, se definieron matrices de estado A y control B especificas, evaluadas en el punto
de equilibrio, las cuales permanecen invariantes en el tiempo,

& = Azg + Bup +w, y = h(zg)+v.
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Sin embargo, las mediciones de sensores, en particular del magnetémetro, varian en el tiempo
dependiendo de la posicion del satélite (el cual se asume conocida para evitar mas estados)
respecto al campo magnético terrestre. Por lo tanto, la matriz de observacién Cy (o Hy) debe
actualizarse en cada iteracién mediante la linealizaciéon del modelo de medicion, caracterizando
al algoritmo como un Filtro de Kalman Semiextendido (SEKF). La matriz de covarianza del
proceso se define como,

Q _ O'iAt + %O’%Ats . ]3><3 —%U%AtQ : ]3><3
—%O'%At2 : [3><3 U%At : [3><3

y la prediccién de la covarianza a priori se calcula como,

P, =APFA" + Q.

Para la actualizacién con medicion, se utiliza la matriz de covarianza R y la matriz de ob-
servacién Hj, calculada con base en los vectores medidos de campo magnético (b%) y solar

(SB)7

R— {Ugf?m:a O3x3 }

O3x3 U§[3x3
I — —28(bB) 033
b —23(SB) 03><3

Donde las matrices S(-) representan la forma antisimétrica del vector medido.

0 —v. vy
Swy=|v. 0 -u,
—Uy Uy 0

La matriz de ganancia de Kalman se calcula como,

K, = P H! (HP;H +R)™

La correccién del estado estimado es:

oo i) = ([ - )

Donde b2 y s2 son las mediciones de los sensores, y b2 y $2 son las estimaciones de los vectores
campo magnético y solar, respectivamente, rotados al sistema de referencia del cuerpo mediante
los cuaterniones estimado y que generalmente es representado como h(x)

Para conservar la unidad del cuaternién, se adopta una correccién multiplicativa (MEKF) en
lugar de aditiva, mientras que para la velocidad angular se mantiene la correccion original. Las
estimaciones a posteriori se definen a continuacion,
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Oqi _
+_
U = [ 1= 547 - 5%1 ® g (29)

Wy = wy + dwy (30)

Finalmente, la covarianza posterior se actualiza como:

Pl = (I — K Hy) Py

Esta matriz P, se utiliza como condicién inicial para el siguiente paso de tiempo. En con-
junto, esta implementacién hibrida SEKF/TEKF/MEKF permite una estimacién robusta y
consistente de la actitud y velocidades angulares del CubeSat, respetando tanto la estructura
del sistema dinamico como las propiedades geométricas del cuaternién, y adaptandose a las
variaciones en los sensores simulados durante la misién.

4.5 Estructura general de la suite de simulacién de actitud

La Figura 4.6 muestra la estructura general de la suite de simulacion de actitud, la cual integra
el propagador orbital, el modelo de dinamica de actitud y los médulos de estimaciéon y control.
La simulaciéon comienza con el calculo de los vectores de posicion r y velocidad v del CubeSat
mediante el propagador SGP4, que recibe como entrada el conjunto TLE del satélite, la fecha
y hora de simulacién, y el tiempo de propagacién t.

A partir de la posicién orbital propagada, se calculan el vector del campo magnético terrestre b,
y el vector solar s, en el sistema de referencia inercial (ECI). Estos vectores se transforman luego
al sistema de referencia orbital, obteniéndose b, y s,. Finalmente, utilizando el cuaternion de
actitud q(t), los vectores son rotados al sistema de referencia del cuerpo del satélite, resultando
en by, v sp, que representan las mediciones reales del campo magnético y del vector solar por
parte de los magnetémetros y sensores solares a bordo.

Para simular el proceso de medicién a bordo, se aplican modelos de sensores a estos vectores
en el sistema del cuerpo, introduciendo ruido para generar las mediciones observadas by, y 8.
Estas mediciones ruidosas se utilizan como entradas en el filtro de Kalman, que estima el vector
de estado xj, compuesto por la velocidad angular w(t) y el cuaternién de actitud q(t).

El estado estimado x; se emplea para calcular la accién de control u, = Kx; mediante un
controlador, donde K es la matriz de ganancias del controlador. Esta senal de control se
retroalimenta tanto al modelo dindmico como al filtro de Kalman, permitiendo avanzar el estado
del sistema y mejorar la estimacion en los pasos de tiempo siguientes.

En la figura, los bloques y flechas en rojo representan la propagacion de la dindmica de actitud
verdadera y la generacién de mediciones ideales. Los bloques azules corresponden al lazo de
estimacion y control, mientras que las conexiones en verde indican la transformacion de los
vectores ambientales desde el entorno orbital al sistema de referencia del satélite.

Los subindices utilizados indican el sistema de referencia asociado a cada vector: e se refiere al
sistema inercial (ECI), o al sistema orbital, y b al sistema del cuerpo del satélite. Por ejemplo,
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Figura 4.6 Estructura general de la suite de simulacion de actitud.

b, representa el vector del campo magnético en el sistema ECI, mientras que by, representa la
medicion ruidosa del campo magnético en el sistema del cuerpo. Esta notacién resulta esencial
para distinguir entre los marcos de referencia involucrados en el proceso de estimacion y control.

Mediante la iteracion de este ciclo en cada paso temporal, la suite permite reproducir el com-
portamiento acoplado entre la dindmica del CubeSat, su respuesta de control, y el desempeno
de su sistema de estimacion a bordo.
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5 Verificacion de la suite de simulacion

En este capitulo se presentan resultados de prueba para validar el funcionamiento de la suite de
simulacion del CubeSat. Con este fin, se simularon distintos escenarios de hardware (configu-
raciones de nivel bajo, medio y alto), definidos de manera representativa en base a pardmetros
realistas de un CubeSat operativo. Estos escenarios permiten observar como varian los MoP de
apuntamiento y los costos asociados cuando se modifican las prestaciones de sensores y actu-
adores, asegurando que la suite responde de manera consistente ante cambios en las entradas.

Cabe destacar que, en esta etapa, las configuraciones de hardware se emplean tnicamente
como casos de verificacién de la herramienta. Una seleccion més rigurosa y sistematica de
configuraciones de referencia se presenta posteriormente en el Capitulo 6, mediante el uso de
una matriz de decisién multicriterio (MCDM), que servird como linea base para el anélisis de
optimizacién.

5.1 Resultados de estimacion y control

5.1.1 Validacion de la estimacién con el SEKF

Con el objetivo de validar cuantitativamente el desempeno del Filtro de Kalman Semiextendido
(SEKF), se compararon sus estimaciones con la dindmica no lineal del satélite obtenida mediante
integracién numérica (RK4). Para ello, se aplicé una acciéon de control constante de u =
[0.15, 0.15, 0.15] durante 100s, permitiendo evaluar la capacidad del filtro para reconstruir la
actitud y las velocidades angulares a partir de mediciones ruidosas.

La Figura 5.1 muestra la comparacién entre la simulacién no lineal y las estimaciones del SEKF.
Se observa que el filtro es capaz de seguir adecuadamente la evolucion de los cuaterniones y
atenuar el ruido en las velocidades angulares, logrando una concordancia satisfactoria con la
dinamica real.

Para cuantificar esta similitud, se emple6 la métrica del Error Cuadratico Medio (MSE), definida
como:

N
1
MSE = — D (2fFRE — )2 (31)
k=1
donde 23FEF corresponde al estado estimado, 23" al estado real obtenido del modelo no lineal,

y N al niimero total de muestras.

Los resultados se resumen en la Tabla 5.1, donde se aprecia que los errores son bajos en todas
las variables, validando la correcta implementacién del estimador.

Se destaca que las componentes ¢; v go presentan los mayores valores de error relativo, lo cual
puede asociarse a la sensibilidad de estas variables frente a perturbaciones iniciales. Aun asi, los
errores globales se mantienen dentro del umbral aceptable establecido (5%), confirmando que
el SEKF permite estimar con alta precision la actitud y las velocidades angulares del satélite.
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(b) Comparacion de velocidades angulares.

Figura 5.1 Comparacién entre filtro de kalman lineal y modelo dindmico no lineal.

Tabla 5.1 Error cuadrético medio (MSE) entre modelo no lineal y filtro SEKF

Variable MSE

qo[—] 2.22 x 1074
q[—] 1.42 x 1072
¢@[—] 1.73 x 1072

] 680 x 1077
wo [rad/s] | 3.71 x 107
wy [rad/s] | 3.63 x 107°
wy [rad/s] | 1.00 x 1074

5.1.2 Comparacién entre referencia y estimacion en control

Una vez validado el desempeno del estimador, se evalué su influencia en el esquema de control
de actitud. Para ello, se comparé la referencia (vector objetivo de orientacién) con la senal
estimada por el SEKF, utilizada como retroalimentacion en el controlador LQR.

En

la Figura 5.2 se presenta la diferencia entre la referencia y la estimacion en algunos com-

ponentes de cuaternién y velocidad angular a lo largo del tiempo. Como se esperaba, al inicio
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de la simulacion existe un desfase debido a las condiciones iniciales impuestas, pero el sistema
logra converger rapidamente pese a la condicién inicial lejana, mostrando que el filtro entrega
una estimacién suficientemente precisa para no comprometer el desempeno del controlador.

0.75 Control con kalman vs target en q; 0.75 Control con kalman vs target en g,

. —— g1 kalman . —— Q3 kalman
0.501 —— () target 0.501 —— Q3 target
0.25 /\ 0.251

- 1 V2 NS SN AP N B S O— . VA
- 0.00 \/ - 0.00 1 =~
—0.251 —0.251
—0.501 —0.501
—-0.75— T T T T T —-0.75"— T T T T T
0 200 400 600 800 1000 0 200 400 600 800 1000
Tiempo [s] Tiempo [s]
(a) Target vs estimado en ¢q; y ¢a.
Control con kalman vs target en w; Control con kalman vs target en w,
0.02 1 —— wi kalman 0.02 1 —— wy kalman
—— w1 target —— w, target
_ 0.01 _ 0.011
2] (2]
2 ooof e | ool Ml
3 3 V
—0.01 1 —0.01 1
—0.02 1 —0.02 1
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Tiempo [s] Tiempo [s]

(b) Target vs estimado en wy y wo.

Figura 5.2 Diferencia a través del tiempo del control LQR utilizando kalman respecto a objetivo
de control.

Estos resultados evidencian que el SEKF cumple un doble rol: por un lado, provee una esti-
macién robusta y precisa de los estados no directamente medibles; por otro, garantiza que el
esquema de control basado en LQR opere de manera estable y eficiente al disponer de infor-
macién confiable para la retroalimentacion.

5.2 Cuantificacién de los MoP de Apuntamiento

Para asegurar un desempeno adecuado en misiones de observacion terrestre, es necesario cuan-
tificar los MoP asociados al apuntamiento del CubeSat. Cada uno de estos indices caracter-
iza aspectos fundamentales del desempeno del sistema de determinacién y control de actitud
(ADCS), influenciado por sensores, actuadores y algoritmos de control. En esta seccién se
detallan los principales MoP empleados en la suite de simulacién, junto con su formulacién
cuantitativa.
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Exactitud de apuntamiento [5, 7]

La exactitud de apuntamiento es uno de los indicadores mas relevantes para misiones de obser-
vacion terrestre, pues representa la capacidad del CubeSat de mantener su carga 1til orientada
hacia una regién especifica de la superficie terrestre. Se define como el error absoluto de apun-
tamiento, cuantificado en este trabajo mediante el valor medio de la norma del vector de angulos
de Euler n = [¢,0,%]", derivado de la representacién de actitud en cuaterniones. Asumiendo
que la orientacién deseada se encuentra alineada con el marco de referencia (es decir, n = 0),
la exactitud de apuntamiento se expresa como:

1<
0= 52 lIn°l, 32

donde N es el nimero de muestras de actitud consideradas dentro de la ventana de tiempo
definida por el tiempo de asentamiento. Este valor se expresa en grados (°) o radianes (rad).
Una menor © implica un mejor desempenio del sistema de control de actitud.

Jitter [5, 9, 10]

El jitter en la linea de visién (LoS) se refiere a las oscilaciones de alta frecuencia que afectan
la orientacion del satélite, generando imagenes borrosas o inestabilidad en la adquisicion de
datos. Estas fluctuaciones provienen de interacciones dindmicas entre la estructura del satélite
y componentes fisicos (como magnetorquers), y se manifiestan en frecuencias superiores al ancho
de banda del sistema de control.

Para cuantificar el jitter, se analiza la densidad espectral de potencia (PSD) del error angular
O(t) (la norma temporal del vector de dngulos de Euler), después de aplicar un filtro pasa alto
con corte a 10 Hz. La PSD se estima utilizando el método de Welch:

S = — I ALAN 33
donde Xj(f) es la Transformada Discreta de Fourier (DFT) del segmento k de la senal ©(t),
y U es el factor de normalizacion de potencia de la ventana utilizada. Un mayor valor de

Se( f) en las altas frecuencias indica mayor jitter y, por ende, menor calidad en la estabilidad
de apuntamiento.

Agilidad [5, 11]

La agilidad corresponde a la capacidad del CubeSat de realizar maniobras rdapidas de apun-
tamiento, permitiéndole reorientarse eficientemente hacia objetivos dinamicos o multiples den-
tro de una misma érbita. Este pardmetro se cuantifica mediante el tiempo de asentamiento
(Ts), que define el tiempo requerido para que la respuesta de actitud permanezca dentro de una
banda de tolerancia establecida posterior a una maniobra o perturbacién.

Para cada dngulo de Euler w(t) € {4(t),0(t),1¥(t)}, el tiempo de asentamiento individual se
define como:
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Ts,w = min {t ‘ |U)(’7'> - wﬁnal‘ < g, VT > t}a (34>

donde ¢ es la banda de tolerancia y xg,. es el valor de referencia deseado. El tiempo de
asentamiento global se obtiene como:

T, = max {T, 4, Tog, Tuy} - (35)

Para permitir comparaciones normalizadas entre distintos sistemas ADCS, se define un indice
adimensional de agilidad 77 como:

T
g (36)

S wn

donde w, es la frecuencia natural del sistema, obtenida en los andlisis de las funciones de
transferencia utilizando las matrices espacio estado A de los actuadores. Un menor valor de T7
implica mayor agilidad. Este indice es particularmente relevante para misiones que requieren
cobertura de multiples objetivos o respuesta rapida a eventos dinamicos.

Drift [5]

El drift o deriva se refiere a la desviacion angular gradual del satélite con el tiempo, y es
un parametro clave en aplicaciones que requieren mantener una orientacién constante durante
largos periodos. Se expresa en grados por hora [°/hr]. Aunque su impacto es considerable, en el
presente trabajo solo se menciona como referencia y no se incluye en la evaluacion cuantitativa.

5.3 Condiciones y parametros de simulacion

Para obtener resultados de rendimiento, se utilizaron los datos de TLE del SUCHAI-3 con
fecha de inicio del 01 de noviembre del 2023. Se debe tener en cuenta que estas condiciones,
en conjunto con otros parametros son dados para todos los niveles de sensores y actuadores
impuestos dentro de la suite de simulacién, y sirven para tener un parametro comparativo entre
los componentes fisicos del ADCS.

En la Tabla 5.2 se muestran los valores de los parametros recién mencionados utilizados en la
simulacién, que son basados en literatura [14, 69, 70] o por elaboracién propia. Cabe mencionar
que ¢; v w; representan la orientacion y velocidad angular inicial real.

Ademas, con el objetivo de visualizar en el simulador el rendimiento de apuntamiento y su
costo asociado, se decide agrupar los componentes fisico en niveles segin el Commercial of the
shelf (COTS) disponible en CubeSat [71]. Esto se hace debido a que existen una variedad
considerable de componentes capaces de ser usado en este tipo de nanosatélites, al ser de poco
costo tanto energético como monetario. Caracterizar todos estos se escapa de los objetivos del
trabajo, ya que su consideracion genera un andlisis extenso e innecesario respecto a la obtencién
de los costos en base a los SE envelopes. Por ello, se presenta en la Tabla 5.3 los componentes
COTS seleccionados en conjunto con su proveedor para analizar tanto el rendimiento (MoP de
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Tabla 5.2 Pardmetros del sistema

Parametro

Valor

L. 1, I.] [kg - m”]

[0.037, 0.036, 0.006]

[Is(b Islv Is2] [kg : mQ]

[0.005, 0.005, 0.004]

[bo, b1, bo] ] [0.05, 0.05, 0.015]
wo,o [rad/s] 0.00163
Torop [5] 5760 [s] (1 6rbita)

LVLH to Body ¢; [—]

[0.1771,0.3063,0.1771,0.9202]

LVLH to Body Euler angles(¢, 6, )][]

[30, 30, 30]

w; [rad/s]

[0.0001, 0.0001, 0.0001]

P vir

diag(0.25,0.25,0.25,0.01, 0.01, 0.01)

apuntamiento) como el costo utilizado por cada uno de ellos. Mas detalles de cada uno de los
sensores y actuadores elegidos en el Anexo F.

Tabla 5.3 Componentes clasificados por nivel de rendimiento

Componente Nivel bajo Nivel medio Nivel alto
Giroscopio CRHO03 - 200 CRHO03 - 010 NSGY-001
(Silicon Sensing (Silicon Sensing (NewSpace
Systems) Systems) Systems)
Magnetéometro MM200 MAG-3-2 MAG-3
(AAC Clyde Space) | (AAC Clyde Space) | (AAC Clyde Space)
Sun Sensor CSS-01, CSS-02 MSS-01 F'SS
(Space Micro) (Space Micro) (Bradford Space)
Magnetorquer MTO0.5-1 NCTR-MO012 MT15-1
(ZARM Technik) | (NewSpace Systems) | (ZARM Technik)
Rueda de reaccién RWP500 RW1 RW4
(Blue Canyon (Blue Canyon (Blue Canyon
Technologies) Technologies) Technologies)

Es relevante mencionar que en el Anexo G se muestra un ejemplo a detalle sobre la obtencién
de los MoP de apuntamiento, siendo estos los pasos a seguir para los casos de estudio que se
mencionaran en las siguientes secciones.

5.4 Resultados suite de simulacion

En esta seccion se presentaran analisis respecto a los resultados obtenidos utilizando parametros
de la seccién anterior. Se compararan los diferentes niveles de sensores y actuadores, los tipos
de actuadores y los controladores utilizados para conocer la performance y costo de cada caso.

5.4.1 Resultados tipos de actuadores

A continuacién, se presenta un analisis sobre el uso de los magnetorquers y las ruedas de reaccion,
destacando sus diferencias en cuanto a la performance de apuntamiento y el costo asociado.
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En la Figura 5.3, se muestran la norma de los angulos de Euler a lo largo del tiempo utilizando
sensores y actuadores de nivel medio (nivel 2). A la izquierda se observa el control ejercido por
las ruedas de reaccién, mientras que a la derecha, el control realizado por los magnetorquers.
La Tabla 5.4 resume los resultados de la norma de los MoP de apuntamiento, junto con la
diferencia en el consumo de potencia y la masa entre ambos tipos de actuadores.

La grafica revela que las ruedas de reaccién son capaces de generar torques de mayor magni-
tud, lo que permite alcanzar mas rapidamente la orientacion deseada en comparacion con los
magnetorquers. En ambos casos, se observa un comportamiento ciclico del ruido una vez que
la orientacién se estabiliza cerca de cero, lo cual se debe a la repeticion de vectores de posicion
similares en cada orbita. Esto provoca que el campo magnético terrestre ejerza una fuerza de
magnitud constante sobre el CubeSat, la cual es medida por el magnetémetro.

Orbits Orbits
0.0 0.2 0.3 0.5 0.7 0.9 0.0 0.2 0.3 0.5 0.7 0.9
50 - —— Reaction Wheel 50 1 Magnetic Torquer
40 401
— 301 — 301
= =
20+ 20+
10+ 10+
0 S . [ — 01
0 1000 2000 3000 4000 5000 0 1000 2000 3000 4000 5000
Time [s] Time [s]

Figura 5.3 Angulos de Euler LVLH y body para dos actuadores distintos (Elaboracién propia).

Ademas, en la Tabla 5.4 se observa de forma cuantitativa que las ruedas de reaccion ofrecen
mejores parametros de rendimiento en términos de la agilidad y jitter, a cambio de un mayor
consumo energético y una mayor masa en comparacion con el uso de un magnetorquer, el cual
presenta mejor metrica de exactitud de apuntamiento. Por lo tanto, segin los requisitos de la
misién, es fundamental que cada usuario evaliie qué opcion resulta mas adecuada en funcién
de sus necesidades especificas. Cabe destacar que la métrica de esfuerzo de control > u' Ru
confirma el caracter “continuo pero débil” del magnetorquer: al requerir torque durante mucho
més tiempo, su valor es varios érdenes de magnitud mayor que el de la rueda de reaccion, la
cual aplica impulsos breves y por ello acumula un costo energético muy bajo.

5.4.2 Resultados de los controladores

A continuacién, se presenta un andlisis comparativo entre el controlador PD y el controlador
LQR aplicado al magnetorquer, con el objetivo de determinar cudl de estas opciones es mas
adecuada para su uso en la optimizacion.

En la Figura 5.4, se muestran los resultados de los dngulos de Euler llevados al equilibrio,
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Tabla 5.4 Rendimiento y costo para rueda de reaccion y magnetorquer en mismas condiciones.

Tipo de Potencia Masa [kg] | © [°] | Se(f) | Ts[s]| > u'Ru
actuador promedio [W] [W/Hz|
Rueda de 9 0.95 0.20 0.056 11.7 | 7.37x 107°
reaccion

Magnetorquer 0.8 0.053 0.18 0.061 74 211.9

utilizando sensores y actuadores de nivel medio (nivel 2). A la izquierda, se observa el control
ejercido por el controlador PD, mientras que a la derecha, se presenta el control realizado por el
controlador LQR. La Tabla 5.5 resume los resultados de la norma de los MoP de apuntamiento.

La grafica muestra que el controlador PD tarda més en estabilizar el sistema en el punto de
equilibrio, utilizando los mismos componentes fisicos (sensor de nivel medio y magnetorquer).
Sin embargo, al estabilizarse mas lentamente, se espera una mayor precision en el apuntamiento,
ya que el sistema permanece mas tiempo alejado del punto de equilibrio dentro de la banda de
asentamiento.
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0.0 0.2 0.3 0.5 0.7 0.9 0.0 0.2 0.3 0.5 0.7 0.9
50 —— PD controller 50 LQR controller
40 40
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0 1000 2000 3000 4000 5000 0 1000 2000 3000 4000 5000
Time [s] Time [s]

Figura 5.4 Angulos de Euler LVLH y body para dos controladores distintos (Elaboracién
propia).

Ademas, en la Tabla 5.5 se confirma que, como se mencioné anteriormente, ambos contro-
ladores utilizan los mismos componentes, lo que implica el mismo consumo energético segin la
potencia maxima y la masa de los magnetorquers de nivel medio. Sin embargo, en términos de
rendimiento, el controlador LQR ofrece un mejor tiempo de asentamiento y mayor precisiéon en
el apuntamiento. Por esta razon, tanto para las ruedas de reacciéon como para los magnetor-
quers, se selecciona el controlador LQR para su implementacion en la optimizacién dentro de
la suite de simulacién.

El valor de S~ u" Ru muestra que el LQR logra la misma tarea con cerca de un 80 % menos de
energia de control que el PD, reflejando la menor sobre-correccién y la politica éptima inherente
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Tabla 5.5 Rendimiento y costo para controlador PD y LQR en mismas condiciones.

Controlador Potencia Masa [kg] | © [°] | Se(f) | Ts[s] | Su'Ru
promedio [W] [W/Hz]
PD 0.8 0.053 0.23 0.081 248 1087
LQR 0.8 0.053 0.18 0.061 74 211.9

al diseno LQR.

5.4.3 Resultados niveles de sensores

A continuacién, se presenta un analisis sobre los tres niveles de sensores, utilizando actuadores
de nivel 2 (medio), con el fin de evaluar cémo la estimacion de la actitud del satélite, basada en
los diferentes niveles de sensores, afecta los MoP de apuntamiento y su costo asociado.

En la Figura 5.5, se muestran tres columnas de gréaficas que representan el control de los angulos
de Euler hacia el equilibrio. En la primera columna, a la izquierda, se observa la simulacién
de actitud basada en los angulos de Roll, Pitch y Yaw utilizando sensores de nivel 1 (bajo).
La segunda columna muestra el caso con sensores de nivel 2 (medio), mientras que la tercera
columna, a la derecha, corresponde a sensores de nivel 3 (alto). La Tabla 5.6 resume los
resultados de los MoP de apuntamiento junto con los costos asociados a los distintos niveles de
magnetémetro y sensor solar.

En la grafica, se puede observar que, con sensores de nivel bajo, existe mayor ruido y dispersion
en los angulos de Euler una vez estabilizados en el equilibrio. Este comportamiento mejora
conforme se incrementa el nivel de los sensores, mostrando una menor dispersion en los angulos
de Euler, lo que resulta en una mejora de la precisiéon de apuntamiento y una reduccién del
jitter.
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Figura 5.5 Angulos de Euler LVLH y body para niveles de sensor distintos con magnetorquer
(Elaboracién propia).

Ademas, en la Tabla 5.6 se confirma que la mejora en el nivel de los sensores contribuye significa-
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tivamente a un mejor rendimiento en la precision de apuntamiento y en la reducciéon del jitter.
Sin embargo, una observacion importante es que, aunque el paso de sensores de nivel medio a
nivel alto mejord la exactitud de apuntamiento, no tuvo un impacto notable en la reduccion del
jitter. En cuanto a la agilidad, el efecto de los sensores en la mejora del tiempo de asentamiento
fue minimo, lo que indica que este componente fisico no esta directamente relacionado con di-
cho MoP de apuntamiento. A medida que mejora la calidad de los sensores, > u" Ru desciende
drasticamente: se necesitan menos maniobras correctivas porque la estimacion de la actitud es
mas precisa y el controlador aplica torques mas pequenos.

Tabla 5.6 Rendimiento y costo para niveles de sensor con nivel 2 de magnetorquer y LQR.

Nivel de Potencia Masa [kg] | © [°] | Se(f) | Ts[s] | _u'Ru
sensor promedio [W] [W /Hz]

Nivel 1 [0, = 0.833°, 0.15 0.067 0.62 0.56 72 1023
oy = 1.18nT]

Nivel 2 [0, = 0.167°, 0.3 0.181 0.18 0.061 74 211.9
o, = 0.1nT]

Nivel 3 [0, = 0.05°, 0.75 0.530 0.056 0.022 74 104.3
op = 0.012n7T

En la Figura 5.6 se presenta el mismo andlisis de sensores, pero en este caso utilizando las
ruedas de reaccion como actuador de nivel 2. También se muestran los resultados de los MoP
de apuntamiento y el costo asociado a los sensores en la Tabla 5.7.

En la grafica, al igual que con los magnetorquers, se puede observar un mayor ruido y dispersion
en los datos de los angulos de Euler cuando se utilizan sensores de nivel bajo. Esta dispersion
disminuye a medida que se incrementa la calidad de los magnetometros y los sensores solares,
evidenciandose una menor variabilidad en los datos una vez que se alcanza el equilibrio.
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Figura 5.6 Angulos de Euler LVLH y body para niveles de sensor distintos con rueda de
reaccion (Elaboracién propia).

En la Tabla 5.7, se confirma lo mencionado anteriormente: se observa una mejora notable en
la exactitud de apuntamiento y en el jitter al pasar de sensores de nivel bajo a medio, aunque
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esto conlleva un incremento significativo en el consumo de potencia y energia debido al uso de
sensores de mayor calidad.

Un aspecto particular del caso de las ruedas de reaccién es que, a diferencia de lo observado
con los magnetorquers, en cada nivel se manifiesta una mejora en el jitter. En el caso de
los magnetorquers, no se not6 esta mejora al pasar del nivel 2 al nivel 3, donde los valores se
mantuvieron constantes. Ademads, no se observa una mejora en la agilidad al incrementar el nivel
de los sensores, como se evidencia en la tabla, donde los tiempos de asentamiento permanecen
sin variaciones a pesar de la mejora en el componente fisico. En las ruedas de reaccion se observa
que mejores sensores reducen Y u' Ru, aunque el descenso es menos pronunciado.

Tabla 5.7 Rendimiento y costo para niveles de sensor con nivel 2 de rueda de reaccién y LQR.

Nivel de Potencia Masa [kg] | © [] | So(f) |T.[s] | S u'Ru
sensor promedio [W] [W/Hz]

Nivel 1 [0, = 0.833°, 0.15 0.067 0.62 0.55 780 | 1.45 x 10~*
o, = 1.18nT|

Nivel 2 [0, = 0.167°, 0.3 0.181 0.20 0.056 8 7.37 x 107
op = 0.1nT]|

Nivel 3 [0, = 0.05°, 0.75 0.530 0.061 | 0.0060 8 6.29 x 107°
o, = 0.012nT]

5.4.4 Resultados niveles de actuadores

A continuacién, se presentan analisis sobre los tres niveles de actuadores, utilizando sensores
de nivel 2 (medio), para evaluar cémo la estimacién de la actitud del satélite, en funcién de los
diferentes niveles de actuadores, afecta los MoP de apuntamiento y su costo asociado.

En la Figura 5.7, se muestran tres columnas de graficas que representan el control de los dngulos
de Euler hacia el equilibrio. En la primera columna, a la izquierda, se presenta la simulacién de
actitud basada en los angulos de Roll, Pitch y Yaw, utilizando magnetorquers de nivel 1. Las
segunda y tercera columnas muestran el mismo andlisis para los niveles 2 y 3, respectivamente.
La Tabla 5.8 resume los resultados de los MoP de apuntamiento y el costo asociado a los
magnetorquers.

En la grafica, se puede observar que, con actuadores de nivel bajo, el control es més suave,
ya que el sistema tarda méas tiempo en asentarse en el equilibrio. Sin embargo, esta situacion
mejora al utilizar magnetorquers de mayor calidad, como se evidencia en las otras dos columnas.
Este comportamiento de mejora en el control hacia el equilibrio se aprecia con mayor claridad
en la gréfica correspondiente al Yaw (verde).
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Figura 5.7 Angulos de Euler LVLH y body para niveles de magnetorquer distintos con sensores
nivel 2 (Elaboracién propia).

En la Tabla 5.8, se observa que, a medida que se incrementa el nivel de los magnetorquers,
la norma de la exactitud de apuntamiento mejora del nivel 1 al nivel 2, pero se deteriora al
alcanzar el nivel 3. También se nota una disminucién en el tiempo de asentamiento, un aspecto
que se representa de manera mas clara en la gréfica.

Sin embargo, al aumentar el nivel del magnetorquer, se evidencia un incremento en el ruido,
reflejado por el jitter. Este fenémeno se debe a que un mayor torque debido al campo magnético,
genera vibraciones mecdnicas que afectan la densidad espectral de potencia. A partir de los
resultados, se puede concluir que existe una tendencia clara que indica que los magnetorquers
estan directamente relacionados con la mejora del tiempo de asentamiento. Sin embargo, es
importante destacar que, dependiendo del caso, este aumento en el nivel del actuador puede no
necesariamente traducirse en una mejora de la exactitud de apuntamiento, lo que sugiere que no
hay una relacién directa entre ambas variables en todas las situaciones. Para los magnetorquers,
subir de nivel reduce el tiempo de asentamiento pero, a partir del nivel 2, eleva fuertemente
S~ uT Ru; los torques mayores generan vibraciones y el controlador compensa con més accién,
encareciendo la energia de control.

Tabla 5.8 Rendimiento y costo para niveles de magnetorquer con nivel 2 de sensor y LQR.

Nivel de Potencia Masa [kg] | © [°] | Se(f) | Ts[s] | S u'Ru

actuador | promedio [W] [W/Hz|

Nivel 1 0.275 0.03 0.18 0.077 166 150.6
[T = 0.5Am?]

Nivel 2 0.8 0.053 0.18 0.061 74 211.9
[T =1.19Am?|

Nivel 3 1.11 0.43 0.17 0.05 22 923.4
[T = 154Am?]

En la Figura 5.8, se presenta el mismo andlisis aplicado a las ruedas de reaccién, utilizando
nuevamente sensores de nivel 2. Ademads, los resultados de los MoP de apuntamiento y el costo
asociado a los actuadores se detallan en la Tabla 5.9.
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En la grafica, se observa un comportamiento similar al observado en el caso de los magnetorquers.
A medida que se mejora el nivel del actuador, se evidencia una mejora en el control hacia el
tiempo de asentamiento en los angulos de Euler. Las graficas muestran leves diferencias en
la dispersién de datos y el ruido, lo que sugiere que, a simple vista, estos factores no afectan
significativamente los demas MoP de apuntamiento analizados.
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Figura 5.8 Angulos de FEuler LVLH y body para niveles de rueda de reaccién distintos con
sensores nivel 2 (Elaboracién propia).

En la Tabla 5.9, se puede observar que una mejora en el nivel de las ruedas de reacciéon implica
un costo significativamente mayor, especialmente en comparacién con los magnetorquers. Este
aumento de costo se traduce en una mejora en el tiempo de asentamiento, asi como en una mejora
del jitter y, en menor medida, en la exactitud de apuntamiento. Sin embargo, es importante
senalar que, a pesar de la mejora en el nivel de las ruedas de reaccién, el impacto en la exactitud
de apuntamiento no es significativo, lo cual se refleja también en las graficas. En ruedas de
reaccion, el esfuerzo de control crece del nivel 1 al 2, pero se estanca después; la autoridad
extra no se traduce en ahorro adicional de energia, lo que sugiere un punto de rendimientos
decrecientes més alla del nivel 2.

Tabla 5.9 Rendimiento y costo para niveles de rueda de reaccién con nivel 2 de sensor y LQR.

Nivel de Potencia Masa [kg] | © [°] | Se(f) |Ts[s]| > u'Ru

actuador promedio [W] [W /Hz]

Nivel 1 6 0.75 0.20 0.057 16 2.36 x 107°

[r =1 10~°Nm|

Nivel 2 9 0.95 0.20 0.056 8 7.37 x 107°
[7 = 0.025Nm]

Nivel 3 10 3.2 0.20 0.056 8 7.37 x 107°
[T = 0.25Nm]

5.5 Resumen sobre analisis realizados

Al analizar los resultados obtenidos con la suite de simulacién, se pueden establecer las siguientes
conclusiones:
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¢ Rueda de reaccién vs Magnetorquer: A partir de los andlisis realizados y el examen
detallado de ambos actuadores, se concluye que las ruedas de reaccién ofrecen una mejor
reduccion del tiempo de asentamiento. Por otro lado, se recomienda el uso de magnetor-
quers para misiones con menos restricciones en el rendimiento o con mayores limitaciones
en alguno de los SE envelopes, ya que su costo es inferior. En los demas pardmetros
presentan valores similares.

e PD vs LQR: Este andlisis se llevé a cabo para determinar la viabilidad de utilizar
un controlador PD en comparacién con el LQR. Los resultados mostraron que el LQR
siempre superé al PD en términos de exactitud de apuntamiento y tiempo de asentamiento.
Ademads, se observd que, para un mismo actuador, el controlador LQR es més eficiente
que el PD, logrando estabilizar el sistema con menor esfuerzo acumulado, por lo que se
optd por la segunda opcidn.

e Analisis del nivel de sensores: Se buscé entender como el tipo de sensores impacta
en los parametros de rendimiento para asignar un peso especifico a las variables de opti-
mizacion. Se observé que los sensores mejoran significativamente la exactitud de apun-
tamiento y reducen el jitter, aunque no hay una relacion clara con la agilidad, que mostro
poca variacién. La mejora en la calidad de medicién permitié una reduccién significativa
del esfuerzo de control, al disminuir la cantidad de correcciones necesarias. Esta tendencia
es consistente tanto para las ruedas de reaccién como para los magnetorquers.

e Analisis del nivel de actuadores: Similar al analisis de sensores, se buscé establecer
una relacién entre el nivel de los actuadores y los parametros de rendimiento. Se encontrd
que ambos actuadores ofrecian mejores valores de agilidad, con un tiempo de asentamiento
reducido a medida que mejoraba el actuador. No se observé un cambio relevante entre
la exactitud de apuntamiento y los niveles evaluados. En ambos actuadores se observa
una menor cantidad de jitter a medida que mejora la calidad del componente, aunque en
magnetorquers es mas notorio. El aumento de nivel suele implicar un mayor esfuerzo de
control, particularmente en los magnetorquers, donde un mayor torque genera vibraciones
que deben ser corregidas por el controlador
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6 Modelo de optimizacion

Este trabajo aborda el problema de seleccionar un conjunto 6ptimo de componentes fisicos para
el ADCS de un CubeSat, sujeto a requerimientos de rendimiento y restricciones impuestas por
los SE envelopes relacionados con masa y potencia. Tal como se muestra en la Fig. 1.3, la
solucion propuesta integra una suite de simulacion que evalia los parametros de rendimiento en
actitud y computa la configuracion mas adecuada de sensores y actuadores.

Las variables de decision de la optimizacion son las especificaciones técnicas de los componentes
seleccionados: las desviaciones estandar del sensor solar o, y del magnetémetro o,, junto con
el torque méximo 7 que puede entregar el actuador. Estas variables estan acotadas dentro
de intervalos de factibilidad definidos, tales que: 05 € [0gmin, Osmax]; Ob € [Tbmin, Obmax)s ¥

T E [Tmina 7-rnax]-

El problema de optimizacién se formula como la minimizacién de una funcién objetivo escalar
definida como la suma ponderada de nueve funciones de costo:

fla) = Z Wi fi(z), (37)

donde cada f;(z) cuantifica el rendimiento de los MoP de apuntamiento o el uso de recursos en
base a la potencia y masa de cada componente fisico, y W; representa el peso relativo asignado
segun las prioridades de la mision. Esta formulacién corresponde a un problema de programacion
no lineal general (NLP), dado que la dependencia entre las funciones de costo y las variables de
decision es no lineal y potencialmente no convexa.

Adicionalmente, se imponen restricciones que aseguran el cumplimiento de los SE envelopes,
tales que la masa y el consumo promedio de potencia de la configuracién seleccionada deben
satisfacer: Masa(z) < mpax ¥y Potencia(x) < puay. Para cada solucién candidata x, la suite
de simulacién ejecuta modelos dinamicos orbitales y de actitud que calculan los indicadores
de rendimiento relevantes: la exactitud de apuntamiento ©, el calculo del jitter Sg(f) y el
tiempo de asentamiento maximo 77. Estos valores son posteriormente utilizados para evaluar
las funciones de costo. El proceso de optimizacion retorna la configuracién que minimiza la
funcién objetivo respetando todas las restricciones técnicas y operacionales impuestas.

6.1 Funciones de optimizacion para los parametros de rendimiento
en actitud

Para formular las funciones de costo asociadas a los MoP de apuntamiento, se utiliza la suite
de simulacién de actitud. Esta se inicializa con condiciones predefinidas y se ejecuta sobre
un horizonte de tiempo especificado. La evolucion resultante en actitud del CubeSat es luego
procesada para convertir la representacion en cuaterniones a angulos de Euler, lo cual permite
una interpretacion mas intuitiva del comportamiento rotacional del satélite.

A partir de estos dngulos de Euler se calculan tres MoPs escalarizadas y definidas previamente:
exactitud de apuntamiento, jitter y agilidad. Cada una se evalia sobre la norma de los tres ejes
principales de rotacién —Roll, Pitch y Yaw— proporcionando una caracterizacion completa del
desempeno del control de actitud.
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Estas tres métricas de rendimiento conforman indicadores clave en el marco de optimizacion.
Las funciones de costo correspondientes se definen como:

fyvop = ”MOP(Um’ Os; T) - MOPH2 (38>

Donde MOP(0,,,04,7) es la métrica de rendimiento obtenida en cada paso de simulacién y
MOP es el valor de la metrica objetivo.

6.2 Funciones de optimizacién para recursos fisicos

Las funciones de costo restantes estan asociadas al uso de recursos fisicos de los sensores y
actuadores considerados. Para cada componente, se comparan la masa y el consumo de potencia
con los valores objetivo definidos por el usuario, tal como se detalla a continuacion:

fse = ||ISE(om, 05, 7) — SE||2 (39)

donde SE(o,,,0,,T) representa la potencia o masa promedio obtenida en cada paso de la sim-
ulacién de optimizacién, y SE corresponde al costo objetivo.

Para definir estas funciones de costo asociadas a los SE envelopes seleccionado, se empled una
metodologia basada en datos existentes que permitié identificar relaciones funcionales entre estas
métricas de desempeno y las variables técnicas involucradas en la optimizacién. El andlisis
se sustentd en especificaciones técnicas de sensores solares, magnetémetros y magnetorquers
disponibles comercialmente, los cuales han sido integrados en misiones previas tipo CubeSat,
como se documenta en la literatura y hojas de datos de fabricantes [36, 72].

Para cada categoria de componente se seleccioné un conjunto de 7 a 8 dispositivos, considerando
su uso y disponibilidad en el mercado CubeSat. En el caso de los sensores solares, solo se
identificaron ocho dispositivos con datos completos y confiables. Aunque el tamano de muestra
puede parecer limitado, cubre todo el rango de disenos de vanguardia actualmente utilizados en
plataformas satelitales pequenas, lo cual entrega una base representativa para la formulacion de
leyes de escala a nivel de componente.

Para caracterizar las dependencias entre las variables técnicas y las SE envelopes, se realizaron
regresiones no lineales. En particular, se ajusté un modelo de ley de potencias de la forma:

y—a-a, (40)

donde y representa el consumo de potencia o la masa estimada, x es la variable técnica corre-
spondiente (como la desviacién estdndar del sensor solar, el nivel de ruido del magnetémetro,
o el momento dipolar magnético en el caso de magnetorquers), y a, b son los coeficientes de
regresion. Por ejemplo, para sensores solares, la relaciéon entre la resolucién angular o y el
consumo de potencia fue aproximada por el modelo y = 6.27 x 10~12=%34 mientras que la masa
siguié y = 9.58 x 10722799, Relaciones similares se derivaron para los otros componentes.

Las Figuras 6.1 y 6.2 ilustran las regresiones ajustadas mediante leyes de potencia para los
cuatro tipos de componentes, mostrando los datos empiricos junto a las curvas de regresion.
Estas expresiones se utilizaron para construir modelos sustitutos que relacionan las especifi-
caciones técnicas de cada componente con su penalizaciéon en masa y consumo, integrandolos
como términos de costo dentro del esquema de optimizacién multiobjetivo.
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Figura 6.1 Modelos de regresion no lineal ajustados a datos empiricos que relacionan variables
técnicas de componentes con masa para magnetorquers (arriba-izquierda), ruedas de reaccion
(arriba-derecha), sensores solares (abajo-izquierda) y magnetémetros (abajo-derecha). Cada
curva verde corresponde a un ajuste de tipo ley de potencias.
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Figura 6.2 Modelos de regresion no lineal ajustados a datos empiricos que relacionan vari-
ables técnicas de componentes con consumo promedio de potencia ara magnetorquers(arriba-
izquierda), Ruedas de reaccion (arriba-derecha), sensores solares (abajo-izquierda) y mag-
netémetros (abajo-derecha). Cada curva verde corresponde a un ajuste de tipo ley de potencias.
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Finalmente, es importante senialar que el usuario podra seleccionar libremente qué componentes
fisicos y métricas de apuntamiento incluir en la optimizacién. Para ello, simplemente se ex-
cluyen las funciones f; correspondientes, adaptando la formulacién del problema a los requisitos
especificos de cada misién.

6.3 Seleccion de linea base mediante matriz de decision

A diferencia del Capitulo 5, donde las configuraciones de hardware bajo, medio y alto se uti-
lizaron de forma representativa para verificar la suite de simulacién, en esta seccion dichas
configuraciones se establecen formalmente como lineas base mediante un método convencional
de toma de decisiones multicriterio (MCDM).

La matriz de decision evalud sensores y actuadores disponibles comercialmente en funcién de
los MoPs de apuntamiento y los SE envelopes considerados en la funcién de costo (37). De este
modo, se definieron tres configuraciones representativas de referencia (nivel bajo, medio y alto),
que permiten comparar posteriormente los resultados de la optimizacion.

Las Tablas 6.1 y 6.2 resumen el desempeno de apuntamiento y los costos asociados a los SE
envelopes para las tres configuraciones seleccionadas mediante MCDM. Los resultados muestran
una mejora consistente en precisién, agilidad y *jitter* a medida que aumenta la calidad de
sensores y actuadores. Por ejemplo, la precisiéon de apuntamiento mejora en un 99.98% al pasar
de la configuracion de nivel bajo a la de nivel alto. De manera similar, el *jitter®* disminuye en
7 érdenes de magnitud.

Sin embargo, estas mejoras en el desempeno se obtienen a expensas de un mayor consumo
de recursos. La Tabla 6.2 muestra que tanto el consumo del sensor solar como la masa del
magnetorquer aumentan en 3 érdenes de magnitud. Estas tendencias evidencian el compromiso
fundamental entre el desempeno de apuntamiento y las restricciones de los SE en el disenio del

ADCS de CubeSats.

Tabla 6.1 Costo de MoPs de apuntamiento para niveles de componentes seleccionados por
MCDM.

MoP de apuntamiento | f; Nivel bajo | f; Nivel medio | f; Nivel alto
O[] 0.9350 3.1618 x 1072 | 1.4104 x 1074

T[] 0.02105 1.21 x 107° 4.9 %1077
J [W/Hz] 1.9523 2.2089 x 1073 | 5.3436 x 107

Tabla 6.2 Costo de SE envelopes para niveles de componentes seleccionados por MCDM.

SE envelope fi Nivel bajo | f; Nivel medio | f; Nivel alto
Potencia promedio Magnetémetro [W] | 2.4815 x 1073 | 6.4977 x 1072 0.4974
Masa Magnetémetro [kg] 3.1685 x 1072 | 6.6962 x 1072 | 1.0676 x 1072
Potencia promedio Sensor solar [W] | 6.0485 x 107* | 1.2637 x 10~* 0.5196
Masa Sensor solar [kg| 1.1834 x 107° | 7.1312x 10~* 0.1070
Potencia promedio Magnetorquer [W] | 3.5472 x 107 | 8.1273 x 107° 8.728
Masa Magnetorquer [kg| 1.8640 x 10~* | 3.0515 x 1073 0.4609

73




La Figura 6.3 entrega una visualizacién de estos resultados mediante un gréafico radial para las
tres configuraciones seleccionadas por MCDM. Cada eje en el grafico corresponde a un com-
ponente de la funcién de costo, y los valores han sido normalizados usando *min-max scaling™*
entre los tres niveles de hardware, con el fin de permitir una comparacion visual significativa.
El grafico muestra claramente que el hardware de nivel alto minimiza las métricas asociadas
al desempeno, pero maximiza el consumo de potencia y masa. Por el contrario, la configu-
racion de nivel bajo minimiza el uso de recursos, pero degrada severamente el desempeno de
apuntamiento.

Esta comparacion visual refuerza la necesidad de un enfoque sistematico que equilibre objetivos
contrapuestos, mas alla de lo que una matriz de decision estatica puede lograr.

== Low level
Medium level
== High level

J [W/Hz]

MTrq [kg]

Pwr MTrqg [W]

Figura 6.3 Grafico radial normalizado de las funciones de costo f; para cada nivel de compo-
nentes (Bajo, Medio, Alto).

6.4 Pruebas de convexidad en scipy.optimize

Para determinar si el problema es convexo, se utiliza la libreria scipy.optimize.minimize, espe-
cializada en la busqueda de minimos locales. Estos serian suficientes si la suite de simulacién
resultara ser convexa, y para ello se realizan las pruebas correspondientes para visualziar si en
distintos casos logra llegar a un minimo global

6.4.1 Analisis caso de optimizacion simple.

El primer caso de estudio consiste en optimizar inicamente el MoP de exactitud de apuntamiento
(accuracy), dandole prioridad a la optimizacion a los sensores para los SE envelopes y utilizando
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magnetorquers como actuadores. Esti significa que solo se incluyen en la funciéon de costo
global la funcion de la exactitud de apuntamiento para los fyop y la potencia/masa de los
magnetometros y sensores sol para los fsg.

Para iniciar el anélisis de convexidad, se configur6 una malla de 20x20 puntos, evaluando 20 val-
ores dentro de los limites inferiores y superiores de las desviaciones estandar del magnetémetro
y del sensor solar, segiin los valores y parametros del Capitulo 5. Esta grilla permite visualizar
graficamente la aproximacién de la ubicacién del minimo global al considerar las funciones pre-
viamente descritas. La Figura 6.4 muestra esta grilla, donde los ejes x e y representan las
desviaciones estandar evaluadas para el sensor solar y el magnetémetro, respectivamente, y el
eje z corresponde al valor de la funcién de costo, acompanado por un mapa de colores que
también representa esta funcién objetivo. A partir de estas evaluaciones, se logra minimizar la
funcién a un valor de f(x) = 3.4928, obtenido en el par x = (0.641 [nT], 1.41[°)).
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Figura 6.4 Grilla 20x20 caso de estudio optimizando exactitud de apuntamiento con los SE
envelopes de los sensores.

Con esta base, se realizé6 un andlisis utilizando diferentes condiciones iniciales para la opti-
mizacion con minimize, empleando diversos solvers. Se eligieron aquellos solvers que no re-
quieren el calculo del Hessiano, como L-BFGS-B, Nelder-Mead y Powell, debido a la dificultad
de obtener la doble derivada de la suite de optimizacién en relacién con las desviaciones estandar
de los sensores.

Los resultados de la minimizacién para las condiciones iniciales de 1.5 [nT] y 0.5 [°] en los solvers
mencionados se presentan en la Tabla 6.3. Los valores obtenidos para la funciéon objetivo son
muy similares entre si, incluso mostrando resultados inferiores al minimo encontrado en la
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evaluacién previa con la grilla.

Adicionalmente, se evaluaron diferentes condiciones iniciales para los sensores, utilizando 0.5
nT] y 0.8 [°]. Los resultados obtenidos para los mismos solvers se muestran en la Tabla 6.3,
revelando valores practicamente idénticos a los obtenidos con las primeras condiciones. El tinico
solver que muestra ligeras diferencias es Nelder-Mead, aunque estas discrepancias son minimas
y pueden considerarse insignificantes.

Tabla 6.3 Resultados de optimizacion con distintos solvers y condiciones de incertidumbre
intermedias.

c.i [0.5°,1.5 nT]| c.i [0.8°,0.5 nT]

Solver
[Us,opt [O] » Ob,opt [nTH fopt [US,Opta Ub,opt] fopt

L-BFGS-B [3.97 x 1071,3.0] | 3.475 | [3.96 x 1071,3.0] | 3.475
Nelder-Mead | [3.97 x 1071,1.97] | 3.476 | [3.99 x 10!,1.08] | 3.479

Powell [4.03 x 1071, 1.15] | 3.480 | [4.03 x 10~,1.15] | 3.480

Por otro lado, se presentan condiciones iniciales que se encuentran en los extremos de las restric-
ciones, las cuales se muestran en la Tabla 6.4. En todos los casos, se muestra ua variacion de al
menos 3 milésimas en cada solver, al igual que los casos de estudio anteriores, siendo cualquier
opcién util en caso de querer optimizar solo un MoP de apuntamiento, con un componente
fisico.

Tabla 6.4 Resultados de optimizacién con distintos solvers y condiciones de incertidumbre
extremas.

c.i [1.6°,3.0 nT] c.i [0.05°,0.015 nT]

Solver
[Js,opt [O] ) Ub,opt [nT” fopt [Us,opta Ub,opt] fopt

L-BFGS-B | [3.97x107,3.0] | 3.475 | [3.96 x 1071,3.0] | 3.475
Nelder-Mead | [3.97 x 1071,3.0] | 3.475 | [3.96 x 10~",2.33] | 3.475
Powell [4.03¢ — 01,1.15] | 3.480 | [4.03 x 10~1,1.15] | 3.480

Una vez presentados los resultados numéricos, se procede a cuantificar la consistencia entre
soluciones obtenidas por los distintos solvers. Se observa que, en todos los casos, las soluciones
éptimas de los pares [0 opt, 05 opt| difieren en menos de 0.07 unidades, y los valores de la funcién
objetivo presentan variaciones inferiores a 0.005 unidades. Estas diferencias corresponden a
menos del 0.15% respecto al valor minimo encontrado, lo que indica que los algoritmos convergen
hacia soluciones préacticamente idénticas.

Este analisis respalda que el problema de optimizacion simple es suficientemente suave y bien
condicionado para ser abordado con los métodos utilizados. En particular, la funciéon objetivo
muestra un comportamiento regular dentro del espacio de bisqueda definido, lo cual permite a
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todos los solvers considerados alcanzar soluciones cercanas al minimo global con independencia
de la condicién inicial.

6.4.2 Analisis caso de optimizacién complejo.

El segundo caso analiza la optimizacién de todos los MoP de apuntamiento, considerando tanto
sensores como actuadores del tipo magnetorquer, lo que significa que se utilizan las nueve
funciones de costo para la optimizacion.

En este caso, se gener6 una malla de 20x20x6 puntos para evaluar las desviaciones estandar de
los sensores y el limite de torque del magnetorquer dentro de un rango determinado, similar
al analisis previo. En esta grilla, los ejes x, y v z representan las variables de optimizacion,
mientras que el mapa de colores refleja la variacion en los resultados de la funcién objetivo,
permitiendo identificar la posible ubicacién de un minimo global. La grilla se presenta en la
Figura 6.5, donde se obtiene un valor minimo global de 4.2171, alcanzado en los valores éptimos
de 2.21 [nT], 0.36 [7] y 14.23 [Am?].
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Figura 6.5 Grilla 20x20x6 caso de estudio utilizandos todas Isa funciones de costo para la
optimizacién.

Al igual que en el caso de optimizacién simple, aqui se probaron cuatro condiciones iniciales
para evaluar si los solvers son capaces de aproximarse al valor minimo global obtenido en la
grilla.

Los resultados para los primeros casos de condiciones iniciales se presentan en las Tabla 6.5.
En la primera figura, se observa que los solvers L-BFGS-B y Powell logran valores cercanos al
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minimo global, mientras que Nelder-Mead muestra una diferencia de 0.6 respecto al objetivo.
En el segundo caso, Nelder-Mead alcanza el mismo minimo que en el primer intento, mientras
que L-BFGS-B se queda atrapado en otro minimo local, distante del objetivo deseado. Por otro
lado, Powell logra nuevamente alcanzar el minimo esperado, lo que lo posiciona como un solver
mas confiable para este tipo de problema.

Tabla 6.5 Resultados de optimizacién compleja con distintos solvers y condiciones de incer-
tidumbre intermedias.

c.i [0.5°,1.5 nT, 1.0Am?| c.i [0.8°,0.5 nT, 1.0Am?|
Solver
[0 s.0pt[°]; Tp.opt [ T], T[Am?]] Jopt [05.0pt[°]; Tp,opt [ T], T[AM?]] fopt
L-BFGS-B [3.73 X 10_17 3.0,6.53] 4.251 [5.23 X 10_1,3.0, 7.46 X 10_1] 5.418
Nelder-Mead [3.95 X 10_1, 1.83,9.23 x 10_1] 4.844 [3.94 X 10_1, 0.71,9.18 x 10_1] 4.851
Powell [3.75 X 10_1, 1.16,3.6()] 4.216 [3.70 X 10_1, 1.15, 3.69] 4.216

Ademas, se probaron dos casos adicionales con condiciones iniciales extremas, es decir, cercanas
a los limites inferiores y superiores de las restricciones de las variables de optimizacion. Los
resultados se presentan en la Tabla 6.6. En el primer caso extremo, tanto L-BFGS-B como
Nelder-Mead quedaron atrapados nuevamente en minimos locales, més alejados del objetivo de-
seado, con valores de 11 y 6.2, respectivamente. Sin embargo, Powell logré alcanzar nuevamente
el valor minimo esperado. Para el segundo caso extremo, Nelder-Mead, al igual que Powell,
logré llegar al minimo global identificado en la grilla. Estos resultados refuerzan la fiabilidad
de Powell para este tipo de problema, incluso en condiciones iniciales mas extremas.

Tabla 6.6 Resultados de optimizacion compleja con distintos solvers y condiciones de incer-
tidumbre extremas.

c.i [1.6°,3.0 nT,0.5Am2] c.i [0.05°,0.015 nT,4OAm2]
Solver
[as,om ME Ob,opt T, 7 [AmQH Jopt [Us,ozat ME Ob,opt (nT], 7 [AmZ]] Jopt
L-BFGS-B [1.60,3.0,5.0 x 10_1] 11.05 [6.87 x 1071, 3.0, 3.22] 5.001
Nelder-Mead | [3.514 x 1071, 3.0,4.76 x 10_1] 6.228 [3.62 x 1071, 1.08, 3.35] 4.216
Powell [3.66 x 1071, 1.15, 3.60] 4.215 [3.72 x 1071, 1.15,3.61] 4.215

Una vez obtenidos los resultados de las Tablas 6.5 y 6.6, se cuantifica la variacién en las soluciones
entregadas por los diferentes solvers. Se observa que la funcién objetivo presenta una variacién
méaxima de 6.834 unidades entre las soluciones obtenidas, correspondiente al caso extremo con
L-BFGS-B. Sin embargo, en las soluciones mas cercanas al minimo global, la diferencia entre
valores éptimos es inferior a 0.04 unidades, lo que representa menos del 1% de variacién relativa
respecto al minimo global identificado (f = 4.2171). Esto demuestra que, aunque la presencia
de miultiples variables y funciones complica la superficie de la funcién objetivo, algunos solvers
como Powell logran converger de forma robusta y consistente a soluciones éptimas, incluso
con condiciones iniciales extremas. La comparacién también permite concluir que el problema
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mantiene caracteristicas locales suaves, pero puede presentar multiples minimos locales segiin
el punto de partida.

6.4.3 Analisis de convexidad y elecciéon del método de optimizaciéon

Los resultados obtenidos en los dos casos de estudio permiten caracterizar la superficie de
la funcién objetivo y evaluar la idoneidad de los distintos solvers empleados (L-BFGS-B,
Nelder-Mead y Powell), todos ellos adecuados para problemas en los que no se dispone del
Hessiano explicito.

Caso simple (un solo MoP). La variacién méxima entre los valores 6ptimos entregados por
los tres solvers fue Afmax = 5 x 1072, equivalente al 0.14 % respecto al valor minimo global
(f = 3.478). La dispersion en la desviacién estandar del magnetémetro no superé el 1.7% vy,
aunque la variable del sensor solar mostré diferencias mas amplias —asociadas a convergencia en
el limite superior permitido—, la funciéon objetivo permanecié practicamente inalterada. Estos
resultados indican que, para este subproblema reducido, la superficie es localmente suave y
todos los algoritmos alcanzan soluciones casi idénticas.

Caso complejo (todos los MoP). Cuando se incluyeron las nueve funciones de costo y
el limite de torque del magnetorquer, la complejidad de la superficie aumento. Entre los 12
experimentos realizados (4 condiciones iniciales x 3 solvers), la diferencia global méas alta fue
A frax = 6.834 unidades, observada con L-BFGS-B en un caso extremo. No obstante, en las
soluciones cercanas al minimo global (f = 4.217) la discrepancia se redujo a Af = 0.04 (menos
del 1%). Powell convergié al minimo global en los 4 intentos; Nelder-Mead y L-BFGS-B
quedaron atrapados en minimos locales en al menos uno de los escenarios.

Implicaciones sobre la convexidad. Si la funciéon objetivo fuera estrictamente convexa,
los tres solvers habrian convergido siempre al mismo punto éptimo con independencia de la
condicién inicial. La presencia de multiples minimos locales y la sensibilidad a la semilla inicial
demuestran que el problema pertenece a la clase General Non-linear Problem (GNP) y, por
tanto, no es convexo. Ello se debe a la combinacion de funciones de costo no lineales y a la
interaccién no trivial entre sensores y actuadores dentro de los System-FEngineering envelopes.

Eleccién del método. Considerando la variacién inferior al 1 % entre sus mejores soluciones y
la capacidad demostrada para evitar minimos locales aun con condiciones iniciales extremas, el
algoritmo de Powell se perfila como la alternativa mas robusta para este tipo de problemas no
convexos. Su consistencia en la convergencia y la ausencia de requerimientos sobre gradientes
de segundo orden lo convierten en el solver preferente para la implementacién final de la suite
de optimizacion.

Descarte del uso de la libreria Pyomo. Se evalué inicialmente el uso de la libreria Pyomo
por su capacidad de formular y resolver problemas de optimizacién no lineal de forma robusta,
especialmente en contextos de optimizacion global. Sin embargo, su integracién con la suite
desarrollada resulté inviable. Esto se debe a que Pyomo emplea una estructura de modelado
declarativa basada en variables simbélicas propias, lo cual entra en conflicto con librerias ampli-
amente utilizadas como numpy, scipy y matplotlib, que operan sobre estructuras numéricas
explicitas. Esta incompatibilidad dificulté la evaluacion directa de funciones definidas previa-
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mente, por lo que se optd por utilizar scipy.optimize.minimize, que permite una integracion
mas fluida con el entorno de trabajo utilizado.

6.5 Ejemplo de optimizacién utilizando magnetorquer

Dado el analisis de convexidad realizado en la seccién anterior, se concluy6 que el problema de
optimizacién no es convexo y presenta multiples minimos locales. En ese contexto, el método de
Powell demostré ser el més robusto y consistente, alcanzando el minimo global en todos los casos
evaluados, incluso bajo condiciones iniciales extremas. El método de Powell es un algoritmo
de optimizacién no lineal sin derivadas basado en busquedas por direcciones conjugadas [73],
implementado a través del médulo de optimizacion SciPy en Python.

Esta seccién presenta la integracion de dicha suite de simulacion de actitud del satélite con un
solucionador de optimizacion no lineal para determinar la combinacién 6ptima de componentes
fisicos—especificamente sensores y magnetorquers—bajo restricciones especificas de misién. El
enfoque aprovecha el modelo de desempeno dinamico para guiar la seleccién de componentes
dentro de limites técnicos predefinidos, con el objetivo de equilibrar el rendimiento de apun-
tamiento con SE envelopes, tales como masa y potencia.

La simulacién se realiza utilizando los parametros orbitales y geométricos definidos para la
mision SUCHAI-3, mientras que los parametros y restricciones de optimizacion correspondientes
se resumen en la Tabla 6.7. Para evaluar la robustez del enfoque, se consideran multiples
condiciones iniciales dentro de los limites impuestos, lo que permite al solucionador explorar
el espacio de diseno y converger hacia una configuracion 6ptima de hardware. Estos limites,
detallados en la Tabla 6.7, corresponden a los mismos rangos de parametros utilizados para
construir las regresiones de ley potencial para las funciones de costo basadas en los envelopes
SE, asegurando la consistencia entre el marco de optimizacién y los modelos subyacentes de los
componentes.

Tabla 6.7 Parametros de optimizacién

Parametro Valor
Limites de o [T] | [0.012 x 1072, 3 x 1077]
Limites de o, [°] [0.01, 1.67]
Limites de 7 [A - m?] [0.29, 15]

Los casos de estudio estan estructurados mediante la optimizacién de todos los componentes
fisicos incluidos en la funcién de costo, lo que significa que los términos de costo asociados a
los SE envelopes (potencia y masa) estan siempre activos y asignados con un peso constante de
W; = 1. Cada caso se enfoca en una unica métrica de desempefio de apuntamiento (MoP), lo
que se logra asignando un peso W; = 1 a la métrica seleccionada y cero a las demas, aislando
asi su influencia en el proceso de optimizacion.

Aunque las funciones de costo no fueron normalizadas explicitamente, un andlisis preliminar de
sus magnitudes a través de las simulaciones a nivel de componente (bajo, medio y alto) reveld
que todos los términos de costo estan en una escala comparable dentro del dominio de interés.
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Esto justifico el uso de pesos uniformes (W; = 1) en la formulacién multiobjetivo sin introducir
sesgos hacia una métrica en particular.
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Figura 6.6 Primer caso de estudio: optimizaciéon de componentes fisicos seleccionando la ex-
actitud como MoP.

La Figura 6.6 presenta los resultados de la optimizacién de la accuracy mediante dos planos
del espacio 3D compuesto por o3, 0, v 7. Los resultados revelan que diferentes condiciones
iniciales (azul) conducen a éptimos distintos (rojo), lo que indica la existencia de multiples
minimos locales. En el plano xz, los valores 6ptimos para el limite de torque del actuador 7 se
encuentran de manera consistente cerca del limite inferior, lo que sugiere un beneficio limitado
al aumentar la autoridad del actuador para esta métrica. Mientras tanto, el plano zy muestra
que las desviaciones estandar éptimas de los sensores, en particular o, tienden a agruparse en
valores intermedios, con o, mostrando una dispersion moderada. Esta distribucién implica que
la precision de apuntamiento es mas sensible a la precision de los sensores —especialmente del
sensor solar— que a la potencia del actuador.
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Figura 6.7 Segundo caso de estudio: optimizacién de componentes fisicos seleccionando la
agilidad como MoP.

El segundo caso de optimizacion busca mejorar la agilidad del sistema minimizando el tiempo
de establecimiento. Como se muestra en la Figura 6.7, las soluciones 6ptimas en el plano zz se

81



concentran en la region central inferior, donde el torque 7 es bajo y o, es moderado. Esto sugiere
que alcanzar respuestas rapidas no requiere un torque maximo del actuador. El optimizador
selecciona de manera consistente valores de 7 apenas por debajo de 6.4 A-m?, coincidiendo con
el torque maximo observado en las simulaciones—mas alla del cual un mayor torque no ofrece
mejoras en el rendimiento.

En el plano zy, las soluciones se agrupan simétricamente en torno a niveles moderados de ruido
en los sensores, lo que indica que tanto o como o3, se benefician de una configuracién equilibrada
e intermedia. El optimizador prefiere disenos balanceados por sobre configuraciones extremas
de sensores, ya que sensores extremadamente precisos o excesivamente ruidosos aportan un
beneficio minimo en el tiempo de establecimiento y son penalizados por consumo de potencia o
masa adicional. Estos hallazgos sugieren que, para misiones orientadas a la agilidad, un diseno
con fidelidad sensorial moderada y una fuerza de actuador suficiente—pero no excesiva—ofrece
el mejor compromiso.
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Figura 6.8 Tercer caso de estudio: optimizacién de componentes fisicos seleccionando el jitter
como MoP.

El tercer caso de estudio, mostrado en la Figura 6.8, se enfoca en la minimizacion del jitter,
definido a través de la densidad espectral de potencia (PSD) de la senal de actitud n. El plano
xy revela una clara concentracion en la region central izquierda, favoreciendo valores bajos de o
y valores moderados de 03,. Esto indica una fuerte sensibilidad del jitter a la precision del sensor
solar, probablemente debido a su papel dominante en la retroalimentacién de alta frecuencia.

En el plano xz, las configuraciones éptimas se agrupan en la esquina inferior izquierda, donde
tanto 7 como o se encuentran minimizados. Esto sugiere que reducir la autoridad del actuador,
junto con el uso de sensores solares precisos, contribuye a amortiguar las oscilaciones de alta
frecuencia. Limites de torque més bajos probablemente generan acciones de control mas suaves,
disminuyendo la probabilidad de correcciones agresivas que incrementen el jitter.

Al igual que en los casos anteriores, la forma de la funcién de costo—que penaliza masa y
potencia—desincentiva capacidades excesivas de actuadores o sensores ultra-precisos. El opti-
mizador, por lo tanto, favorece configuraciones que reducen el jitter manteniendo la eficiencia.
Estos resultados destacan la importancia del co-disenio del hardware de sensores y actuadores
considerando la dinamica de control, en particular cuando el objetivo es el desempeno en el
dominio frecuencial.
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Para reforzar el andlisis comparativo de los resultados de optimizacion, la Figura 6.9 presenta un
conjunto de graficos radiales normalizados que visualizan los valores de las funciones de costo f;
en todos los casos de optimizacién, incluyendo tanto configuraciones de hardware de bajo como
de alto rendimiento.

Estos graficos radiales muestran cémo cada estrategia de optimizaciéon mejora la métrica de
desempeno objetivo, al mismo tiempo que respeta las restricciones realistas de masa y poten-
cia. En la mayoria de los casos, las configuraciones optimizadas se agrupan cerca del centro,
reflejando los compromisos impuestos por la funciéon de costo y las limitaciones a nivel de sis-
tema. Cabe destacar que muchas de estas soluciones igualan o incluso superan el rendimiento
de configuraciones con componentes de alta gama, pero con demandas de recursos significa-
tivamente menores. Esto pone en evidencia las limitaciones de los enfoques tradicionales de
toma de decisiones multicriterio (MCDM), los cuales entregan tinicamente un ranking estético
y pasan por alto el acoplamiento dindmico entre sensores, actuadores y algoritmos de control.
En contraste, el optimizador basado en simulacién propuesto en este trabajo explora un espacio
de compromisos mas rico, guiado por la dindmica del ADCS, logrando un desempeno superior
o equivalente con menores costos de sistema.
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Figura 6.9 Grafico de radar normalizado de las funciones de costo f; para cada MoP de los
componentes, respecto a componentes de nivel bajo y alto; Arriba a la izquierda: optimizacion
de exactitud de apuntamiento, Arriba a la derecha: optimizacién de tiempo de asentamiento y
Abajo: optimizacién de jitter.
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7 Conclusiones

Se ha desarrollado un marco tedrico robusto para el modelado del ambiente espacial y del sis-
tema de determinacién y control de actitud (ADCS) en CubeSats destinados a misiones de ob-
servacion terrestre, utilizando literatura especializada de la tltima década. Este marco permitié
validar los modelos empleados, garantizando su coherencia con investigaciones recientes y con
especificaciones de componentes comerciales, y brindé una base sélida para la implementacion
de modelos de simulacion realistas.

Para el ambiente espacial, se utiliz6 el propagador SGP4, logrando representar de forma precisa
las posiciones y velocidades orbitales del CubeSat bajo perturbaciones tipicas de érbitas bajas.
Asimismo, se modelaron sensores (magnetometros y sensores solares) y actuadores (magnetor-
quers y ruedas de reaccién), lo que permitié simular la dindmica de actitud del CubeSat en
condiciones operativas representativas.

En cuanto a la estimacién de estado, se implementd con éxito un filtro de Kalman semiextendido,
capaz de estimar cuaterniones y velocidades angulares con un margen de error inferior al 5%
respecto al modelo dinamico. Esta herramienta resulto eficaz para integrar las mediciones de
multiples sensores y actualizar continuamente el estado del sistema, aspecto clave para las tareas
de apuntamiento y control.

Para el control de actitud, se probaron los controladores PD y LQR en escenarios equivalentes.
El controlador LQR fue seleccionado por su mejor desempeno en términos de estabilidad y
precision del apuntamiento, optimizando los parametros del sistema de forma mas efectiva.

En el ambito de la optimizacion, se desarrollé y validé un marco basado en simulaciones que
permite vincular directamente las especificaciones de sensores y actuadores con métricas de
desempeno de apuntamiento (MoP). A diferencia de aproximaciones heuristicas o métodos de
decision multicriterio, este enfoque habilita un andlisis sistematico de compromisos entre exac-
titud de apuntamiento, jitter y agilidad, considerando simultaneamente restricciones de masa y
potencia de los componentes comerciales.

Los resultados muestran que la exactitud de apuntamiento y el jitter estan principalmente de-
terminados por la calidad de los sensores, destacando la relevancia de magnetémetros y sensores
solares de baja desviacién estandar. Por su parte, la agilidad depende de la capacidad de los
actuadores, aunque un exceso en la autoridad de control presenta rendimientos decrecientes
bajo limitaciones estrictas de recursos. Asimismo, las ruedas de reaccién demostraron un de-
sempeno superior en comparacion con los magnetorquers, si bien a un costo mayor en términos
de consumo energético y complejidad.

Entre los métodos evaluados en scipy.optimize, el algoritmo de Powell se destacé por su ca-
pacidad para abordar problemas no convexos sin requerir derivadas, encontrando soluciones
cercanas al minimo global de manera eficiente. La verificacién cuantitativa realizada con datos
del CubeSat SUCHAI-3 evidencié una concordancia significativa entre los resultados dinamicos
y los obtenidos por el optimizador, confirmando la robustez del marco propuesto.

Este enfoque ofrece una arquitectura préctica y escalable para el disenio de ADCS en CubeSats,
con potencial de extensién hacia plataformas de mayor fidelidad —como Basilisk o entornos
hardware-in-the-loop— e integracion futura de objetivos multiples que incluyan restricciones
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térmicas o de comunicaciones. Con ello, se valida el cumplimiento de los seis objetivos especificos
planteados, consolidando la suite como una herramienta efectiva para la seleccion 6ptima de
componentes de ADCS en misiones de observacion terrestre.
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B Torques externos debido a las perturbaciones

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

Si bien esta es la perturbacién clave para que funcionen la orbitas en los satélites, también
presenta consecuencias negativas para estos. Una de ellas es que la variaciéon 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 dindmica de actitud del
satélite. La ecuacion que representa el torque se puede representar de la siguiente manera segiin
[5], donde se utilizan los Momentos principales de Inercia (I) del satélite en cada uno de sus
ejes:

I, 0 0 (I, — 1,)6qq
3u [ R R , v
T,=—"t | x|0 I, 0| — |~6ul,|(L - L)oq
TO2ARIP IR Ly g | I " 0

Donde:
o T,: Es el torque de gravedad maximo.
e 1 Esla constante de gravedad de la Tierra (3.988 x 10'* [m?/s?]).
e R: Posicién de la 6rbita desde el centro de la Tierra.
e [, I,, I,: Momentos de inercia en los ejes z, y, z respectivamente [kg - m?].

Torque debido al arrastre atmosférico: La fuerza de arrastre en Orbitas bajas genera torques
externos que pueden afectar la dinamica de actitud. Esta tiene una ecuacién que se representa
a continuacién [?]:

Ty = F(cpa —cg) = FL

1
F= §pCdAV2

Donde:
e T,: Torque ejercido por la fuerza de arrastre [Nmy].

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

F: Fuerza de arrastre [N].

p: Densidad atmosférica [kg/m”].

cq: Coeficiente de arrastre [—].
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e A: Superficie enfrentada a la fuerza de arrastre [m?].
e V: Velocidad del satélite [m/s].

Presion debido a la radiacion solar [5]: Esta depende en gran medida del tipo de superficie que
estd siendo iluminada. Una superficie puede ser transparente, absorbente o reflectante, pero la
mayoria de las superficies son una combinacién 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 torsién debido a la radiacién solar es:

Typ = F(cps — cg)

F, _
F = ?As(l + q) cos(i)

Donde:
e F,: Constante solar (1.367 [W/m?]).
¢: Velocidad de la luz (3 x 10% [m/s]).

o A,: Area de la superficie [m?].

e ¢: Factor de reflectancia (varia de 0 a 1, comtinmente se usa 0.6).
e i: Angulo de incidencia del sol [°].

e ¢, Ubicacién del centro de presién solar [mm].

e cg: Centro de gravedad.

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

1T, =DB

2M
B = —— (Polar); B

7 Ecuatorial)

-1
Donde:

e D: Dipolo residual del satélite [A - m?].

e B: Campo magnético de la Tierra [T].

e M: Momento magnético de la Tierra (7.96 x 10'® [T - m?3)).

e R: Distancia desde el centro del dipolo (la Tierra) al satélite [m].
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C Cambios en los sistemas de referencia

De cuaternion a angulos de Euler:

Roll = arctan (2(q3qo + q12) )

1—2(qg +4q})

arcsin(1.0), si 2(g3q1 — q2q0) > 1.0
Pitch = ¢ arcsin(—1.0), si 2(g3q1 — ¢2q0) < —1.0

arcsin(2(gsq1 — ¢2qo)), en otro caso

2
Yaw = arctan ( (q3q2 + CJo(h))

1—2(¢f +43)

De cuaterniones a DCM y viceversa:

B+a—6G -G 200+ ¢as) 2(q092 — 13) Cii Cip Cis
DCM = | 2(qoq1 — q243) @3 — @+ — a5 2012+ qogs) | = [Cor Coz Cog
2(Q0Q2 + Q1Q3) 2(Q1Q2 - QOQ3) Q32, - q% - Q% + q% O3 Cso Csg

1
a@ = 1(1 + C1y — Cyy — Cs3)
9 1
qi = 1(1 — Ch1 + Cy — Cs3)
1

¢ = 1(1 — (11 — Oy + Cs3)

1
qg = 1_1(1 + 011 + 022 + 053)
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D Control lineal Magnetorquer

Modelo no lineal del sistema

Se plantean primero las ecuaciones de la cinematica del cuaternién utilizando la componente
escalar g3 como dependiente de las componentes vectoriales, aprovechando que la norma del
cuaternion es siempre igual a 1:

qsz\/l—qé—CJ%—CE

Esto permite escribir las ecuaciones de estado del sistema dinamico como:

. 1

qo = 2 (wzcofh — Wi o2 + wo,co\/l - q% - CI% - q%) (41>
. 1
q1 = 5 (_W2coq0 + Wo_coq2 + Wl,co\/l - qg - Q% - Qg> (42>

. 1

qo = 5 (wlcoqo — Wo_coq1 + W2 _co \/]- - qg - Q% - Q§> (43>

Las ecuaciones de movimiento rotacional se expresan como:

(J:)O,ci[a: - wl,ciw2,ci([y - Iz) + Tx,ctrl + Tx,pert (44>
wl,cily = WO,ciWQ,ci(Ia: - Iz) + Ty,ctrl + Ty, pert (45>
w2,ci-[z = WO,ciwl,Ci(Ix - Iy) + Tz ctrl + Tz pert (46>

Modelo del actuador

El torque de control generado por los magnetorquers se modela como:

S

m -
Tetrl = = X b (47)
[b]]

Donde b representa el campo magnético en el marco del cuerpo, y m el momento dipolar generado
por el magnetorquer. Este modelo se descompone en componentes:

A b.m, — bym, - bymy — bymy, b
v 18] 15])
b.my, — bym, b bym, — b,m, b
Tz,cr = - = - - = x
" 16] ’ 18]
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Cambio de sistema de referencia

Para llevar todas las ecuaciones al sistema de referencia cuerpo vs érbita, se implementa el
cambio de variables propuesto por Torczynski [14], utilizando el periodo orbital wy,:

Wo

(Eci :Cvco"i_Q(Qanlaq?) ’ 0
0

o

Donde Q(q) es la matriz de rotacién asociada al cuaternién.

Ecuaciones modificadas con cambio de variable

Las ecuaciones dindmicas con el cambio de referencia aplicado se expresan como:

| ]
o o o) o o))

Twpert

. . Txetr
—wo, Iy [—4q1¢1 — 4q240] + [“ +—

Wi, = (wo., +wo, (1 — 247 — 23)) - (wzco + wo, [2(610% + QI\/l — g5 — G - Q%)D : %

Y

(q0Go + @141 + 92G-)

T T, "
= = = _'_ Yetrl + Yper
\/ =@ —6—a

1 1

—wo,oly [2@0% + qoq1 — QQ\/l - @ -4 — G+

) I, — 1
W2 co = (wO,co + WO,O(]- - QQ% - 26]3)) . (wl,co + WO,O |:2(q0q1 - Q2\/1 - qg - q% - q%):|) : (I—y)

(9090 + 141 + q2G2)
1 R ) )
V-G - @& -4

Tz, ctrl Tz pert
+

LT

—Wo,0l; [2@0612 + qoq2 + 1 \/1 -G —G -G —q

Linealizacidon del sistema

Evaluando en el punto de equilibrio z = 0 yu= 0, se obtiene la matriz Jacobiana del sistema:

[ 0 0 0 0.5 0 0

0 0 0 0 0.5 0

0 0 0 0 0 0.5

A= 6wl (L — 1) 0 0 0 0 0
0 6('()(20,0) (Iz — ]27) 0 0 ; IO w(0’0>(£zily) — W(0,0)
0 0 0 0 Heale=h g, 0 |
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Y la matriz de entrada B considerando los torques generados por los magnetorquers:

0 0 0
0 0 0
0 0 0
B — 7b27b724 bTby bzb
Bl Tl TolL
Iby _bz_bz yYz
7 TP
bayb2 bybz _by_b:t
L [bllfz [[b[l 1y lloliL- |
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E Dinamica de seis estados del sistema con ruedas de
reaccion

En este anexo se presenta una formulaciéon reducida de seis estados, en la cual las ruedas
de reaccién se representan como generadoras de torque de control aplicado al satélite. No
obstante, el modelo completo incluye las velocidades angulares de las ruedas y su momento
angular acoplado a la dinamica del cuerpo, lo cual permite capturar los efectos cruzados entre
ejes.

Cinematica del cuaternion

Se plantea la cinematica utilizando las tres primeras componentes del cuaternién como esta-
dos, asumiendo que la norma del cuaternién es siempre unidad. De este modo, se define la
componente escalar como dependiente de las otras:

qsz\/l—q?)—q%—q%

Las ecuaciones cinematicas del cuaternion quedan como:

) 1
qo = B (Wae, 01 — W1, G2 + Wo,,q3) (48)
) 1
=3 (—w2.,q0 + Wo,,G2 + w1,,G3) (49)
) 1
q2 = B (W10, 00 — Wo,, @1 + W2,,q3) (50)

Dinamica del cuerpo rigido

La dinamica del satélite se describe con las siguientes ecuaciones, considerando que los torques
de control provienen directamente de las ruedas de reaccion:

woci Jr = wlciw2ci(‘]y - Jz) + T ctrl + Ta pert (51)
wlci Jy = wociw%i(t]z - Jz) + Ty,ctrl + Ty, pert (52>
chi JZ = wociwlci((]m - Jy) + Tz,ctrl + Tz,pert (53>

Es importante destacar que las ecuaciones generales son con 9 estados, las cuales se representan
a continuacion, y son dificiles de aplicar al tambien estimar el vector estado con el filtro de
kalman, y se requiere mas variables a incluir para lograrlo, como se muestra en [69].
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wO,ci(Jx - [SO) = wl,cz'w2,ci<Jy - Jz) + wls,ciwlci[sl - wl,ciw25,ci152 + Tx,ctrl + Tx,pert (54>

wl,ci(Jy - Isl) = wO,Cinci(Jx - Jz) + wOS,Cin,CiISO - wO,CiWQS,ciISQ + Ty,ctrl + Ty, pert (55>
wZ,Ci(']z - [52) = wU,ciwl,ci<Jx - Jy) + wOs,ciwl,ciIsO - wO,ciwls,ci[sl + Tz,ctrl + Tz, pert (56)
wOs,ciIso = _Isowo,ci + Ts0,ctrl + Ts0,pert (57>
wls,cilsl = - slwl,ci + Ts1,ctrl + Ts1,pert (58>
w2s,cils2 = - 32w2,ci + Ts2,ctrl + Ts2,pert (59>

Momento de inercia efectivo

Se incorpora el segundo momento de inercia total del sistema, considerando la masa m y ge-
ometria (o distancia entre centros de masa b) de las ruedas de reacciéon mediante el teorema de
los ejes paralelos:

Jz = [ac + [SO + Isl + mlb% + 152 + me%

Jy =1, + I + Lo + mob + Lo + mab3

Jz = [z + ISQ + IsO + mOb(2) + Isl + mlb%

Cambio de referencia inercial a orbital

Para que todas las ecuaciones estén en el marco de referencia control-érbita, se aplica la trans-
formacién de velocidades angulares propuesta por Torczynski [14], considerando la velocidad
angular de la drbita wy,:

Wo
ajci = ("_jco + R(Q) ! 0
0

o

donde R(q) es la matriz de rotacién derivada del cuaternion (definida completamente en la
ecuacién del cuerpo principal).
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Ecuaciones dinamicas transformadas

Aplicando la transformacién anterior, las ecuaciones de dindmica angular se expresan en términos
de las velocidades angulares relativas @., y los cuaterniones:

Wo,, = (w1,, +wo, - 2(qoq1 — ¢2q3)) - (wa., + wo, - 2(qoq2 + ¢143)) - yJ
. . T ctrl Tx pert <6O>
—wo,Jo - H@1q1 + @2G2) + +
I Iy
) 9 9 Iy — J,
Wi, = (WOCO + wo, (1 — 2¢7 — 2Q2)) - (wa,, +wo, - 2(q0G2 + q193)) - 7
y
. . qodo + q1q1 + q24
— wo,Jy - 2 <QOQ1 + Qo1 — 2493 + @2 o ; ! 2 2> (61)
3
Ty,ctrl Ty, pert
+ S 2T
Jy Jy
. 9 9 Jp— Jy
W, = (wo., +wo, (1 — 247 — 243)) - (w1, + wo, - 2(goq1 — G243)) - 7
) ) . o + q1¢1 + q24
— wo, /> - 2 (qoqz + qoda + dugs — g1 2L q;ql qm) (62)
3

Tz, ctrl Tz, pert
=

T 7.

Modelo linealizado

A partir del modelo no lineal, se realiza la linealizacién alrededor del equilibrio para obtener las
matrices A y B, ttiles tanto para el diseno del controlador lineal como para la estimacién con
el Filtro de Kalman Extendido (EKF):

T
xr = [Clo 1 92 Wo, Wi, W%J ;U= [Tx Ty TZ}

0 0 0 05 0 0
0 0O 0 0 05 0
A 0 0 0 0 0 0.5
“law 0O 0O O 0 O
0 asq 0 0 0 ase
L 0 0 0 0 ags 0 ]
donde:
J.—J J, — J, wo, (Jy — J, wo, (Jy — J.
a0 = 6&)8 . J y’ [ 6&)(2) . J , ase = M—wooj gz = %4_“)00
x ] z Y
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F Componentes utilizados para Capitulo 5

F.1 Giroscopios

Tabla F.1 Tabla de giroscopios con sus respectivas caracteristicas de costo.

Nivel Modelo Masa [kg] | Potencia [W] | Tamano [mm]
Bajo CRHO03 — 200 [74] 0.045 0.15 47 x 33.5 x 25.4
(Silicon Sensing Systems)
Medio CRHO03 - 010 [75] 0.045 0.15 47 x 33.5 x 25.4
(Silicon Sensing Systems)
Alto NSGY-001 [76] 0.055 0.2 37.0 x 35.5 x 49.0
(NewSpace System)

Tabla F.2 Tabla de giroscopios con sus respectivas caracteristicas de performance.

Nivel Modelo Estabilidad | Ruido/o [°/s]
Bias [°/hr]

Bajo CRHO03 - 200 0.05 0.12
(Silicon Sensing Systems)

Medio CRHO03 - 010 0.03 0.050
(Silicon Sensing Systems)

Alto NSGY-001 - 0.033

(NewSpace System)

F.2 Magnetometros

Tabla F.3 Tabla de magnetémetros con sus respectivas caracteristicas de costo.

Nivel Modelo Masa [kg] | Potencia [W] | Tamano [mm)]

Bajo MM200-1 [77] 0.012 0.1 33 x 20 x 113
(AAC Clyde Space)

Medio MAG-3-2 [78] 0.15 0.1 3.51 x 3.23 x 8.26
(AAC Clyde Space)

Alto MAG-3 [79] 0.1 0.735 351 x 3.23 x 8.26
(AAC Clyde Space)
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Tabla F.4 Tabla de magnetémetros con sus respectivas caracteristicas de performance.

Nivel Modelo Ruido méximo [nT/Hz]
Bajo MM200-1 1.18
(AAC Clyde Space)
Medio MAG-3-2 0.1
(AAC Clyde Space)
Alto MAG-3 0.012
(AAC Clyde Space)

F.3 Sensores de sol

Tabla F.5 Tabla de sensores de sol con sus respectivas caracteristicas de costo.

Nivel Modelo Masa [kg] | Potencia [W] | Tamano [mm)]
Bajo | CSS-01, CSS-02 [80] 0.010 0 12.7¢ x 9
(Space Micro)
Medio MSS-01 [31] 0.036 0 34.90 x 24.3
(Space Micro)
Alto F'SS [82] 0.375 0.25 108 x 108 x 52.5
(Bradford Space)

Tabla F.6 Tabla de sensores de sol con sus respectivas caracteristicas de performance.

Nivel Modelo Exactitud [°]/
Desviacién Estandar [°]
Bajo | CSS-01, CSS-02 5/0.833
(Space Micro)
Medio MSS-01 1/0.167
(Space Micro)
Alto FSS 0.3/0.05
(Bradford Space)
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F.4 Magnetorquers

Tabla F.7 Tabla de magnetorquers con sus respectivas caracteristicas de costo.

Nivel Modelo Masa [kg] | Potencia [W] | Tamafio [mm]
Bajo MTO0.5-1 [83] 0.03 0.275 9¢ x 100
(ZARM Technik)
Medio | NCTR-MO012 [34] 0.053 0.8 04 x 15 x 13
(NewSpace systems)
Alto MT15-1 [85] 0.43 111 170 x 329.5
(ZARM Technik)

Tabla F.8 Tabla de magnetorquers con sus respectivas caracteristicas de performance.

Nivel Modelo Peak dipole [Am?
Bajo MTO0.5-1 0.5
(ZARM Technik)
Medio NCTR-MO012 1.19
(NewSpace systems)
Alto MT15-1 15
(ZARM Technik)

F.5 Ruedas de reaccion

Tabla F.9 Tabla de ruedas de reaccion con sus respectivas caracteristicas de costo.

Nivel Modelo Masa [kg] | Potencia [W] | Tamano [mm)]

Bajo | RWP500 [86] (Blue 0.75 6 110 x 110 x 38
Canyon Technologies)

Medio | RW1 [87] (Blue 0.95 9 110 x 110 x 38
Canyon Technologies)

Alto RW4 [38] (Blue 3.2 10 108 x 108 x 52.5
Canyon Technologies)
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Tabla F.10 Tabla de ruedas de reaccién con sus respectivas caracteristicas de performance.

Nivel Modelo Peak torque [Nm]/
Capacidad de momento [Nms]
Bajo RWP500 (Blue 0.025/0.50
Canyon Technologies)
Medio RW1 (Blue 0.1/1.0
Canyon Technologies)
Alto RW4 (Blue 0.25/4.0
Canyon Technologies)
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G Implementacion de los resultados de los MoP de apun-
tamiento
Para mostrar el paso a paso de la cuantificacién de los MoP de apuntamiento, se utilizara

como ejemplo la simulacion del SUCHAI-3 con los datos utilizados en el Capitulo 4, con los
componentes fisicos de nivel bajo en magnetorquer.

Jitter

Para la cuantificacion de este MoP de apuntamiento, en primera instancia se aplica el filtro
pasa alto con una frecuencia tope de 10 Hz, mostrando solo las senales mayores a dicho valor.
Con esto se observa la Figura G.1 asentandose la senal siempre en el cero con el ruido de las
vibraciones del sistema.

Filtros pasa alto

30] —— Roll
—— Pitch
20 — Yaw
°.
—_
2 101
=}
w
3
0 01
S
S \
2 _101 |
<< \
|
201
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000
Tiempo [s]

Figura G.1 Filtro pasa alto de 10 Hz en la respuesta al sistema de sensores y actuadores de
nivel bajo.

Con esto, se obtienen las frecuencias y sus densidades espectro potencias aproximadas mediante
la funciéon welch de scipy.signal disponible en Python. Posteriormente, se selecciona todo el
ancho de banda, para obtener el PSD que representa el jitter del sistema. Esto se observa en
los dngulos de Euler en las Figura G.2, Figura G.3 y Figura G.4 para cada uno, presentado
mayores valores a menores frecuencias. Se observa en el drea pintada la integraciéon dentro del
ancho de banda realizada.
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Densidad Espectral de Potencia con Anchos de Banda Especificos en

—— PSD Roll

Ancho de banda 1
10—34
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Frecuencia (Hz)

Figura G.2 Densidad espectro potencia en ancho de banda seleccionada para Roll.

Densidad Espectral de Potencia con Anchos de Banda Especificos en |

—— PSD Pitch
Ancho de banda 1
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Frecuencia (Hz)

Figura G.3 Densidad espectro potencia en ancho de banda seleccionada para Pitch.
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Densidad Espectral de Potencia con Anchos de Banda Especificos en

—— PSD Yaw
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Figura G.4 Densidad espectro potencia en ancho de banda seleccionada para Yaw.

Agilidad

Por otro lado, para la cuantificacién de la agilidad, se utilizan los valores de los angulos de Euler
reales obtenidos por el modelo. Esto se hace con el objetivo de conocer lo mas preciso posible
el tiempo de asentamiento con una banda cercana al objetivo (entre -2.5 y 2.5 grados de los
angulos de Euler) sin las perturbaciones causadas por el ruido de los sensores.

En las Figura G.5, Figura G.6 y Figura G.7 se muestran los angulos de Euler Roll, Pitch y Yaw
reales, en conjunto con una grafica acercada en la zona de asentamiento, mostrando ademas los
limites superior e inferior dadas por la banda de asentamiento. Una vez que la orientacion del
satélite esta presente dentro de la banda de asentamiento, el tiempo inicial para el ingreso sin
retirarse es el tiempo de asentamiento con el cual se cuantifica la agilidad. En el caso de la
optimizacién, se utiliza el mayor valor de los angulos de Euler antes de escaparse de la banda
de asetamiento como el tiempo de asentamiento.
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Figura G.5 Banda de asentamiento Roll en modelo dinamico.
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Figura G.6 Banda de asentamiento Pitch en modelo dinamico.
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Figura G.7 Banda de asentamiento Yaw en modelo dindmico.

Exactitud de apuntamiento

Para evaluar la exactitud de apuntamiento en la norma de los angulos de Euler, se utilizan
los valores de los angulos de Euler estimados, obtenidos tras el tiempo de asentamiento. A
continuacion, se calcula la media dentro de ese periodo de tiempo para obtener el resultado a
utilizar para evaluar rendimiento y optimizacién.
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H Cdbdigo en Python

El cédigo con el informe en LaTeX y toda la suite de simulaciéon y optimizacién se encuentra
en el siguiente link de GitHub:

https://github.com/mtacul /thesis_postgrade
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