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Resumen.

En esta tesis se presenta el desarrollo de un sistema de deteccién de orientacion, que opera por
medio de la informacion obtenida a partir de los sensores de Sol y Horizonte, con lo cual se obtienen
dos mediciones, una correspondiente a las caracteristicas del vector solar y otra relacionada a las
caracteristicas del vector de horizonte (nadir'). Esta informacién es procesada mediante el algoritmo
TRIAD? (Determinaciéon de Orientacién en Tres Ejes), posteriormente es convertida a cuaterniones,
esto con el fin de que estos datos sean utilizados en el sistema de control de orientacion.

Se hace mencion de la importancia de contar con un sistema para detectar la orientacion, esto debido
a los efectos presentes en el medio ambiente espacial. Este sistema trabajara en conjunto con el
sistema de control de orientacién, esto con el fin de que se pueda hacer una correccién en su
apuntamiento.

Finalmente son mostrados los resultados obtenidos por medio de los sensores utilizados y la
necesidad de contar con un sensor de apoyo, esto debido a que el satélite se encontrara en eclipse y
no podra ver al sol para contar con ese punto como una referencia.

Abstract.

In this thesis the development of an orientation detection system is presented, which operates through
the information obtained from the Sun and Horizon sensors, with which we obtain two measurements,
one corresponding to the characteristics of the solar vector and another related to the characteristics
of the horizon vector (nadir). This information is processed by the TRIAD algorithm (Tri-Axial
Orientation Determination), later it is converted to quaternions, this in order that these data are used in
the guidance control system.

Mention is made of the importance of having a system to attitude determination due to the effects
present in the space environment. This system will work in conjunction with the guidance control
system, this in order to make a correction in its targeting.

Finally the results obtained by means of the sensors used and the need to have a support sensor are
shown, this because the satellite will be in eclipse and will not be able to see the sun to have that point
as a reference.

1 .z . . . s1e
Interseccidn entre la vertical del observador y la esfera celeste, es el punto contrario al cenit. La parte del satélite que ve
a Tierra.
Triaxial Attitude Determination, por sus siglas en inglés
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Nomenclatura y Unidades.

a: Semieje Mayor.
e: Excentricidad.
i Angulo de inclinacion.

Q:  Ascencion Recta del Nodo
Ascendente.

w: Argumento del Perigeo

M: Anomalia Media.

GEO: Orbita Geoestacionaria.
MEO: Orbita Media de la Tierra.
LEO Orbita baja de la Tierra.
HEO: Orbita Altamente Eliptica.

ADCS: Sistema de Deteccion y Control
de Orientacion.

CDD: Dispositivo de Carga Acoplada.

CMOS: Semiconductor Complementario
de Oxido Metalico.

QUEST: Estimacion de Cuaterniones.

TRIAD: Determinaciéon de Orientaciéon en
Tres Ejes.

KF: Filtro Kalman.

W/m?; Densidad de Potencia Eléctrica.

p: Densidad Atmosférica.
V: Velocidad (m/s).

u: Constante Gravitacional (398600
Km?/s?) para la Tierra.

c: Velocidad de la luz, 2.9979 x 10° m/s.
T: Torque
GCI: Marco Inercial Geocéntrico.

GNSS: sistema de navegacion satelital
global.

GPS: Sistema de Posicionamiento
Global.

IGRF: Campo de
Geomagnético Internacional.

Referencia

IMU: Unidad de Medicién Inercial.
R: Matriz de Rotacion.

¢p: Balanceo, rotacion alrededor del eje
Xo.

0: Cabeceo, rotacién alrededor del eje
Yo.

Y. Guifada, rotacion alrededor del eje
Zo.

q: Cuaterniones.
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Prefacio.

Esta tesis consta de siete capitulos, los cuales son descritos a continuacion de manera
breve.

En el capitulo uno se describen, de manera general los satélites pequenos, los sistemas
para detectar su orientacion, las orbitas en las que se encuentran los satélites, los
elementos orbitales y las caracteristicas de estos sistemas.

En el capitulo dos se hace mencién de los efectos presentes en la atmdsfera, tales como
el arrastre atmosférico, el viento solar, el vacio, el arrastre aerodinamico, esto a fin de
mostrar la necesidad e importancia de un sistema de deteccién de orientacion.

En el capitulo tres son descritos los sistemas de referencia utilizados en el desarrollo del
sistema.

En el capitulo cuatro, donde se hace mencion de los sensores utilizados por los satélites,
haciendo una énfasis especial en los sensores utilizados durante el desarrollo de esta
tesis.

En el capitulo cinco se describen los diferentes algoritmos de deteccion de orientacion, asi
como las diferentes formas de representar la orientacion, ademas de los cambios entre
sistemas de referencia, los cuales son de especial importancia para el desarrollo de este
trabajo.

Finalmente, en el capitulo seis y siete se muestran los resultados obtenidos por medio de
las simulaciones realizadas y las caracteristicas de los sensores utilizados, mostrando las
conclusiones a las que se llegé al finalizar el trabajo. Cabe mencionar que durante la
realizacién de este trabajo, fue necesaria la implementacion de un convertidor analégico
digital, debido a que la computadora de a bordo no cuenta con este sistema y los
sensores utilizados cuentan con salida analdgica.
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Capitulo 1
Introduccion.

Con el lanzamiento del primer satélite artificial (Sputnik 1) en octubre de 1957, se marco el
inicio de la era espacial. Desde ese afo, se han lanzado mas de 5000 satélites al espacio
y de ellos, aproximadamente 850 contindan funcionales. El uso de los satélites termina
cuando se agota el combustible que sirve para mantenerlos en su orbita de operacién,
como es el caso de los colocados en orbitas geoestacionarias o cuando uno de sus
subsistemas criticos fallan, como el de potencia, comunicaciones, térmico o de control [1].
En nuestro caso particular, el subsistema que nos interesa es aquél que permite
determinar la orientacién del satélite. Esto cubre un amplio espectro de técnicas para
determinar su orientacion, entre las cuales se encuentran diferentes algoritmos, tales
como los métodos deterministicos y los de determinacion estocastica [2].

Cabeceo, Y. \‘
&7,

Rotacion, X.

Figura 1.1 Representacion de los ejes de un satélite. Estos son similares a los usados en
la aviacion [3].

Los satélites tienen diversas aplicaciones: percepcion remota, sistemas de
posicionamiento global, meteorologia, comunicaciones, entre otros usos. Cabe mencionar
que debido a su aplicacion, masa y caracteristicas, son colocados en diversas 6rbitas.

El uso de satélites pequefios se ha vuelto importante, esto es debido a las ventajas que
presentan, por ejemplo, su bajo costo, masa reducida y tiempo de desarrollo. Sus usos
son diversos, no obstante que tienen severas restricciones, como en percepciéon remota,
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sistemas de telecomunicacién y navegacion. Ademas, este tipo de satélites pueden se
utilizan para probar diferentes subsistemas en el espacio como: celdas solares, nuevos
conceptos de vuelo, sistemas electronicos, sensores, etc. [4]. Generalmente son
posicionados en o6rbita baja (LEO 300 a 2000 km).

La clasificacion de este tipo de satélites va de acuerdo a su masa y dimensiones [5]. En la
tabla 1.1 se da una clasificacion de estos equipos dada por la Universidad de Surrey,
ubicada al sudeste de Inglaterra, Reino Unido. Dicha clasificacion ha sido adoptada por la
mayoria de los autores del campo espacial.

Tabla 1.1 Clasificacion de satélites de acuerdo a su masa.

Tipo de Satélite. Peso.
Pico satélite. < 1Kg.
Nano satélite. <10 Kg.
Micro satélite. <100 Kg.
Mini satélite. < 500 Kg.

El mantener un apuntamiento estable en un nanosatélite, genera algunas ventajas con
respecto a aquellos que no tienen un sistema de determinacién y control de estabilizacion,
tales como:

a) Permite tener una camara de Percepcion Remota o algun otro experimento o carga util
que deba mantener un apuntamiento estable.

b) La orientacion del satélite asegura la maxima transferencia de datos a la estacion
terrena, en caso de utilizar antenas direccionales (que son mas eficientes que las
omnidireccionales)

c) Optimizar la potencia disponible abordo, al mantener un apuntamiento hacia el Sol.

1.1 Elementos Orbitales.

Para describir una 6rbita, es necesario tomar en cuenta los seis elementos orbitales que
permiten describirla de manera completa, los cuales se divididen en dos categorias:
elementos dimensionales (especifican el tipo y tamafo de la drbita) y los de orientacién
(especifican la orientacion de la orbita en el espacio) [6].
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Tabla 1.2.- Elementos orbitales y la informacion que nos brindan.

Simbolo Parametro

a Semieje mayor.
e Excentricidad.

ToM Tiempo desde el perigeo o anomalia promedio
0 anomalia verdadera.

i Angulo de inclinacion.

[0} Ascension recta del nodo ascendente (RAAN).

w Argumento del perigeo.

Descripcion.

Tamafio y forma de

orbita.

la

Dénde se encuentra el
satélite en la orbita.

Orientacion de la orbita en
el espacio.

Estos elementos, en conjunto forman las efemérides, las cuales nos permiten conocer en
todo momento la posicion del satélite en la érbita (Figura 1.2).

K

- ~ Perigeo
_.l":l

Eje del norte polar de la Tierra
[

Saelite /

A Ll
;o f
! [

{ Plano ecuatarial de la
Tierra f
J

r

i ¥

Nodo ascendente

nodos

Figura 1.2 Elementos que describen la localizacion de un satélite en orbita terrestre [6].

1.2 Leyes de Kepler.

En el siglo XVII, Johannes Kepler propuso sus tres leyes del movimiento planetario,
definiendo la forma de la 6rbita, la velocidad a la cual los planetas viajan alrededor del
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Sol, y el tiempo requerido para que un planeta complete su orbita. Estas leyes se
expresan como sigue.

1.- La érbita de cada planeta es una elipse, con el Sol en uno de sus focos.
2.- La linea que une al planeta con el Sol barre areas iguales en tiempos iguales.

3.-El cuadrado del periodo de un planeta es proporcional al cubo de la distancia media del
Sol.

El estudio del movimiento de un satélite artificial, es comunmente referido al problema de
Kepler o el problema de dos cuerpos, el cual fue resuelto en la segunda mitad del siglo
XVII por Sir Isaac Newton, quien pudo probar la validacién de las leyes de Kepler del
movimiento planetario.

En el apéndice A, se detallan estas leyes, las cuales describen el movimiento de los
planetas alrededor del Sol, pero que pueden ser aplicadas para estudiar la trayectoria de
los satélites artificiales que orbitan nuestro planeta.

1.3 Tipos de Orbitas.
En esta seccién hablaremos un poco sobre los diversos tipos de 6rbitas en las cuales se
localizan los satélites artificiales.

Orbita baja de la Tierra. (LEO, Low Earth Orbit) La mayoria de los satélites lanzados son
posicionados en esta orbita (entre 200 y 2000 km). Debajo de ese nivel, la 6rbita de un
satélite rapidamente disminuye su altura, debido a la resistencia en la atmdsfera residual
de la Tierra [7].

Orbitas para satélites de percepciéon remota (500 - 1500 km), con inclinacién cercana a
la polar (90°). Los satélites de percepcion remota se benefician con una mayor resolucién
al colocarse a menor altitud. Este tipo de satélites son disefiados para obtener imagenes
de alta resolucién (de 61 cm?) en un intervalo del espectro, que va de las longitudes de
onda corta (rayos gamma, 100 pm) a las longitudes de onda larga (micro ondas, 10 mm).
Dependiendo del tipo de aplicacién de la camara, normalmente son utilizadas en visible e
infrarrojo, asi como frecuencias de radio (radar) [7].

Orbitas geoestacionarias. Utilizada para satélites de telecomunicaciones, a una altitud
de 35800 km [7].

Orbitas altamente elipticas. Principalmente para usos cientificos y de percepcién remota

[71
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Figura 1.3. En esta imagen se muestran los tipos de 6rbita para diferentes aplicaciones
satelitales [8].

Tabla 1.3 Tipos de 6rbita, altitud y tiempo orbital.

Tipo de orbita. Altitud. Tiempo orbital.
Orbita baja (LEO). 200 - 2,000 km. 90 min.

Orbita polar. Inclinacién de 90° 1,000 km. 100 min.

Orbita intermedia (MEO, ICO). 10,000 - 14,000 km. 6 hrs.

Orbita eliptica (HEO). 1,000 - 70,000 km. 12 hrs.

Orbita geoestacionaria (GEO). 35,786 km. 24 hrs.

1.4 Satélites Pequenos.

Inicialmente, este tipo de satélites fueron desarrollados con propésitos educativos
(pruebas de sistemas y componentes) y una vez que se alcanzé un cierto nivel de
confianza en ellos, se empezaron a aplicar para sistemas de observacion de la Tierra,
militares y comerciales. Estos tienen algunas ventajas sobre los satélites de mayor
tamafo, las cuales son: menor tiempo de desarrollo y produccion (entre 12 y 14 meses,
en comparacion con los satélites grandes, cuyo tiempo es de aproximadamente entre 3 y
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9 afos), costo reducido; las constelaciones para este tipo son mas faciles de mantener y
dan la posibilidad de lanzar mas de un satélite al mismo tiempo [9].

Figura 1.4 Dos ejemplos de nano satélites del tipo CubeSat 1U. 10 x 10x 10cm y 1 kg
masa [10, 11].

1.5 Revisién del Estado del Arte.

A fin de establecer un marco de referencia para la realizacion de este proyecto, se
procedié a hacer una revisién del estado de arte sobre los desarrollos en los sistemas de
deteccién de orientacion y los sensores que se utilizan en ellos, particularmente, los de
Sol y Tierra (Horizonte).

1.5.1 Sistemas de Deteccion de Orientacién.

En el medio ambiente espacial, se tienen algunas perturbaciones como el gradiente
gravitacional, el viento solar y el arrastre aerodinamico. Estas fuerzas cambian la
orientacion del satélite, por lo que es necesario contar con algun tipo de estabilizacion en
la orientacion [12]. El subsistema de Determinacion de Orientacién y control de la
Orientacién (ADCS?®), es uno de los mas importantes en la operacion del satélite. Debido a
esto, el conocimiento de los elementos orbitales, los datos de los sensores y los
algoritmos de estimacién de orientacion y control, permiten mantener un apuntamiento
estable, asi como una comunicacion directa con la estacion terrena. Los sistemas de
determinacion auténoma unicamente usan las mediciones disponibles a bordo. Para las
misiones en nanosatélites se utilizan los sensores de Sol, de horizonte Terrestre y
magnetometros, los cuales son pequenos, ligeros y no requieren de mucha energia [13].
Un método tradicional de determinacion de la orientacibn usando los sensores
mencionados, es usar el algoritmo basado en el filtro Kalman [14]. La determinacién de la

* ADCS: Attitude Determination and Control System.
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orientacion de un satélite debe hacerse con respecto a un marco de referencia inercial, es
decir, aquel en el cual se cumplen las leyes de Newton. Esto le da sentido a la orientacién
con respecto a un marco de referencia fijo, que normalmente tiene su origen en el centro
de la Tierra. Los sistemas de orientacion se dividen en dos: los métodos deterministicos
(TRIAD, Método Q, QUEST), que son independientes de los modelos de orientacion y
cuentan con menos requerimientos computacionales; y la determinacion estocastica, es
decir, algoritmos que estiman la orientacion basandose solamente en la medicion de un
solo vector. El filtro Kalman extendido es el método mas utilizado para adquirir el estado
de un sistema no lineal dinamico [15], ademas este filtro integra la dinamica del satélite y
las mediciones de los sensores para estimar la orientacion del satélite en tiempo real [16],
[17].

Computadora de abordo. Sensores.

Detemminacion de Orientacién.
Interfaz

Sensor de

<

Estabilizacion de Orientacion.

_.[ Actuador.

Algoritmo de
Estabilizacion

Figura 1.5 Esquema de los elementos que componen un sistema para determinacion y
control de orientacion.

El objetivo del ADCS, es disminuir la rotacién inicial y el momentum angular del satélite
una vez que es colocado en 6rbita; determinando la orientacién presente y manteniéndola
o cambiandola, esto con base en la informacion recibida [18]. Para mantener el vehiculo
orientado, se utilizan sensores y actuadores, los cuales son colocados normalmente en
los ejes de referencia [19]. En la figura 1.5 se muestra un diagrama a bloques del sistema
utilizado para deteccion y control de orientacion. La parte desarrollada durante esta tesis
es la que involucra al sistema de deteccion de orientacion, lo que es los sensores, su
interfaz con la computadora de a bordo y el algoritmo.



El sistema de control de orientacion, nos permite mantener un apuntamiento estable. Los
componentes principales de este sistema son [21]:

1.- Sensores de orientacion.

2.- Computadora (con algoritmos de estimacion de la orientacién y célculo de los pares de
control que hay que enviar a los actuadores.

3- Actuadores (Comunmente ruedas inerciales y bobinas magnéticas).

1.5.2 Sensores de Sol.

La determinacion del Sol es una tarea importante en los satélites para determinar su
orientacion. El sensor de Sol es una parte integral del sistema de deteccion de orientacion
y control de la mayoria de los nanosatélites colocados en 6rbita baja. La funcién de este
dispositivo es determinar la posicién angular del Sol, relativa a dos de los ejes de la nave.
Este componente nos provee la informacién de los angulos de cabeceo y rotacion del
satélite con respecto al Sol. La mayoria de los vehiculos espaciales usan sensores
solares baja resolucion (en grados) para determinar la localizacién del Sol y mantener el
arreglo de celdas solares apuntando hacia el [22]. Este tipo de sensores han sido
utilizados por las naves espaciales como el elemento principal de sensado y navegacion.
Su aproximacion mas comun es utilizar una mascara con uno o varios huecos pequenos
encima de un arreglo 2D de CCD's o CMOS de pixel activo, para generar un patrén de luz
y puntos obscuros en el sensor. Debido a que la distancia focal y el patron de huecos son
conocidos, la distribucion de puntos negros y luminosos puede analizarse para determinar
el angulo del Sol [20]. Aunque existen otros tipos de sensores solares.

Los sensores solares normalmente se dividen en sensores de alta y baja resolucion.

Sensor de Sol de Alta Resolucién. Son instalados dos o mas sensores para dar
redundancia de manera separada a lo largo de los ejes X, Y. Cuenta con un angulo de
visién de cobertura de +60° x +60° y la precision en la medicion esta en el intervalo de
0.01 a 0.5° [23].

Sensor de Sol de Baja Resoluciéon. La celda solar genera una fotocorriente en funcién
de la intensidad de luz y su angulo de incidencia. La relacién entre la fotocorriente y la
intensidad de luz es descrita como una curva cosenoidal [23]. Dan una orientacién de baja
resolucion de la posicion del Sol.

1.5.3 Sensor de Horizonte (Tierra).

Los sensores de Tierra consisten de un sistema 6ptico infrarrojo que capta imagenes de la
Tierra y el espacio vacio, en un arreglo de cuatro detectores en dos ejes, que miden la
cantidad de energia infrarroja incidente en ellos. La salida de los detectores opuestos es
comparada y amplificada por la electronica del sensor [24], los cuales detectan el limbo
terrestre. La sefial de salida es utilizada por el sistema de control de orientaciéon para

mantener la carga util con la orientacién deseada [25]. Este sensor opera en la regién
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espectral de 12 a 30 um, en la cual la atmodsfera de la Tierra absorbe la energia del Sol; la
mayoria de la energia infrarroja emitida por la Tierra viene de la atmdsfera superior de las
bandas de absorcién de CO, y H,O [26].

1.5.4 Determinacion de Orientaciéon en Sistemas Satelitales.
En la figura 1.6 se muestra una gréafica donde se indican los tipos de sensores utilizados
para detectar la orientacion.
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Figura 1.6 Sensores utilizados en sistemas de deteccion de orientacion empleados en los
sistemas satelitales [27].

Dentro de esta clasificacion, podemos observa que los sensores mas utilizados en los
sistemas de deteccion de orientacién, son los sensores de Sol y Magnetémetros, y los
menos utilizados con los sensores de Estrellas y de Tierra [27].

A continuacion, se mencionan algunos de los satélites en los cuales se encuentran
implementados sistemas para la determinacion de orientacion.

En el satélite RAX se implementd un sistema de determinacion de orientaciéon con una
precision de 2 grados, utilizando dos sensores (sensor de Sol y Magnetometros). Ademas
fueron desarrollados y aplicados métodos de calibracion en orbita, esto con el fin de
compensar los errores presentes, con lo cual se obtuvo una precisién de 0.5 grados [28].
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Fue utilizado un nuevo subsistema para la compensacién de errores (FDD* deteccion y
diagnostico de errores), el cual cuenta con un giréscopo y dos sensores solares, esto con
el fin de obtener mediciones redundantes, ademas de contar con un magnetometro de
tres ejes. Este sistema consta de tres pasos; primero genera un conjunto de variables
(conocidas como residuos), por medio de filtros generadores de residuos, algunos de los
esquemas FDD usan dos o mas filtros en paralelo, esto con el fin de aislar las fallas. El
segundo paso toma las decisiones, esto dependiendo en el tipo de falla que haya
ocurrido. El tercer paso consiste en recuperar el control en linea, esto en respuesta a las
fallas detectadas. Este sistema es utilizado en microsatélites, debido a las limitaciones de
energia, tamano del satélite y memoria [29].

Para el nanosatélite del tipo cubesat 2U ANTELSAT fue realizada la implementacion de
un subsistema de deteccidon de orientacion, el cual utiliza tres tipos de sensores, los
cuales son, tres girdscopos de un eje, seis sensores solares y un magnetometro de tres
ejes, esto en conjunto con un sistema de control por medio de bobinas magnéticas. No se
menciona la precision obtenida [30].

El satélite danés Orsted, lanzado en 1999 en una érbita polar heliosincrona utiliza el
control de estabilizacion magnético, el cual es de gran utilidad para los satélites
pequefos, esto debido a que son ligeros y no necesitan mucha energia. Sin embargo,
este control es posible solamente en dos ejes [31].

Para el NANOSAT-1B se utilizaron 3 sensores solares que han sido calculados para
garantizar que al menos uno de ellos reciba luz del sol, los cuales tienen una resolucién
tipica de 0.5 grados, esto ademas cuenta con algoritmos para discriminar la reflexion del
Sol en la Tierra, conocida como efecto albedo®. Dos de estos sensores cuentan con dos
protecciones colocadas a 40°, esto con el fin de protegerlos de los efectos del albedo. Por
medio de este sistema, se logré obtener una precision de 0.15 grados [32].

En la tabla 1.5 se muestran los tipos de satélite que se revisaron, los sensores que utilizan
y la precision de éstos.

* FDD: Fault Detection and Diagnosis.
> Efecto albedo: es la reflexion que tiene una porcion de la radiacidn procedente del Sol sobre las capas de la
atmosfera terrestre.
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Tabla 1.4 Algunos tipos de satélites y los sensores utilizados en ellos, teniendo en cuenta
la precision del sistema. Notese que se mencionan las nacionalidades, afio de
lanzamiento y los actuadores utilizados.

Nombre. Nacionalidad Ano de Sensores Actuadores Precision
lanzamiento utilizados obtenida
ANTELSAT  Uruguay 2014 Giréscopo, Bobinas -
[30] magnetémetro, magnéticas
sensor de sol
FalconSAT Inglaterra 2006 Magnetémetroy  Bobinas -
-3[17] sensor de sol magneéticas, rueda
de reaccién
ITU pSAT Il Turquia 2010 Sensor de sol, Ruedas de -
[33] magnetémetro, reaccion, bobinas
receptor GPS magnéticas, micro
propulsores de
plasma
experimentales
NANOSAT- Esparia 2009 Sensor de sol - 0.15°
1B [32]
GRSTED Dinamarca 1999 Magnetémetro Bobinas -
[31] magnéticas
PHOENIX China - Sensor de sol, Bobinas 10°
[34] sensor de nadir magneéticas y
(horizonte), ruedas de reaccién
magnetoémetros,
sensores de
velocidad MEMS
RAX (Radio Estados Unidos 2010 Sensor de Sol, - 0.5°
Aurora giréscopo de 3
Explorer) ejes,
[28] magnetémetro
SamSat - Rusia - Magnetémetro, Bobinas -
218D [35] sensor de Sol, magnéticas,
sensores de restauracion de par
velocidad aerodinamico
angular
Tian Tuo 1 China 2012 Sensor de Sol, Ruedas de 5°
[23] magnetémetro, reaccion, bobinas
giréscopo magnéticas
UYS-1 [36] Ucrania 2014 Sensor de Ruedas de 0.5°
estrellas reaccion
ZDPS-1A China 2009 Sensor de Sol, Ruedas de £2°
[37] magnetémetro, reaccion, bobinas
giréscopo magnéticas
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Capitulo 2

Efectos en la Orbita Terrestre.

Durante el desarrollo de este trabajo, se hara especial énfasis en los nano satélites,
especificamente en los que cumplen con estandar CubeSat 3U, con inclinaciéon cercana a
90° y operando a una altitud de entre 300 y 2000 km. Al momento en que este sistema
sea desplegado en el espacio, comenzara a girar de forma descontrolada y se necesita
contrarrestar este movimiento. Debido a esto, el subsistema de deteccion de orientacion y
control efectiua esta primera tarea, y de manera regular, mantendra un apuntamiento
estable hacia la Tierra. Este sistema consta de sensores y actuadores, ampliando las
capacidades operativas del satélite, como ya se ha mencionado.

El satélite se encuentra sujeto a la atraccion gravitacional de la Tierra, la cual no es una
esfera, con un centro de masa localizado en su centro geométrico. Asi se observa al
satélite con suficiente precisién, se observa que no siguen exactamente las leyes del
movimiento Kepleriano [38].

La diferencia entre el movimiento real y el Kepleriano es resultado de dos
consideraciones:

e La Tierra no es una esfera perfecta y la distribucion de masa no es uniforme.
e El satélite ademas esta sujeto a otras fuerzas, como aquellas producidas por otros
cuerpos celestes.

2.1 Orbita Baja.

Los satélites del tipo cubesat son colocados en la 6rbita baja de la Tierra, con una altitud
que abarca de los 300 a 2,000 km, debajo de ese nivel, la érbita satelital decae
rapidamente debido a la resistencia presente de la atmdsfera residual de la Tierra, lo que
es la microgravedad y el arrastre atmosférico. Por otro lado a mayor altura, se tendran
condiciones de radiacion ionizante con mayor magnitud [39].

Figura 2.1 Orbita baja polar a 300 Km de altura.
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2.2 Medio Ambiente Espacial.
Un vehiculo espacial es afectado por las condiciones fisicas presentes en el espacio [1].
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E = Eigenradiacion de la Tierra, dependiendo en la distancia.
A = albedo, la radiacion solar reflejada de la Tierra, dependiendo de la
distancia hacia ella y los dangulos de inclinacién y declinacién.

Figura. 2.2 Representacion gréfica de las fuentes de radiacién en el medio ambiente
espacial [1].

En resumen, para el disefio de los sistemas que van a operar en el medio ambiente
espacial, es importante tener conocimiento de las condiciones y perturbaciones presentes,
principalmente las interferencias provenientes del Sol y de la Tierra [1].

e Particulas radioactivas.

¢ Radiacién electromagnética de alta energia.

e Vacio.

e Gradientes de temperatura del orden de 150 grados entre iluminacion y eclipse.
e Atmosfera residual.

e Efecto albedo.

¢ Microgravedad.

e Gradiente gravitacional.

e Presion por radiacion solar.
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2.3 Radiacién Electromagnética.

La mayor parte de las emisiones que provienen del Sol se presentan en forma de
radiacion, y vienen en dos vertientes: radiacion electromagnética (EM) y particulas
radioactivas. En la figura 2.3 se muestran algunos tipos de radiacion EM, que va desde
longitudes de onda corta (rayos gamma) a longitudes de onda larga (ondas de radio).

La parte visible del espectro tiene longitudes de onda que van desde los 0.4 um (violeta) a
0.8 um (rojo). En longitudes de onda ligeramente cortas se tiene la region ultravioleta, y en
la parte de longitudes de onda ligeramente larga, tenemos la regién infrarroja.

Espectro electromagnético.
Longitud de onda (A) en metros.
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Figura 2.3 Longitudes de onda emitidas por el sol [40].

2.4 Fuerzas Perturbadoras.

Son aquellas producidas por la atraccion gravitacional de la Tierra y la de otros cuerpos
celestes, el arrastre atmosférico, el viento solar y los pares magnéticos producidos dentro
de la propia nave; que al interactuar con el campo magnético terrestre, infringen un par
externo que cambia su orientacion.

2.4.1 Arrastre Atmosférico.

Para satélites colocados en orbita baja, la friccion con moléculas o gases atmosféricos
residuales es muy importante. Dependera del estado presente en la atmdsfera superior,
influenciado por factores como el nivel de actividad solar, la forma del satélite, y de
manera particular; la forma de los paneles solares [38]. Este fendmeno es conocido como
arrastre aerodinamico, que es una fuerza que actia en direccién opuesta al movimiento
del satélite. La densidad de la atmdsfera decae de manera uniforme, de la combinacion
de oxigeno y nitrégeno en la superficie de la Tierra, al vacio, con la presencia de oxigeno
monoatomico. Los efectos del arrastre en un satélite localizado en la 6rbita baja de la
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Tierra son influenciados con la presencia del Sol, ocasionando que la temperatura de la
atmaésfera superior de la Tierra aumente [1]. La atmdsfera superior genera fuerzas y pares
de rotacion conforme el satélite viaja a través de ella. La fuerza es una funcién de la
densidad atmosférica, velocidad del satélite, area de la seccidon transversal y su
geometria. Las fuerzas que actuan en diferentes direcciones y en diferentes elementos
del satélite afectan su érbita y generan un par neto que cambia su orientacion [42].

T =1y XF, (2.1)

T = par aerodinamico.
I.p = vector que une el centro de masa con el centro de presion aerodinamica.
donde F, el vector de la fuerza aerodinamica esta dada por

1
F, = (E) pV2SCp 22)

donde

p = densidad atmosférica.

V = velocidad del satélite.

S = area proyectada por la nave al vector de velocidad.

Cp = coeficiente de arrastre, usualmente entre 1 y 2 para flujo molecular libre.

2.4.2 Presion por Radiacion Solar.

Las consecuencias de la presion causada por el viento solar en el satélite, dependera de
su forma, materiales que lo recubren y configuracion. Naturalmente, esto no tiene
consecuencias cuando el satélite se encuentra en eclipse [38]. La radiacién proveniente
del Sol, que tiene la forma de una onda de particulas subatémicas de alta velocidad, es
conocida como Viento Solar. El material que fluye hacia el espacio lo hace en forma de
protones y electrones, pero también en la forma de un ndcleo de atomos unidos de esos
electrones, llamados iones. Generalmente, la radiacion de particulas del viento solar es
reflejada por el campo magnético de la Tierra. Sin embargo, algunas de estas particulas
quedan atrapadas en la magnetdsfera, y algunas alcanzan la Tierra sobre las regiones
polares, provocando las auroras [1]. El efecto mas comun de esta radiacion en un satélite
en orbita es el calentamiento térmico que causa. La potencia incidente del Sol es de 1340
W/m?. Para cuando el satélite entre en la sombra de la Tierra, la temperatura en la
superficie del vehiculo baja drasticamente [1]. Otro de los impactos mas importantes en el
disefio de naves espaciales proviene de los efectos causados por las longitudes de onda
corta provenientes de la radiacion ultravioleta proveniente del Sol [1].
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Figura 2.4 El campo magnético de la Tierra cambia debido a su interaccion con el viento
solar [1].

El viento solar genera una presién de radiacién sobre satélite, lo cual dependera de la
geometria y las propiedades Opticas de la superficie. Si el centro de presién se encuentra
lejos del centro de masa, la presion solar generara un par de rotacion [42].

El par producido por la presion del viento solar viene dada por:
p
Tsolar = Tsolar X Fs = (rcps - rcom) X ?SAS + (1+k) (2.3)
donde

r = vector que une el centro de masa de la nave con el centro dptico de presion del viento
solar.

K = reflectividad de la superficie de la nave (0 < K< 1).
A = area proyectada de la nave, normal al vector solar.

ps = ls/c
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Is = 1400 w/m® =1 U.A.
¢ =2.9979 x 10° m/s.
Para un cubesat 3U, tenemos:
Teorer = 10.8119 x 1076 0.3383 x 107¢0.3383 x 10~¢] N.m

|Tso1ar] = 94232 x 1077 N.m
solar

Esto nos da una idea de las magnitudes de los pares perturbadores en érbita [42].

2.4.3 Pares Causados por el Gradiente Gravitacional.

La aceleracion gravitacional es mas fuerte en la porcion mas cercana del satélite a la
Tierra. Este gradiente genera un torque que inclusive puede usarse para un control de
orientacion pasivo, cuando se usa una extension telescopica. Esto debido a que en la
parte inferior del satélite se experimenta una fuerza de gravedad mayor, es usada la
extension telescopica para contra restar este efecto [41].

T=3n%txI[-# (2.4)

donde

7 = R/R = Vector unitario que une al centro de masa del planeta con el centro del satélite.
n? = p/a® = p/a® = ndmero de érbitas por unidad de tiempo.

u= constante gravitacional (398600 Km®/s?) para la Tierra.

I = matriz de inercia del satélite.

T = Torque generado por el gradiente gravitacional.

2.5. Otros Aspectos del Medio Ambiente Espacial a Considerar.

2.5.1 Efecto Albedo (luz solar reflejada por la Tierra).
Es considerado el mayor par perturbador en las altitudes geosincronas.
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2.5.2 Pares de Rotacién Magnéticos.

En altitudes bajas, el campo magnético de la Tierra interactia con el flujo de corriente del
satélite y genera un par. Este par es utilizado para llevar a cabo maniobras de
apuntamiento y de control de estabilizacién en 6érbita, esto debido a que las bobinas
interactuan con el campo magnético de la Tierra [42]. Este par es utilizado en un sistema
de control, en el cual las bobinas interactian con el campo magnético de la Tierra, esto
con el fin de llevar a cabo maniobras de apuntamiento y de control de estabilizacion en
oOrbita.

2.5.3 Microgravedad.

Uno de los aspectos del medio ambiente espacial que no es afectado por el Sol, es la
micro gravedad. Una vez que el satélite ha alcanzado su orbita de mision, se encontrara
en un estado continuo de caida libre, asi que se encuentra en un periodo extendido de
microgravedad.

2.5.4 Vacio.

A una altitud aproximada de 800 km, la presién atmosférica es muy delgada (1 X 10 2
N/cm?), y a esta presién los materiales presentan desgasificacion. Por ejemplo, a una
temperatura de alrededor de 180 °C, una superficie compuesta por zinc disminuira a una
razon de 1 mm por ano [1, 41].
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Capitulo 3

Sistemas de Referencia de la Orientacion.

Los sistemas de referencia son de especial interés para analizar |la orientacion en tres
ejes del satélite, cuando éste se encuentra en drbita. La determinacion de la orientacion
de un satélite debe hacerse con respecto a un marco de referencia inercial, que
normalmente tiene su origen en el centro de la Tierra. No obstante, algunos sensores
proporcionan la orientacion con respecto al sistema de ejes fijos al cuerpo del satélite, por
lo que debe realizarse una rotacién de un marco de referencia a otro. En esta seccién se
hara mencién de algunos de los sistemas de referencia utilizados [43].

3.1 Sistema de Referencia Fijo al Satélite.

El marco de referencia de la nave es definido por el origen de un punto especifico del
cuerpo de la misma y los tres ejes cartesianos. El origen de este marco coincide con el
centro de masa del satélite. El eje Z, siempre apunta a nadir (centro de la Tierra). El eje X,
apunta en la direccion del movimiento tangencial a la 6rbita. El eje Y, complementa el
sistema, como se muestra en la figura 3.1. El marco orbital es denotado por F,[43].

v/

Tierra

Figura 3.1. Marco de referencia inercial fijo al satélite [43].
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3.2 Marco de Referencia Inercial.

Se conoce de la mecanica clasica, que cualquier marco moviéndose a una velocidad
constante y sin rotaciones con respecto a un marco inercial, este también es inercial [43].
Un marco de referencia, conocido como Marco Inercial Geocéntrico (GCI Geocentric
Inertial Frame), tiene su origen en el centro de masa de la Tierra y se encuentra fijo en el
espacio, donde el eje x; apunta hacia el equinoccio vernal (y), el eje y; se encuentra a 90°
este en el plano ecuatorial y el eje z; se extiende a través del polo norte, como puede ser
visto en la figura 3.2. Este marco tiene una aceleracion lineal debido a la orbita circular de
la Tierra alrededor del Sol [43].

Equinoccio Vernal

Figura 3.2. Marco de referencia inercial con centro en la Tierra [43].

3.3 Centrado en la Tierra/Fijo en la Tierra.

Este sistema, denotado como {¢;, €5, €3} se muestra en la figura 3.3. Este marco es similar
al CGI con €3 = i3. A diferencia del marco ECI, el ECEF gira con la Tierra. El angulo de
rotacion es conocido como el Tiempo Sideral Promedio de Greenwich (GMST, Greenwich
Mean Sideral Time) y se escribe Ogyst (Figura 3.3) [41, 43].

X cosOgyst  senfOgyst O
Tg = [3’] = Agry[—senbgysr  cosbeysr O[Ty (3.1)
z 0 0 1
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Figura 3.3. Ejemplo de sistema de referencia Centrado en la Tierra / Fijo en la Tierra.
(ECEF) [2].

3.4 Marco de Vertical Local/Horizontal Local.

Por conveniencia, especialmente para naves que apunten a la Tierra, es preciso definir un
marco de referencia fijo a la orbita de la nave. El mas utilizado es el LVLH, el cual tiene su
eje Z (O3) apuntando directamente hacia el centro de la Tierra, y su eje Y (O,) apuntando
a lo largo del negativo de la drbita normal, en direccion opuesta a la velocidad angular
orbital de la nave. La representacion de estos vectores en un marco inercial es mostrada
en lafigura 3.4 [2, 41, 43].
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Figura 3.4. Orientacion en el plano LVLH y los ejes Rotacién, Cabeceo y Guifiada del
satélite [2].

3.5 Marco Orbital Inercial.

El origen de este marco coincide con el centro de masa del satélite. El eje Z, siempre
apunta a nadir (centro de la Tierra). El eje X, apunta en la direccién del movimiento
tangencial a la ¢rbita y ademas X, es perpendicular a Z,. El eje Y, complementa el
sistema de mano derecha, como se muestra en la siguiente figura. EI marco orbital es
denotado por F, (figura 3.5) [43].

|

Zy

Figura 3.5. Marco orbital [43].
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Capitulo 4

Diseno del Sistema de Detecciéon de Orientacion.

A bordo de los satélites es necesario contar con métodos para determinar y mantener su
orientacion en el espacio, esto cuando la carga util debe mantener un apuntamiento
estable hacia la Tierra, o se cuenta con una antena direccional, etc. Por otra parte, es
necesario considerar las perturbaciones presentes en el entorno espacial, para
contrarrestarlas. En este capitulo se mencionan los sensores que se utilizan para
determinar la orientacién, describiendo de manera detallada aquellos que fueron
empleados en este trabajo de tesis y se explican los métodos desarrollados para
implementarse en el Subsistema de Deteccion de Orientacion de un nanosatélite.

4.1 Sensores de Orientacion.

Los sensores se dividen en dos maneras, los de orientacion absoluta y los de orientacion
relativa. Los primeros nos permiten medir distancias, angulos y coordenadas, mientras
que los segundos nos brindan informacién sobre los cambios en la velocidad angular.

Dentro de cada una de estas clasificaciones, se encuentran los siguientes tipos.

4.1.1 Sensores de Orientaciéon Absoluta.

Conociendo la posicion de la nave en la 6rbita, se calculan las direcciones vectoriales con
respecto a un sistema de referencia conocido, de esta manera, realizando mediciones y
comparandolas con respecto a dicho sistema de referencia, es posible determinar la
posicién relativa entre el sistema de coordenadas del sensor y el inercial [1].

La determinacion de la orientacion absoluta se basa en la direccién de dos vectores
linealmente independientes de alguno de los marcos de referencia, los cuales son [1]:

- Vector del campo magnético de la Tierra.

- Direccion del vector solar.

- Direccion del vector a las estrellas.

- Direccion del vector a la Tierra (o el angulo del horizonte de la Tierra).

- Direccidon de los vectores del satélite de algun sistema de navegacion satelital global
(GNSS), como por ejemplo el GPS.
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Sensor de Sol. Por medio de un fotovoltaje, obtenemos el vector solar, al medir la
incidencia de luz sobre el arreglo que se esté utilizando (celdas solares, fotodiodos,
CCD's, CMOS). Estos sensores proporcionan una buena precision (0.1 - 0.01°) [2].

Figura 4.1 Sensor de Sol utilizado en nanosatélites [44].

Sensor de Tierra/Horizonte. Para la mayoria de los satélites, la carga util se encuentra
orientada a Tierra, mientras que el satélite puede estar referido a alguno de los sistemas
de referencia que hemos mencionado con anterioridad. Estos sensores detectan y brindan
la posibilidad de determinar directamente los angulos de orientacion en los ejes de
cabeceo y rotacion [1].

La Tierra provee una direccion de referencia para determinar la orientacion de la
astronave. Esto debido a que en 6rbita baja es facil "ver" a la Tierra debido a su tamafio y
esto se hace a través de diferentes bandas espectrales. Para que el sensor pueda
diferenciar a la Tierra del espacio, la emisiéon de radiacion debe tener una distribucion
uniforme de energia. La region del espectro que tiene estos requerimientos es la parte
infrarroja (la banda de emisién de CO,, tiene un rango de 14 a 16 um) y es utilizada por la
mayoria de los sensores de Horizonte, ya que su respuesta es independiente si es de dia
o de noche [44].
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Figura 4.2 Sensor de Tierra/Horizonte, compuesto por un arreglo de termopilas [45].

Sensor/seguidor de estrellas. Estos sensores determinan la orientacion inercial a través
de la identificacion de patrones de estrellas. Estos consisten de una camara, la que se
encuentra conectada a una parte electronica, la cual se encarga del procesamiento de la
imagen y la determinacién de la orientacion. Para obtener la orientacion en tres ejes,
basta con identificar dos estrellas, mientras que para la adquisicion inicial de orientacién
es necesario un patron, el cual consiste en cuatro estrellas, esto con el fin de obtener un
resultado que no sea ambiguo [1].

Nos proveen informacion de orientacion precisa y absoluta, verificando las estrellas y
comparandolas con las posiciones en el catadlogo que se encuentra almacenado en la
computadora de abordo. Estos sensores nos dan una informacién precisa de orientacion
(tipicamente con 20 arc seg o menos). Este sensor se utiliza en las partes donde la 6rbita
se encuentra en eclipse o iluminacion [44].

Basicamente, estos sensores son camaras digitales con un plano focal compuesto de
pixeles CCD o CMOS. Los CCD tienen menor ruido, pero los CMOS tienen varias
ventajas; ya que utilizan la misma tecnologia que los microprocesadores, asi que los
pixeles incluyen informacién para el procesamiento de datos en el mismo plano focal. Los
sensores que toman ventaja de estas capacidades son conocidos como sensores de pixel
activo (Active Pixel Sensors, APS por sus siglas en inglés). Los CMOS son resistentes a
la radiacion que los CCD, y ademas nos proveen la capacidad de leer diferentes pixeles
en tiempos distintos, lo cual no es posible con los CCD’s [2].
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Figura 4.3 Segquidor de Estrellas [46].

Magnetémetros. Se han convertido en uno de los sensores mas utilizados por los
satélites colocados en la LEO, esto debido a que son pequerios, ligeros, de bajo costo y
no cuentan con partes moviles [2, 44].

Los magnetdmetros miden la suma del campo magnético del ambiente y de los
producidos por la nave. Los campos son producidos por materiales ferromagnéticos, los
arreglos de paneles solares, motores eléctricos, instrumentos de a bordo o, de manera
mas especial, los torques para el control de orientacién. No obstante, si los campos
locales son conocidos, son compensados [2]. Cuando la informacion obtenida por estos
sensores es combinada con un modelo de campo magnético de la Tierra, como lo es el
Campo de Referencia Geomagnético Internacional (IGRF®), obtenemos la orientacion con
baja resolucion, i.e. 3 a 5 grados. Usualmente son combinados con otros sensores, como
los de Tierra o los solares [44]. La parte encargada de realizar la medicidon es desplegada
en un brazo extensible lejos del satélite, esto con el fin de evitar que las mediciones sean
influenciadas por el campo magnético generado por el propio satélite [1].

® IGRF: International Geomagnetic Reference Fleld.
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Figura 4.4 Magnetémetro utilizado en Cubesats [47].

4.1.2 Giréscopos.

Los giréscopos son uno de los sensores mas utilizados en los satélites. Miden cambios en
la velocidad angular. Si la orientacion del satélite es determinada con un sensor de Sol o
de Tierra, entonces los cambios angulares en los ejes principales del satélite son
obtenidos diferenciando la posicion angular de salida de los sensores [44].

Estos sensores son usados uno en cada eje, o usarse una cuarta unidad en una
configuraciéon sesgada, esto con el fin de aumentar la redundancia. La combinacién de
giréscopos, acelerometros y una computadora de abordo, puede dar mediciones de
posicién/velocidad de la nave, y es llamada Unidad de Medicién Inercial (IMU’) [44]. Estos
sensores miden las rotaciones con respecto a un marco de referencia inercial. Si
determinamos la orientacion del satélite con un sensor de Horizonte o de Sol, entonces
las velocidades angulares de sus ejes principales se puede obtener derivando las
posiciones angulares obtenidas de las salidas de los sensores. Su gran ventaja con
respecto a otros sensores de orientacion, es que este es completamente independiente
de fuentes externas [1].

Las mediciones realizadas por el giréscopo son afectadas por la deriva, la cual es
compensada a través de un método de filtrado complementario, en el que se utiliza en
conjunto con un magnetémetro [48].

" IMU: Inertial Measurement Unit.
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Figura 4.5 Giréscopo [49].

Tabla 4.1 Métodos de medicion utilizados para obtener la orientacién y caracteristicas de
algunos de los sensores usados en satélites.

Método. Ejemplo. Caracteristicas.

Directo. Sensor de Estrellas. Tres ejes, alta precision.
Mediciones de orientacion Tres ejes, precision media.
del GNSS®,

Indirecto. Magnetometro. Método simple.

Sensor de Tierra. Alta confiabilidad.

Sensor de Sol. Son necesarias
transformaciones de
mediciones.

Inercial. Girdscopo. Precision alta sobre

periodos cortos.
Resolucion angular muy
alta.

Medicion independiente de
fuentes externas.
Desventaja: la deriva

En la tabla 4.2 se muestra una comparativa entre los diferentes algoritmos utilizados para
deteccién/determinacion de orientacién, los cuales, muestran la comparacion entre los
sistemas existentes. En el capitulo 5 se mencionan las ventajas y desventajas de estos
algoritmos.

® GNSS: Global Navegation Satellite System, Sistema de Navegacién Global por Satélite.
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Tabla 4.2 Comparativa entre algoritmos de determinacion/estimacion de orientacion [62].

Algoritmo Cantidad Tiempo de Tiempo de Error
de procesamiento procesamiento (grad)
Memoria en pc (seg) en OBC 750
(Mbytes) (seq)
Determinacion Minimos 0.765 0.56 12.30 0.0951
de orientacion Cuadrados
Método 0.6484 0.31 6.81 0.0559
QUEST®
TRIAD 0.8867 0.49 10.76 0.0616
Estimaciéon de EKF™" 0.9492 100 16.25 0.0509
orientacién UKF" 10.218 200 59.75 0.0524

4.2 Sensores Utilizados en este Trabajo de Tesis.
En esta seccion se hablara de los sensores empleados en este trabajo.

En este trabajo de tesis consideramos como fuentes de referencia en la orientacion de un
satélite en drbita: el Sol y la Tierra. Para lograr este propdsito, el Sol es considerado como
una fuente puntual, o como un disco uniformemente iluminado. Por otro lado, la Tierra es
tomada como fuente de referencia, pero solamente la parte de la atmdsfera que emite en
el espectro infrarrojo, como se ha mencionado con anterioridad.

4.2.1 Sensor de Sol.

El sensor de Sol mide la direccién dénde se encuentra este astro, con respecto al sistema
de ejes coordenados del satélite y provee una referencia de orientacion. Este sensor mide
la energia solar incidente en su superficie y a través de la electronica de
acondicionamiento, y en algunos casos con alguno o algunos algoritmos, se determina el
angulo que existe entre el Sol y el sensor. A este proceso se le llama determinacion del
vector solar. Debido a su precision (de 0.01 a 0.5°) y disefio simple (un arreglo de celdas
solares en cruz, fotodiodos), los sensores de Sol son utilizados en la mayoria de los
satélites.

Estos sensores se encuentran disponibles en dos tipos: los analogos y los digitales, los
cuales varian en su nivel de precisién y del procesamiento interno para determinar la
orientacion. Usualmente los sensores digitales son los mas precisos. Un sensor solar en
dos ejes provee las coordenadas del vector solar en el cuerpo del satélite. Debido a que
tanto con un sensor de sol analégico como con uno digital obtenemos dos angulos, las
salidas de ambos tipos de sensores pueden ser presentados como el vector solar
normalizado, referido al marco de referencia del satélite. La orientacion del Sol, sera

° QUEST: Quaternion Estimation; Estimacion de cuaterniones.
19 £KF: Extended Kalman Filter; Filtro Kalman Extendido.
Y UKF: Unscented Kalman Filter:
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determinada en dos angulos: Rotacion y Cabeceo. El tercer eje, Guifiada, debera ser
establecido por otro sensor.

Es importante determinar con anterioridad cuanto sera el porcentaje durante el cual el
satélite se encontrara en eclipse y en iluminacién. Esto sera necesario tomarlo en cuenta
para saber cuando no se contara con esta sefial de referencia durante la aplicacion del
algoritmo de deteccion de orientacion.

En la figura 4.6 se observan las capas de absorcién de la atmdsfera terrestre, mientras
que en la figura 4.7 se muestra un esquema del sensor de Sol utilizado durante la
realizacion de esta tesis.

El SOL. Interaccion de la radiacion solar en un medio absorbente
(atmosfera), transmisividad espectral

El Sol se comporta

Como un CUuerpo negro

2000 — Radiariﬂnsularenlastperﬁc}' 25800 K.

de la atmdsfera.

‘/ Radiacidn solar al nivel

del mar.

1500 —

(K —

Radiacidn solar. (W m™ jm’'}

SO0 —4

H-0, CO,
3 4 ||-|l.'l.('('F_\ A

0 02 04 06 08 10 12 14 1% 18 20 22 24 26 28 30 3.2
Longitud de onda, |1m

Figura 4.6 Capas de absorcién de radiacion solar de la atmdsfera Terrestre [50].
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Figura 4.7 Sensor de Sol de 4 cuadrantes con celdas solares en arreglo cruzado. Este
sensor proporciona la orientacion en dos ejes independientes: Rotacién y Cabeceo [42].

4.2.2 Sensor de Tierra/Horizonte.

Los sensores de horizonte se clasifican en dos tipos: estaticos y de escaneo. Estos
sensores se diferencian en su mecanismo para medir el horizonte de la Tierra,
caracteristicas de error y campo de vision.

Ambos tipos de sensores son afectados por las aproximaciones en el modelado de la
superficie de la Tierra, resultando en mediciones de ruido, debido a diferentes fuentes,
como la forma de la Tierra y las variaciones en la radiacion. Los sensores de horizonte
son utilizados para proveer informacién de dos angulos de orientacion (rotacion y
cabeceo).

4.2.2.1 Sensor de Horizonte de Barrido.

Este tipo de sensores consiste en escaneres opticos, moviles, montados en el satélite, los
cuales detectan el limbo de la Tierra. El sensor consiste en electronica que convierte la
informacion de la radiacién para obtener las mediciones de los angulos de rotacion y
cabeceo.

Debido al uso de partes mecanicas rotativas para el movimiento del escaner, este tipo de
sensores son menos confiables y menos precisos en comparacion con los estaticos. Sin
embargo, los sensores de tipo escaner tienen un campo de visibn mucho mayor,
haciéndolos altamente Utiles en la parte inicial de adquisicion de orientacién una vez que
el satélite es puesto en orbita [51].

Los escaneres Opticos giran sobre un eje (S,), el cual esta fijo con respecto al marco de
referencia del cuerpo del satélite. Este eje de giro esta inclinado por un angulo conocido
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(&) del eje Y, formando un cono en el espacio. La figura 4.9 describe el patréon de escaneo
para el sensor montado en el plano cabeceo - guifiada. Usualmente se colocan dos
sensores en partes opuestas del satélite, lo cual no solamente aumenta la precision, sino
que también cancelan mutuamente cualquier momentum surja debido al movimiento de
los escaneres [51].

Eje cabeceo
C; -y
Wo E

Centro de masa
del satélite

G Balanceo/cabeceo:
Eje de giro C, G2y Sz, S:
Pol Eje en el plano

",guiﬁg’éa cabeceo/guifiada
\C3

Wertical
lgeocéntrico
]

4 Punto del

satélite” ™"~ =~~-

W
Punto de cruce
Tierra - Espacio

| Centro de masa
» de laTierra

Figura 4.8 Configuracion del sensor de Horizonte del tipo de escaneo [51].

4.2.2.2 Sensor de Horizonte Estatico.

Son sensores fijos, y en contraste con los sensores de escaneo, no contienen partes
moviles. Esto resulta en que el sensor sera mas confiable y preciso, sin embargo, cuenta
con un campo de visién menor. Ambos tipos de sensores toman la orientacion de rotacion
y guifada basandose en la radiacion proveniente de la Tierra, ambos sufren de fuentes
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similares de ruido [52]. A continuacidn se describira la configuracion interna para este tipo
de sensor, y en el siguiente capitulo se hara mencion de su modelo matematico.

Este tipo de sensor utiliza de 4 a 8 termopilas, esto con el fin de aumentar la confiabilidad
al proporcionar redundancia.

EJE DE ROTACION

i

SIMULADOR “ SENSORES

DE TIERRH

SENSORES EN "|

fj| —— SENSORES QUE
EL EJE DE \ PROPORCIONAN
ROTACION ! EL CABECEO

__EJE DE
CABECEO

Figura 4.9 Ejemplo de configuracion de un sensor de Horizonte estatico con 4 termopilas
[42].

4.3 Seleccioén de los Sensores.

En las secciones anteriores se describieron, de manera general, los diferentes tipos de
sensores, para esta tesis son necesarios los sensores de sol y horizonte. El sistema sera
implementado en una estructura Cubesat del tipo 3U (es decir, 10 x 10 x 30 cm) tenemos
restricciones de potencia y espacio. De acuerdo a esto, se opta por hacer uso de un
sensor analégico de sol (con una precisién de 0.1°), esto debido a que si se usara un
sensor digital seria necesario una etapa extra para el procesamiento de informacion. Para
el sensor de horizonte se decidio el sensor estatico (con una precisién de 0.2°), debido a
que uno de escaneo presenta ruido y necesita partes moviles para realizar su funcién, lo
que implicaria una etapa mas para este sensor y, por lo tanto, mas energia y espacio. El
objetivo de la tesis es el desarrollo de un sistema de deteccién de orientaciéon con una
precision de entre 1 - 0.1°, esto de acuerdo a lo visto en el capitulo 1 (ver tabla 1.4).
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Capitulo 5
Modelo del Sistema.

5.1 Formas de Representar la Orientacion.

La orientacion de un satélite en el espacio, se obtiene realizando una transformacion entre
las mediciones realizadas por los sensores ubicados en el cuerpo de la nave y un sistema
de referencia inercial, que haya sido seleccionado como el mas conveniente para la
mision. La finalidad es establecer la orientacion en tres ejes; que puede representarse por
una serie sucesiva de 3 rotaciones, sobre igual numero de ejes.

5.1.1 Matriz de Rotacion.

La matriz de rotacion puede verse como la transformacion de un vector representado en
un marco coordenado, hacia otro. O como una rotaciéon de un vector dentro del mismo
marco, y finalmente; como una descripcion de orientacion mutua entre dos marcos de
referencia. La matriz de rotacién R que representa una transformaciéon de un marco a, a
otro marco b, es denotada comoR? [53], es decir:

Hacia _ phacia ., desde
X - Rdesdex (51)

Una manera de representar la matriz de orientacion es por medio de los angulos de Euler,
relacionando cada angulo de rotacion con el eje correspondiente, como se muestra en la
ecuacion (5.2) donde R4 esta dada por R, ¢ y es una rotacién de 6 alrededor del eje A,
como se indica en la siguiente ecuacion [53].

Rig=1+5S)senb + (1 —cosH)S?(A) (5.2)

Donde S es el operador anti simétrico. La matriz de rotacion satisface:

RE = (RE) ' = (RL) (5.3)

Y obtenemos la matriz de rotacion utilizando los angulos de Euler, definidos como:

Rotacion alrededor del eje X.

1 0 0
Ry(p) = [0 cosp seng (5.4)
0 —seng cosg
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Rotacion alrededor del eje Y.

cos 0 —senf
Ry@®) =1 0 1 0 (5.5)
senf 0 cos@
Rotacion alrededor del eje Z.
cos¢p sengp O
R;(¢p) = [— sen¢g cos¢ O] (5.6)
0 0 1
La matriz de rotacion tiene la propiedad de ortogonalidad, descrita anteriormente.
RE.(RD) =1 (5.7)

5.1.2 Angulos de Euler.

Son utilizados para describir las rotaciones de un cuerpo rigido. Estos son angulos de
rotacién alrededor de cada eje. Debido a que el satélite es un cuerpo rigido, es descrita la
rotacién y orientacion del satélite por medio de los angulos de Euler [53].

¢
0= H (5.8)
Y

Euler determiné que cualquier rotacion de un marco a otro puede ser vista como una
secuencia de tres rotaciones simples sobre vectores base. La otra contribucion de Euler
es el teorema siguiente:

"La rotacion de un cuerpo rigido alrededor de un punto fijo, es equivalente a una
rotacion alrededor de un eje que pasa a través de dicho punto”.

Las transformaciones de angulos de Euler pueden ser mostradas usando los angulos de
guifada, cabeceo y rotacién. Estos angulos nos ayudan a determinar la orientacién del
satélite relativa al marco de referencia orbital [53].

Los angulos se definen de la siguiente forma:

¢ ¢ Balanceo, rotacién alrededor del eje X,.
. 08 Cabeceo, rotacién alrededor del eje Y,
e W Guifada, rotacion alrededor del eje Z,.

El problema con esta representacion de la orientacion, es que se tienen singularidades,
debido a que en algun momento durante la secuencia de rotaciones, se tendra una
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divisién indeterminada; para evitar este problema, se establece una secuencia diferente
de rotaciones.

Z, guifiada ¢

Y, cabeceo ©

Origen

X, rotacién ¢

Figura 5.1 Representacion gréfica de los angulos de Euler.

5.1.3 Cuaterniones.

Los cuaterniones o parametros simétricos de Euler, son utilizados para superar el
problema de las singularidades en la representacién de orientacién. Los cuaterniones, g
son numeros complejos con una parte real, n, y tres partes imaginarias &, y obtenemos las
ecuaciones [53].

= cos(3) (5.9)

Donde: &= [e18,8]" = Asin(3); 2= [142,25]"

q = [nee265]" (5.10)
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Donde 6 es la rotacién alrededor del vector unitario A. Los cuaterniones unitarios
satisfacen la condicion q" q = 1. Lo cual significa que [53].

N+ 2+ 2+ e2=1 (5.11)

En la siguiente tabla se muestran las ventajas y desventajas de algunos de los métodos
para representar la orientacion.

Tabla 5.1 Métodos para representar la orientacion [54].

Notacion. Ventajas. Desventajas.
Matriz de Csa Facil de considerar 6 parametros redundantes,
cosenos rotaciones presenta singularidades.
directores sucesivas.
(DCM).
Cuaterniones. a[9x 9y, 9 qs]°  Sin singularidades, 1 parametro redundante.
facil de considerar
rotaciones
sucesivas.
Angulos de 0 [, 6, Y] Sin parametros Singularidades, funciones
Euler. redundantes, facil trigonométricas.
interpretacion
fisica.

5.2 Métodos para Determinar la Orientacidn.

El objetivo de los algoritmos de orientacion es calcular la orientacion del satélite, utilizando
informacion de los sensores (Sol, Horizonte, Magnetémetros, Girdscopo, etc). Los
algoritmos se dividen en tres familias: Algoritmos de determinacion de orientacion (TRIAD,
QUEST, Minimos cuadrados), de Estimacion de orientaciéon (Filtro Kalman, Filtro de
particulas) y Observaciones no Lineales. Cada uno de estos algoritmos tienen sus
ventajas y desventajas, los algoritmos en que nos enfocaremos seran los de estimacion y
los de determinacién, las cuales son mostradas en la siguiente seccion [62].

5.2.1 Algoritmos de Determinacién de Orientacion.
Estos métodos (también conocidos como deterministicos), utilizan el mismo nimero de
observaciones como variables (normalmente los dos parametros requeridos para
especificar la orientacién en un eje), estos pueden ser utilizados para obtener una 0 mas
soluciones en la orientacion. Por ejemplo, podemos utilizar las direcciones al Sol o al
centro de masa de la Tierra, o en su caso el Horizonte de esta. Ademas, dichos métodos
no requieren informacion/estimacién previa para proporcionar la orientacion, esto con
base en las mediciones presentes. Estos métodos requieren de mediciones de un minimo
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de dos vectores independientes. Es requerida la medicion del vector, y no solamente el
cambio de velocidad, por tanto, el girdscopo no se utiliza de manera directa en este tipo
de métodos. El objetivo de estos algoritmos es calcular la orientacion del satélite en el
espacio, con base en las mediciones realizadas por Los sensores , los cuales miden
vectores de referencia del Sol, Tierra, Estrellas y GPS, estos datos son utilizados para
determinar la orientacion, entre estos métodos tenemos el TRIAD, QUEST y el método Q
de Davenport [53, 63].

Estos algoritmos tienen como ventaja un tiempo bajo de ejecucion, esto es debido a que
son independientes de los modelos dinamicos; sin embargo, una de sus desventajas es
que no podemos obtener otros estados, como lo son la velocidad angular, el voltaje de
polarizacién y las mediciones de ruido [63].

5.2.1.1 Determinacion de Orientacién en Tres Ejes.

El TRIAD es un algoritmo que genera una matriz de rotacion entre dos sistemas
coordenados. Este algoritmo es sensible al orden en el cual maneja los vectores, asi que
la orientacion resultante (matriz) en influenciada, en mayor medida, por el vector que se
proceso primero [55, 56].

Si tenemos una triada de vectores ortogonales {v;, v,, v3} en el marco de referencia, y una
correspondiente al marco al cuerpo del satélite {w;, w,, w3}, la matriz de orientacion [55,
56], esta dada por:

A= [wy: wy: wslvg 2 vy 1317 = wyv! + wyvl + wyvl (5.12)

Transformando v; a wy, tenemos
AUl'= wi, l=1,2,3

El algoritmo TRIAD forma la triada {v;, v, v3} de ryy s, y {wy, w,, w3} de b,y b,. La palabra
TRIAD es un acréonimo de "TRlaxial Attitude Determination”. Las triadas se forman en 3
maneras convencionales. Primero definimos los productos cruzados [55, 56].

13 = (1ry X 1) /|1y X 13|ybs = (by X by) / |by X by| (5.13)

Notamos que r3 o b; es indefinido si los vectores de referencia o los observados son
paralelos o anti paralelos, respectivamente. En este caso, notamos que no hay suficiente
informacion para determinar la orientacién. Si este no es el caso, dos de los estimadores
de orientacién del TRIAD son:

Ay = byrl + byrT + (by X b3) (1 X13)T (5.14)
Aip = byrf + bard + (by X b3) (1, X1r3)T (5.15)
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Estos estimados tratan las dos mediciones asimétricamente, de hecho AT;r; = b;y ATor, =
b,, pero

Ariry = by(ry 1) + (by X b3)[(ry X 13) * 1]

Iry X 1| (5.16)
= (ry"1r)by + [by — (by - bz)bl]m
Arary = by(ry 1) + (by X b3)[(ry X 13) " 11] | | (5.17)
T XT '
= (uomby + [y = by bo)bl =

El estimado Ar; enfatiza la primera medicion y Ar, enfatiza la segunda.

La tercera forma del TRIAD trata con dos mediciones simétricas, definimos los vectores
unitarios:

=+ )/t = o+ 1) /20 + 1) (5.18)
r.=(p-1r)/In—nl=0-r)/J2A-1"1) (5.19)

y by b, simultaneamente. Es facil ver qué r. es perpendicular a r., b. es perpendicular a
b.y también que

rs=r.Xr. (5.19a)

y que
bs = b, X b. (5.19b)

Asi {r. r_r3} y {b. b. b3} son triadas ortogonales, y el tercer estimado del TRIAD esta dado
por [55, 56]:
Ars = bl +b_rT + (b X b_)(ry x )T (5.20)
Este estimado trata las dos observaciones simétricamente, y da:
A73r+ =b. (5203)

AT3 r.=b. (520b)

pero:
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Apzry = by(ry-my) + b_(r—-1y)

1 1+T1'7‘2 1_7'1'T2

I - 5.21
2 1+b1_b2(b1+b2)+ 1—b1-b2(b1+b2) ( )
Apsrs = by (ry '7'2)"5 b_(r_-13)
1 (14 1p- 1—1-
= _ #Uh + by) — #(bl — by) (5.22)
l_bl'bz

2 1+b1'b2

Los 3 estimados TRIAD satisfacen Ar; rs = bs, para i = 1, 2, 3. Para esto y las demas
observaciones, es claro que para Ar;, A, ¥y Arz dan estimaciones idénticas, ya que
proveen el mismo mapeo de base {ry, r,, r3} en el marco de referencia inercial [54].

De esta manera, se dice que el TRIAD consiste en encontrar una matriz de
transformacion que relaciona dos sistemas coordenados usando dos vectores de
medicién y dos vectores de referencia, expresados en el sistema coordenado en el que se
efectud la medicion y en el de referencia, respectivamente. A pesar de la sencillez del
meétodo TRIAD, se ha observado que falla en los casos en los cuales hay un solo sensor
de medicion disponible, esto es debido a que son necesarias las medidas de dos
sensores para que el algoritmo pueda funcionar, y cuando ambos sensores se encuentran
en el mismo eje (coalineados) [55, 56].

El algoritmo TRIAD, parte de encontrar una serie de vectores ortogonales entre si, “ry, ro y
r3” en el sistema coordenado donde se efectud la medicion, tales que:

L uM (5.23)
L fluMml|

o= X vM (5.24)
27l x vM|

3= 1 X1, (5.25)

Asi como una serie de vectores ortogonales entre si, “s;, S;y S3” en el sistema coordenado
de referencia, tales que:

. _ uR (5.26)
17 lurl|

5, = _T1XvR (5.27)
27 YlryxR||

S3 = 51 X Sz (528)
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Donde uR y VR son los vectores de referencia del sistema. Estos son vectores
proporcionados por el usuario, es decir, no existe regla o modelo matematico para
obtenerlos, simplemente es el vector obtenido en alguna lectura del sensor en alguna
posicién arbitraria.

La matriz de transformacién que relaciona a ambos sistemas coordenados es la matriz de
rotacion y se calcula de la siguiente manera:

Al =1sT+ 1y sl + ry- st (5.29)

Opcionalmente, se convierte la matriz de rotacion obtenida a cuaterniones, los cuales son
usados frecuentemente para la aplicacion de filtros especializados y algoritmos de control
dado su reducido numero de componentes [57].

5.2.1 Algoritmos de Estimacion de Orientacion.

Estos algoritmos son muy utiles en el campo espacial, debido a que nos estiman todos los
elementos del vector de estado (orientacion y velocidad angular) por medio de los
modelos dinamicos y cinematicos del satélite. Estos métodos utilizan la informacion
obtenida anteriormente por medio de una estimacion y proveen una solucion en la
orientacion utilizando esta informacién y las mediciones presentes, esto a través del uso
de filtros (como el filtro Kalman). Por lo general, estos métodos son mas precisos que los
métodos deterministicos, ademas de que proveen informacion de orientacion confiable
cuando se pierden datos. Estos métodos adicionalmente requieren y usan informacion de
la dinamica del satélite, la cual se obtiene por medio de modelos matematicos o
mediciones realizadas con el giréscopo. Las correcciones o actualizaciones del estimado
pueden lograrse a través de alguno de los sensores mencionados anteriormente [60, 62].

Determinan la orientacién minimizando la funcion de costo de Wahba (ecuacién 5.30) y
usando el minimo conjunto de datos. Son utilizados cuando se tienen mas de 3
mediciones escalares que son procesadas, para obtener una estimacién de orientacién
mas precisa [54].

J )=

N =

N
z ap Wy — A7) (5.30)
k=1

donde

J(A) = Funcion de costo de Wahba.
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W, = donde k = 1... N, es el conjunto de N mediciones observadas en el cuerpo del
satélite.

V, = donde k = 1... N, corresponde a las direcciones de referencia.

ax =donde K = 1... N, es el conjunto de fuerzas positivas.

Estos algoritmos (también conocidos como 6ptimos o estocasticos), se caracterizan por
tener un buen desempefio en términos de precision, pero tienen un gran consumo de
tiempo debido a que utiliza los modelos dinamicos, lo cual presenta una gran desventaja
en comparacion con los algoritmos de determinacion de orientacién. Sin embargo, estos
algoritmos permiten estimar la orientacion y velocidad angular por medio de los sensores
colocados en el cuerpo del satélite, entre ellos el girdscopo.

En la tabla 5.2 es mostrada las ventajas y desventajas de estos algoritmos.

Tabla 5.2 Ventajas y desventajas de los algoritmos de Determinacion/Estimacién de

orientacion.
Tipo de Algoritmo Ventajas Desventajas
Determinacion de - Tiempo de ejecucién - Menor precision
Orientacion reducido - No se obtiene velocidad
- Menor consumo de angular ni mediciones de
memoria ruido

- Calculan la orientacion del
satélite en el espacio

Estimacion de Orientacion - Buena precision - Mayor consumo de tiempo
- Permiten estimar la - Mayor consumo de
orientacion y velocidad memoria
angular
- Informacion de orientacion
confiable

5.3 Transformacion Entre Marcos de Referencia.
Para la utilizacion de estos métodos, se consideran 3 marcos de referencia, los cuales
son [55]:

- Marco inercial con centro en la Tierra (ECI).
- Vertical Local, Horizontal Local (LVLH).

- Marco de la Nave (SBF).
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El ECI tiene origen en el centro de la Tierra. Este marco esta fijo en el espacio inercial
(con respecto a las estrellas distantes) y por tanto, no gira con la Tierra. El eje +X apunta
en direccion del equinoccio vernal, donde este se encuentra en direccidon del centro de la
Tierra hacia el Sol en el primer dia de primavera. El eje +Z apunta hacia el polo norte. El
eje +Y es ortogonal a los otros dos ejes, completando el sistema coordenado [54].

El marco LVLH describe la orbita presente en el satélite. Este cambia con el tiempo y
tiene su origen en el centro de masa del satélite. El marco instantaneo LVLH es utilizado
como referencia para medir la orientacion local del satélite. El eje +Z apunta hacia el
centro de la Tierra (nadir), el eje +Y apunta al opuesto del momento angular del satélite y
el eje +X completa la triada [54].

La matriz de transformacion C;, del marco inercial al LVLH dependera de los parametros
orbitales, el nodo ascendente (Q), inclinacion (i), argumento del perigeo (wpe) Y la
anomalia verdadera (Vapomaiia) [54].

0 1 0 cosu senu O0][1 0 0
Ci;=10 0 —1||—senu cosu O0||0 cosi seni

-1 0 O 0 0 1110 —seni cosi

cosl sen) O
—sen{) cosQ O
0 0 1

(5.31)

donde u = Wper + Vanomalia

Debido a que la posicion y la velocidad estan relacionadas a los parametros orbitales de
la nave, la transformacion mostrada se representa en términos de la posicion y velocidad
del satélite, expresada en el marco inercial [16, 54].

El marco de referencia fijo al cuerpo del satélite, tiene su origen en su centro de masa.
Este marco cambia con el tiempo y no es inercial. Para satélites que apuntan a nadir, el
marco deseado a utilizar es el LVLH. La matriz de transformacion del marco LVLH al BF
en términos de angulos de Euler esta dada por [54]:

0 —seny cosd) 0
sen 0 0 cosd 1

1 0 0
Cg, = [0 cos ¢ sen(],’)] (5.32)

cosf 0 —senH”cosw seny 0]
0 —sen¢ cos¢

y la transformacion del marco inercial al cuerpo del satélite se describe como dos
transformaciones sucesivas [54]

Cpr = CpCyy (5-33)

Debe notarse que mientras se determina la orientacion, el origen de los diferentes marcos
de referencia (y sus translaciones) es inmaterial, solamente es considerada la orientacién
relativa de los diferentes marcos [54].
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Con la simulacién realizada en este trabajo de tesis (la cual es mostrada en el siguiente
capitulo), se utilizaron los parametros orbitales mostrados en la tabla 5.2. En el anexo C.2
se presenta una tabla que muestra los cambios que tienen estos parametros durante dos
Orbitas.

Tabla 5.3 Datos obtenidos por medio de la simulacién realizada (capitulo 6), los tnicos
datos que varian con el movimiento del satélite en Orbita son la anomalia verdadera y la
anomalia media, mientras que los demas parametros tienen cambios minimos.

Tiempo. 23 Ago. 03:48:19.00
Semieje mayor (Km). 7,028.137
Excentricidad. 0.0000

Inclinacioén. 72.002

RAAN (°). 358.818
Argumento del perigeo. 0.0

Anomalia verdadera (°). 228.571

Anomalia media (°). 228.571

5.3.1 Movimiento del Sol.

La posicion del Sol con respecto a la nave es necesaria para poder simular la respuesta
de los sensores solares. EI movimiento de la Tierra con respecto al Sol es altamente
predecible se determina con alta precisién, utilizando modelos basados en la geometria
del Sol, la Tierra y el satélite. Debido a la gran distancia entre el Sol y la Tierra (1 UA =
149 598 000 km) el astro rey, puede ser considerado como una fuente puntual.

5.3.2 Modelo Solar.

El vector solar en el marco ECI se obtiene con base en la posicién angular del Sol, con
respecto al ecuador de la Tierra. A partir de esto, y con la definicién del marco ECI, se
sabe que el vector unitario Sol - Tierra (vector solar) es representado por [54]:

cos A
S = [cosesen A] (5.34)
senesenA

donde € es conocida como la oblicuidad de la elipse, es el angulo entre el plano de la
ecliptica y el plano ecuatorial, y A denota la longitud de la ecliptica. Estos dos parametros
estan dados por [54]:

A—( 2m )t di
= \365.256363/ ¢ (67 dias)

€ =23.5°=0.4102rad
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donde t es medido desde el equinoccio de primavera.

5.3.3 Vector de Nadir.

Muchos algoritmos de determinacién de orientacién requieren mediciones vectoriales en
lugar de la orientacion representada en términos de rotacion - cabeceo - guifiada. Estas
magnitudes vectoriales son comparadas contra vectores modelados en el marco de
referencia inercial para obtener la orientacion del cuerpo. El sensor de Horizonte, nos
provee la medicion vectorial del nadir terrestre, solamente de rotacion y cabeceo. El
vector de nadir dado en el marco LVLH esta dado por [54]:

E.=1[0 0 1] (5.35)
Con base en la conversion de angulos de Euler utilizada, el vector de nadir en el marco

del cuerpo; basandonos en las mediciones de cabeceo y rotacion realizadas por el sensor
de horizonte, estan dadas por:

Ep = CpLEL (5.36)
—sen 6,
. Eg = |seng,, cosO,, (5.37)
cos 6,,, cos ¢,
—Om -0,
~ bm ~ [ Om ] (5.38)
(1 - ¢ —0m) 1

Para mediciones de angulos pequefios, la expresion de nadir se simplifica y es lineal.
Noétese que mientras de utilizan los angulos de rotacion y cabeceo para generar
mediciones vectoriales, se obtiene un vector unitario de nadir (con ruido), que en
contraste con las mediciones solares, son utilizados directamente en algoritmos para
estimar la orientacion, sin necesidad de informacién adicional [54].
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Capitulo 6

Simulaciones y Pruebas.

En este capitulo se muestran los resultados del proceso de determinacion de la
orientacion, utilizando los sensores de Sol y Tierra. Se describen las simulaciones
realizadas con los programas: System Tool Kit 10, el cual nos permite conocer los
parametros orbitales del satélite; Matlab 2015, donde se realizaron las pruebas del

algoritmo TRIAD y de los vectores Solar y de horizonte y EO Sim HIL, que también realiza
la simulacién del TRIAD.

El programa System Tool Kit fue desarrollado por la empresa AGI (Analytical Graphics).

Este nos provee simulacion y modelacién en 4 dimensiones para objetos en Tierra, mar,
aire y en el espacio, para evaluar el desempefio de nuestro sistema [58].
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Figura 6.1 Interfaz del programa STK 10, donde se observa la orbita y la posicion del
satélite en un grafico 3D.
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Figura 6.2 Interfaz del programa STK 10, donde se muestra la huella de la orbita del
satélite sobre la Tierra, en un grafico 2D.

Matlab (MATrix LABoratory) es un software desarrollado por MathWorks en 1984. Matlab

es un lenguaje de alto nivel y con ambiente interactivo. El lenguaje basado en matrices es
una manera natural de expresar la matematica computacional [59].
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Figura 6.3 Interfaz de Matlab, donde se especifica el uso de un sistema de referencia
LVLH, debido a la necesidad de mantener un apuntamiento estable hacia nadir.

El programa EO Sim HiL es una aplicacion que nos permite simular escenarios para
satélites (del tipo cubesat) que se encuentran orbitando la Tierra. Ademas de que nos
permite la simulacién de los métodos de control y deteccion de orientacion. En este caso
nos muestra las velocidades angulares, el modo de control, la estimacién de la
orientacion, entre otros parametros.
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Figura 6.4a Interfaz del EOSim HiL. En esta grafica se muestran los sistemas de
referencia de la orientacion en la parte izquierda.
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Figura 6.4b Interfaz del EOSim HiL, donde se muestran los diferentes modos de control y
parametros para iniciar la simulacion.
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Model )/ ACP Configuration ]/ OBS50P1 3D View
ADCS Configuration
Actuator Properties
Magnetorquer 1 | +X W Wheel mount angle 1 0.00}2 deg
Magnetorquer 2 | +Y ¥ Wheel mount angle 2 0.0D}2 deg
Magnetorquer 3 | +7 (%) Wheel polarty | Pos Spd increases H: v
¥ Magnetorquer Max Moment 0.120(2{ Am”2 Wheel Inertia 2000k kgmm™2
Y Magnetorquer Max Moment 0200} Am™2 Wheel Max Torgue D150 mNm
Z Magnetorquer Max Moment 0200 Am™2 Wheel Max Speed 8000 = mm
Magnetorquer Max Ondime DB = Wheel Gain B0k V
Magnetorquer Resolution D00 s Wheel Backup Mode [
Magnetic Cortrol | Signal Measure 8C v
Sensor Properties
Madir sensor mount angle 1 90.00f= deg Sun sensor mount angle 1 90.00 = deg
Madir sensor mount angle 2 D.00=| deg Sun sensor mount angle 2 0.00}2- deg
Madir sensor mount angle 3 D.0DE2 deg Sun sensor mount angle 3 1800012 deg
MNadir Detection Threshold 140 4= Sun Detection Threshold 1404
Nadir Sensor Auto Adjust [ Sun Sensor Auto Adjust [
Madir Sensor Exposure BDL= Sun Sensor Exposure D=
Madir Sensor AGC L= Sun Sensor AGC ] =
Nadir Sensor Blue Gain 12815 Sun Sensor Blus Gain 12815
Madir Sensor Red Gain 1281= Sun Sensor Red Gain 1281
Madir Boresight 350 1= 2401 Sun Boresight 350+= 201=
Madir Sensor Shitt [ | Sun Sensor Shift [

Figura 6.5 Configuracion del ADCS en el programa EOSim HiL.

6.1 Simulaciéon en Matlab y STK 10.

Como se ha mencionado, el subsistema de deteccion de orientacion es uno de los mas
importantes dentro del satélite, esto debido a que nos permite obtener la orientacion y
mantener un apuntamiento estable hacia la Tierra, en este caso que nos ocupa. Con el fin
de obtener informacién de orientacion en tres ejes, se hizo uso de sensores de Sol y
Tierra y de los parametros orbitales, los cuales se fijaron de manera arbitraria, debido a
que no tenemos por ahora idea de la posible ubicacién de nuestro satélite de percepcion
remota.

En la tabla 6.1 se muestran los parametros en un punto de la 6rbita. Cabe mencionar que
esta tabla solo es ilustrativa, ya que los parametros van a variar con el movimiento del
satélite en la orbita y la altura decaera con el tiempo. En el anexo C.2 se muestran los
datos de estos parametros en dos o6rbitas.
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El satélite considerado se encuentra a una altura de 700 km, con una inclinacion de 72°.

Tabla 6.1.- Parametros orbitales obtenidos por medio del STK.

Parametros 23 Ago. 2017|.
03:48:19.00

Semieje mayor (Km). 7,028.137

Excentricidad. 0.0000

Inclinacion. 72.002

RAAN (°). 358.818

Argumento del perigeo. 0.0

Anomalia verdadera (°). 228.571

Anomalia media (°). 228.571

El Programa STK nos permite realizar una simulacién de la 6rbita deseada, ademas de
que podemos obtener las graficas de los angulos de Euler y cuaterniones (tabla 6.2 y 6.3
respectivamente).

Tabla 6.2.- Angulos de Euler.

Tiempo. 23 Ago. 03:48:19.00
A(°). 108.116

B (°). 44514

C (°). -116.153

Tabla 6.3.- Cuaterniones.

Tiempo. 23 Ago. 03:48:19.00
qil. -0.142708

q2. 0.350845

qs3. -0.064861

q4. 0.923220

Los sensores utilizados durante el desarrollo de esta tesis fueron los sensores de Sol (eje
-Y) y el sensor de Horizonte (eje Z). Se decidid colocarlos en estos ejes, debido a que la
carga util del satélite es una camara para percepcion remota y, con base en las
simulaciones realizadas, se observd que es lo mas conveniente, para propositos de
orientacion y de recarga de baterias.
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Vector Solar.

Figura 6.6 Modelo del sistema en STK 10, mostrando los ejes del satélite y la direccion del
vector solar.

_Satélite.

Figura 6.7. Vista de la orbita que sigue el satélite.
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Figura 6.8 Traza de la orbita del satélite sobre el mapa en 2D.

En la tabla 6.4 se muestran los datos del Sol, Tierra y Luna.

Tabla 6.4. Caracteristicas fisicas del Sol, la Luna y la Tierra [60].

Caracteristicas del Sol, Luna y Tierra.

Sol. Tierra.
Masa (Kg). 1.989 X 10% 5.976 X 102
Radio (Km). 695, 000 6, 378.14
Potencia (W/m?). 1, 366 1, 380
Albedo (%). - 0.12
Densidad (gr/cm?®). 1.410 5.515

Distancia Sol-Tierra (Km). - 149, 600 X 10°
Distancia Luna-Tierra (Km). - -

Luna.

7.349 X 10%
1,737.4
0.37

3.34

384.4 X 10°

Tabla 6.5 Parametros orbitales de la Tierra [60].

Parametros orbitales de la Tierra.

Semi-eje mayor (10° km). 149.6
Periodo orbital sideral (dias). 365.256
Periodo orbital tropical (dias). 365.242
Perihelio (10° km). 147 1
Afelio (10° km). 152.1
Velocidad orbital promedio (km/s). 29.79
Excentricidad de la érbita. 0.0167
Periodo de rotacion sideral (hrs). 23.9345
Inclinacion de la érbita (grados, °). 23.45
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Tabla 6.6 Parametros orbitales de la Luna [60].

Parametros orbitales de la Luna.

Inclinacién (grados). 5,1454
Excentricidad. 0,0549
Periodo orbital sideral(d, h, m). 27,7,43.7
Radio orbital medio (km). 384,400

A continuacion, se muestran los angulos calculados por medio de las simulaciones
realizadas en el programa STK, y en el anexo C.1 se muestran los angulos obtenidos en

dos orbitas.

Ejes del Satélite
200
——X
150
==Y
100
z
50
17
g 1 :
T 0 ‘ : '
(Y e ) O oooom
Lol N o< N OO O M O™ < 1 00 W
¥ oo A nn e dN NS 3N
-150 3
-200 - -
Tiempo

Grafica 6.1 Datos de los angulos calculados en el cuerpo del satélite. En esta grafica
podemos observar el comportamiento que tendra el satélite puesto en la 6rbita deseada.
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Grafica 6.3 Datos del eje cabeceo, Y, en grados.




.~d
Guinada, Z
0
_20<DOOOOOOCOOOOOODOOOOOO o O O O
222222 SEEEEEEEEE
O NN < 1 0N O N O N < 4 0N AN O OUMmO N < 1 0 W
_401\h—1:\|r\|me0--|nr\_l_1:\|m <t NN O - -t <t LN
NN NN NN N 6 60 60 60 60 W WM WMWK & & & & & & &
_60‘1H\—|H\—|\—|H D S o I e S e SO s, SO . O - O s SO SO e SO . SO . A s S - O o SO o SO e MO s
w -80
3 ——Z
S .100
—
© .12
-140
-160
-180
-200 -
Tiempo

Gréfica 6.4 Datos del eje guifiada, Z, en grados.

Para que el algoritmo TRIAD pueda ser usado correctamente, es necesario hacer uso de
los parametros orbitales, los cuales se obtuvieron por medio de las simulaciones
realizadas en STK 10. En la tabla mostrada en el anexo C.2 se muestran los parametros
obtenidos para dos orbitas.
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Gréfica 6.5 Inclinacion (en grados).En esta figura observamos el comportamiento que
tiene la inclinacion de la 6rbita, se ve sufre una ligera disminucién con el paso de cada
Orbita.
70



359.85
359.8
359.75
359.7
359.65
359.6
359.55
359.5
359.45
359.4
359.35

Grados

Ascencion Recta del Nodo Ascendente

-0 Ascencion Recta del

Nodo Ascendente

O O O O O O O O O O O O O O O O O O O O O o o o o o

2222 222 2222220220 Qe

O N < 1 00D N OO ON O < 4+ 00D N O OM O N < 1 00 N

eeddaNnI ITne ddNno S nnQddNnd SN

N NN NN DNNMNMNMNSNMNOOOOGKWOKW K O O O 0 O OO O O 00 O O O

L B s B e TR o B B IR S T o B B o B o R o B e B o B e R e SO o B o I e B o R I R IR I e I
Tlempo

Grafica 6.6 Ascencion recta del nodo ascendente (grados). Como se ve, va disminuyendo

con el paso de cada orbita.
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Gréfica 6.7 Anomalia Verdadera (grados). En esta gréfica es se observa que la anomalia

verdadera vuelve a su posicion inicial en cada orbita.
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Grafica 6.8 Anomalia media (en grados). De forma similar a la anomalia verdadera, la
anomalia media vuelve a su punto incial en cada orbita.

Como podemos observar en las graficas 6.5 y 6.6, la 6rbita se a degenerando con el paso
del tiempo, es debido a que el satélite se encontrara en érbita baja, mientras que los datos
mostrados en las graficas 6.7 y 6.8 vuelven a su punto inicial con el movimiento del
satélite en la érbita.

A continuacién, se muestra la simulacion realizada en el programa EOSim HIL, por medio
del cual obtenemos los datos del vector solar y de horizonte. De la figura 6.9 a la 6.14 se
muestran los resultados obtenidos de estos vectores.
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Figura 6.9 Interfaz del programa EOSim HIL, indicando el tipo de sistema utilizado para
realizar pruebas con el fin de detectar la orientacion.

m ACP Configuration " QBSOP1 3D View

e
CubeSense W rhes, 17 de febrero de 2017 0 * 0:03:22:26.0999999

Inertial Orhit

J- ’ ’ -I eSense " ’ INSTITUTO.DE
s i . | a GEOGRAFIA
e J | U'NAM

CubeSense State CubeSense > Measured Sun Vector
i 1.00

Ieasured Sun Yectar

Figura 6.10 En esta imagen podemos observar las mediciones realizadas por medio del
programa EOSim HIL.
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En la figura 6.9 y 6.10, se observa la interfaz del programa EOSim HIL, por medio del cual
se realizaron las pruebas para obtener el vector de nadir y el vector solar.

CubeSense > Measured Nadir Vector

1.60

g 11 s

00:16:40 00 33:20 010840

Figura 6.11 Vector de nadir obtenido por medio de la simulacion realizada.

CubeSense > Measured Nadir Vector

1.E0

Figura 6.12 Vector de nadir obtenido en una orbita. En estas figuras podemos ver como
va cambiando el vector con el movimiento del satélite.

En las figuras 6.11 y 6.12 podemos observar el vector de nadir, el cual nos es de utilidad
para conocer el comportamiento de este vector con el movimiento del satélite en la érbita.
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ubeSense > Measured Sun Vector

1.00

00:16:40 1 00:50:00 07:06:40

Figura 6.13 De forma similar, se muestra la respuesta del vector solar, donde de aprecia
el cambio de éste con el movimiento del satélite en la orbita.

CubeSense > Measured Sun Vector

1.00

oo oo:0 aooo 001

-1.00

Figura 6.14 Obtencioén del vector solar realizada por medio del programa antes
mencionado.

En las figuras 6.13 y 6.14 se muestra los datos obtenidos en la simulacion realizada,
como podemos ver en la parte de eclipse no se obtienen datos, por lo que seria necesario
incluir un sensor extra, esto como una manera de tener datos de orientacién en toda la
oOrbita.

6.2 Pruebas con un Simulador Solar.

Para comprobar que los sensores tendran el funcionamiento deseado, estos son
colocados en una estructura con las mismas dimensiones del satélite en el cual sera
implementado el sistema. Estos sensores se encuentran localizados en el centro
geométrico de la estructura

Para realizar las pruebas, se hace uso de un simulador solar, el cual consiste de una
lampara de haldégeno cuya respuesta se muestra en la grafica 6.9, donde se hace una
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comparacion entre su respuesta y la del Sol. Ademas el simulador cuenta con una platina,
donde se coloca el satélite, que tiene un grado de libertad, para cambiar la inclinacion.

2500

2000 _,/q
/

1500

1000 - Praal aWor
b
500 / -

5

300 400 500 600 700 800 900 1000 1100 1200

Intensidad espectral [W/(m? um)]

Longitud de onda [nm]

= Radiacién Lampara de Haldgeno CYX

Radiacion del Sol en Ciudad de Universitaria (900 [W/m?])
Cuerpo Negro (5,800 [K])

Griéfica 6.9 Gréfica donde se compara la respuesta de la lampara utilizada como
simulador solar y el Sol. [61].

Esta lampara de halégeno nos es util para ser usada como simulador solar, ademas de
que emite de manera importante en el espectro infrarrojo (de 900 a 1000 nm) es utilizada
como simulador de horizonte, debido a que este sensor responde en el espectro infrarrojo
(de 800 a 1600 nm) [61].
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Figura 6.16 Sensor de Horizonte sobre la estructura del nanosatélite.
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Figura 6.17 Sensores de Sol y Horizonte colocados en estructura de nanosatélite 3U para
la realizacion de las simulaciones.

En la tabla 6.7 son mostradas las caracteristicas de los sensores que se utilizaron, se
incluyen datos del convertidor analdgico digital (CAD), debido a que es parte del sensor.

Tabla 6.7 Caracteristicas eléctricas de los sensores a utilizar.

Sensor de Sol. Sensor de Horizonte.
Angulo de vision. 44° 60°
Precision. +0.1° +0.2°
CAD. 12 bits. 12 bits.
Comunicacion. SPI. 1°C.
Alimentacion. 3.3 VCD. 3.3 VCD.
Volts/grado. 0.15 V/I°. 0.055 VI°.

En las graficas 6.10 y 6.11 se muestra la respuesta esperada de los sensores de Sol y
Horizonte, respectivamente, a diferentes grados de inclinacion.
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Grafica 6.10 Respuesta esperada del sensor de sol en las celdas solares colocadas en los
ejes X, Y.

Respuesta Simulada Sensor de Horizonte

—&—Termopilas en Eje X

—i—Termopilas en Eje Y

Voltaje

Grados

Grafica 6.11 Respuesta esperada de las termopilas colocadas en los ejes X, Y.

En la gréfica 6.12 y 6.13 se muestran, respectivamente, la respuesta real de los sensores
de Sol y Horizonte a diferentes grados de inclinacion.
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Respuesta Real Sensor de Sol
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Griéfica 6.12 Respuesta real del sensor de Sol.

Respuesta Real Sensor de Horizonte

—&—Real en Eje X

—i—Real en Eje Y

Voltaje

Grados

Grafica 6.13 Respuesta real del sensor de Horizonte.

En las graficas 6.14 y 6.15 se muestra una comparativa entre la respuesta simulada
contra la real del sensor de Sol y de Horizonte, respectivamente. En estas graficas se
muestran en las variaciones de 10 grados, esto para poder apreciar la diferencia entre las
respuestas obtenidas.
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Sensor de Sol, Simulado contra Real, Eje X
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Gréfica 6.14a Respuesta simulada contra real, esto en el eje X.
Sensor de Sol, Simulado contra Real, Eje Y
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Gréfica 6.14b Respuesta simulada contra real, obtenida en el gje Y.
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Sensor de Horizonte, Simulado contra Real, eje X
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Gréfica 6.15a Respuesta simulada contra real, esto en el gje X.

Sensor de Horizonte, Simulado contra Real, Eje Y
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Grafica 6.15b Respuesta simulada contra real, esto en el gje Y.
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Capitulo 7

Conclusiones.

Durante esta tesis se utilizé el algoritmo TRIAD, el cual por medio de la informacion
proporcionada través los sensores de Sol y Horizonte, obtenemos informacion de
orientacion en tres ejes. Este sistema sera implementado en un nanosatélite Cubesat 3U.

El subsistema de deteccidon de orientacion y control de estabilizacién es uno de los mas
importantes dentro del nanosatélite, esto es debido a que la carga util; que en este caso
es una camara que sera utilizada para tomar imagenes de la Tierra, podemos mantener el
apuntamiento hacia nadir. El algoritmo fue programado en python y la computadora
utilizada es una Raspberry Pi 2 modelo B, que cumple muy bien con las tareas que tiene
asignadas. Durante la revision, se pudo ver que no se habia realizado la implementacién
de los sensores de Sol y Horizonte en una computadora como la Raspberry Pi 2.

Se utilizé un sensor de Sol de cuatro cuadrantes, el cual consta de un arreglo de celdas
solares colocadas en cruz. El voltaje de cada par de celdas varia de acuerdo al angulo de
incidencia del Sol en su eje respectivo.

Para la realizacion del sensor de Horizonte, se hace uso de cuatro termopilas colocadas
en un arreglo de cruz, las cuales se utilizan para realizar un sensado de la capa de
emision de CO, de la atmodsfera. Su resolucion es de 12 bits y obtenemos 0.055 Volts por
cada grado. Este sensor cuenta con filtros opticos para atenuar otras longitudes de onda,
por ello no es necesario utilizar éptica adicional.

Durante la realizacion de este trabajo, se optd por utilizar el algoritmo TRIAD, debido a
que no requiere tanta carga computacional. Este algoritmo nos permite obtener
informacion de orientacion en tres ejes, a partir del uso de los sensores de Sol y Tierra y
de las efemérides orbitales, cumpliendo de esta manera con el objetivo de este trabajo de
tesis.

Recomendaciones.

Debido a que el nanosatélite estara trabajando en una érbita polar, en una parte de la
misma, se va a encontrar en eclipse (es decir, en sensor de Sol no podra proporcionar
datos de orientacién, por lo que es aconsejable que este sistema trabaje en conjunto con
otro sensor (un magnetémetro), esto para mantener su precision una vez que regrese de
eclipse, ya que el proceso de determinacion de la orientacion, debera comenzar sin datos
previos precisos.
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Respecto al sensor de sol, seria necesario considerar cambiar su tamafo, esto debido a
las restricciones de espacio que se tiene en este tipo de estructura
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Anexo A. Leyes de Kepler.

A.1 Primera Ley de Kepler. Ley de los Elipses.

Todo planeta que se mueve en un plano alrededor del sol en una trayectoria eliptica, con
el sol fijo en uno de sus focos. El tamafio de la orbita dependera de la longitud de su
semieje mayor, mientras que su forma dependera de la excentricidad, la cual sera la
relacion entre su diametro maximo (eje mayor) y su diametro menor (eje menor). En la
siguiente tabla se muestra la forma de la 6rbita, esto con base en la excentricidad que se

tiene.

Tabla A.1 Forma de la 6rbita de acuerdo con la excentricidad de esta.

Excentricidad.

Forma de la orbita.

e=0. Circulo.
e<1. Elipse.
e=1. Parabola.
e>1. Hipérbola.

€ >1 hipérbola

€ =1 parabola

e <1 elipse

€ =0 circulo
—1/¢g

Figura A.1 Representacion grafica de las formas que puede tener la orbita.
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A.2 Segunda Ley de Kepler. Ley de Areas Iguales.

Si trazamos una linea entre el planeta en movimiento y el sol en distintos momentos pero
en periodos iguales, la linea entre el sol y el planeta barre areas iguales en tiempos
iguales.

.ﬁ.t N Py

Figura A.2 Representacion grafica de la sequnda ley de Kepler, donde se muestra un
objeto orbitando en forma de elipse.

Tenemos P, — P, = P, — P;, entonces A, = A,.

A.3 Tercera Ley de Kepler. Ley de Armoénicas.

La relacién entre el cuadrado del periodo orbital del planeta con respecto al cubo del
semieje mayor (a) de la orbita alrededor del sol es la misma para todos los planetas. Las
orbitas de diferentes radios (a) tendran un periodo (T) proporcional entre ellas. La
ecuacién (1.2) indica que en las orbitas elipticas, una misma velocidad angular (v)
depende de la nueva distancia del semieje mayor (a), del nuevo radio (r), y por tanto,
determina el nuevo periodo orbital (7).
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perindo t1

periodo

Figura A.3 Representacion grafica de la tercera ley de Kepler.

4mq’
T? = p ; T? = a®(1.1)

_VZ 1.2
a=—(12)
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Anexo B. Cédigos Utilizados.

B.1 Cédigo Utilizado en Matlab para Probar el TRIAD.

$Segundo algoritmo TRIAD, teniendo datos de los sensores de Sol y
$Horizonte, incluyendo la transformacidén entre sistemas de referencia y
el

$vector solar y de horizonte.

%$Cambio entre marcos de referecia, debido a que el satélite apuntara a
$nadir, es necesario utilizar el marco LVLH.

clear;
clc;

$Pardmetros orbitales

u y v cambian con el movimiento del satélite a través de la o6rbita
na = 359.785; %$fijo, nodo ascendente

90.60; %$fijo, inclinacion

35.252; %Anomalia verdadera

w = 35.252; $Argumento del perijeo

oe

< b
I

c
I

v + w;

% Transformacion del marco ECI al LVLH

ml=[010; 00 -1; -1 0 0];

m2 = [cos(u) sin(u) O; —sin( ) cos(u) O0; 0 0 171;

m3 = [1 0 0; 0 cos(i) sin(i); O -sin(i) cos(i)];

m4 = [cos(na) sin(na) 0; -sin(na) cos(na) 0; 0 0 1];

LVLH = (ml * m2 * m3 * m4)

%$Vector solar

e = 0.4102; %angulo entre el plano de la eliptica y el plano ecuatorial
1 = ((2 * pi / 365.256363)*(365)); %longitud de la eliptica del sol

Sr = 22; %$a&ngulo roll solar

Sp = 15; %$angulo pitch solar

Si = [cos(l); (cos(e) * sin(l)); (sin(e) * sin(l))]

Ss = [cos(Sr) sin(Sp) 0; -sin(Sr) cos(Sp) 0; 0 0 1]

ST = (Ss * Si) %vector solar resultante

%$Vector de nadir

Hr = 12; %angulo roll horizonte

Hp = 32; %&ngulo pitch horizonte

HT = [-sin(Hp); ((sin(Hr) * cos (Hp))); (cos(Hr) * cos(Hp))]; %vector de

horizonte resultante

%$normalizacion de los vectores
rl = (ST ./ norm(ST))
r2 = (HT ./ norm(HT))
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$Obtencion del tercer vector por medio del producto cruz de rl y r2 y
$dividir el resultado por la normalizacidén del vector resultante

rc = cross (rl,r2)
rn = norm (rc)
r3 = (rc /rn)

r4 cross (rl,r3)

$Creamos el TRIAD, donde r4 es el producto cruz de rl y r3
M = [rl r4 r3]%Matriz resultante

Mt = transpose (M)

$Ahora se realiza la multiplicacion de las matrices, esto con el fin de
%obtener la matriz de orientacion.
A = [Mt .* LVLH] %Matriz de orientacidén

$Convertimos la matriz a cuaternion
g = rotm2quat (A)

B.2. Cédigos en Python.

B.2.1 Programa del MCP3204 (ADC 12 bits).

import spidev
import time
import os

#Activacidén puertos SPI
spli = spidev.SpiDev ()
spi.open (0, 0)

#Lectura del puerto SPI

def ReadChannel (channel):

adc = spi.xfer2([1l, (4+channel)<<4,0])
data = ((adc[l] & 15) <<12) + adc[2]
return data

#Conversidén a nivel de voltaje
def ConvertVolts (data, places):
volts = (data * 3.3) / float(1023)
volts = round(volts, places)
return volts



#Canales del sensor.
x1l = 0 #X Positivo
x2 = 1 #X Negativo
vyl 2 #Y Positivo
y2 = 3 #Y Negativo

#Retraso entre las lecturas
delay = 2

while True:

#Lectura de datos

x1 adc = ReadChannel (x1)

x1l volts = ConvertVolts (x1 adc, 4)

x2 adc = ReadChannel (x2)
x2 volts = ConvertVolts (x2 adc, 4)

yl adc = ReadChannel (y1)
yl volts = ConvertVolts (yl adc, 4)

y2_ adc = ReadChannel (y2)
y2 volts = ConvertVolts (y2 adc, 4)

#Variables para almacenamiento de datos
vxp = float (x1 volts)

vxn = float (x2 volts)
vyp = float (yl volts)
vyn = float (y2 volts)

#Diferencia de voltajes en X, Y.
dVx = vxp - vxn
dvy = vyp - vyn

#Muestreo de resultados.

print (" ")

print ("Sensor Solar en Dos Ejes.")
print ("Lectura del ADC: ", x1 adc)
print ("Voltaje en X: ", xl1 volts)

print ("Lectura del ADC: ", x2 adc)
print ("Voltaje en -X: ", x2 volts)

print ("Lectura del ADC: ", yl adc)
print ("Voltaje en Y: ", yl volts)

print ("Lectura del ADC: ", y2 adc)
print ("Voltaje en -Y: ", y2 volts)

print ("Diferencia de Voltajes.")

print ("Diferencia en eje X: , dVx)
print ("Diferencia en eje Y: ", dVy)

#Tiempo para reiniciar
time.sleep (delay)



B.2.2 Algoritmo TRIAD.

import math
import numpy as np
from numpy import linalg as LA

#Pardmetros orbitales:

na = #nodo ascendente.

i = #inclinacidn.

v = #anomalia verdadera.

w = #argumento del perigeo.
u = (v + w) #Resultante.

#Componentes angulares para la transformacidén entre marcos de referencia.

cu, su = np.cos(u), np.sin(u)
ci, si = np.cos(i), np.sin (i)
cna, sna = np.cos(na), np.sin(na)

#Transformacidén de marcos de referencia ECI a LVLH

ml = np.matrix(np.array([([O0O, 1, 0], [0, O, -11, [-1, O, 011))

m2 = np.matrix (np.array([[cu, su, 0], [-su, cu, 0], [0, O, 111))

m3 = np.matrix(np.array([[1l, 0, 0], [0, ci, si], [0, -si, cill))

m4 = np.matrix(np.array([[cna, sna, 0], [-sna, cna, 0], [0, O, 111))

#0btencidén del Marco LVLH.
LVLH = [ml * m2 * m3 * m4]

#C4lculo del Vector Solar con la informacién proveniente del sensor de
Sol.
e = 0.4102 #Angulo entre la ecliptica y el plano ecuatorial.

Sr = #Angulo Roll
Sp = #Angulo Pitch
1 = ((2 * np.pi / 365.256363) * 365) #Longitud de la eliptica del sol.

#Componentes angulares para obtener datos del vector solar.

ce, se =np.cos(e), np.sin(e)

cl, sl = np.cos(l), np.sin(1l)

cSr, sSr = np.cos(Sr), np.sin(Sr)

cSp, sSp = np.cos(Sp), np.sin(Sp)

#Vector Solar.

Si = np.matrix(np.array(([cl], [ce * sl], [se * sl])))

Ss = np.matrix (np.array(([cSr, sSp, 0], [-sSr, cSp, 0], [0, O, 11)))
ST = np.matrix(np.array(([Ss * Si]))) .reshape(3, 1)

#Calculo del vector de Nadir, con datos del sensor de Horizonte.
Hr = #Angulo Roll.

Hp = #Angulo Pitch.

#Componentes angulares para la obtencidén de datos del vector de nadir.
cHr, sHr = np.cos(Hr), np.sin(Hr)
cHp, sHp = np.cos(Hp), np.sin (Hp)

#Vector de Nadir.

HT = np.matrix(np.array(([-sHp]l, [sHr * cHpl, [cHr * cHpl)))
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#Normalizacidén de los vectores obtenidos
rl = (ST / LA.norm(ST))
r2 = (HT / LA.norm (HT))

#0btenemos el tercer vector (r3) por medio del producto cruz entre rl y
r2.

rc = np.cross(rl, r2, axis = 0)
rn = LA.norm(rc)

r3 = (rc / rn)

r4d = np.cross(rl, r3, axis = 0)

#Matriz de orientacién TRIAD.
M = np.column_ stack((rl, r4, r3))
Mt = np.transpose (M)

#Matriz de orientacidn A.
A = np.dot (Mt, LVLH)



Anexo C. Datos en Dos Orbitas.

C.1 Datos Obtenidos en Dos Orbitas Para los Ejes del Satélite.

Tiempo Rotacion, X Cabeceo,Y Guinada, Z
(grados) (grados) (grados)
17:00:00 -66.517 -89.756 -48.519
17:01:00 164.994 -86.477 -177.002
17:02:00 163.471 -82.799 -178.519
17:03:00 162.975 -79.119 -179.009
17:04:00 162.728 -75.44 -179.25
17:05:00 162.578 -71.76 -179.393
17:06:00 162.477 -68.08 -179.487
17:07:00 162.404 -64.4 -179.554
17:08:00 162.348 -60.72 -179.603
17:09:00 162.304 -57.04 -179.64
17:10:00 162.267 -53.359 -179.669
17:11:00 162.236 -49.679 -179.693
17:12:00 162.209 -45.999 -179.712
17:13:00 162.185 -42.319 -179.727
17:14:00 162.164 -38.639 -179.74
17:15:00 162.145 -34.959 -179.75
17:16:00 162.127 -31.279 -179.759
17:17:00 162.11 -27.599 -179.766
17:18:00 162.094 -23.918 -179.772
17:19:00 162.079 -20.238 -179.776
17:20:00 162.065 -16.558 -179.779
17:21:00 162.05 -12.878 -179.781
17:22:00 162.036 -9.198 -179.783
17:23:00 162.022 -5.518 -179.783
17:24:00 162.009 -1.838 -179.782
17:25:00 161.995 1.843 -179.781
17:26:00 161.98 5.523 -179.779
17:27:00 161.966 9.203 -179.775
17:28:00 161.951 12.883 -179.771
17:29:00 161.935 16.563 -179.765
17:30:00 161.918 20.243 -179.759
17:31:00 161.901 23.923 -179.751
17:32:00 161.882 27.604 -179.741
17:33:00 161.861 31.284 -179.73
17:34:00 161.839 34.964 -179.717
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17:35:00
17:36:00
17:37:00
17:38:00
17:39:00
17:40:00
17:41:00
17:42:00
17:43:00
17:44:00
17:45:00
17:46:00
17:47:00
17:48:00
17:49:00
17:50:00
17:51:00
17:52:00
17:53:00
17:54:00
17:55:00
17:56:00
17:57:00
17:58:00
17:59:00
18:00:00
18:01:00
18:02:00
18:03:00
18:04:00
18:05:00
18:06:00
18:07:00
18:08:00
18:09:00
18:10:00
18:11:00
18:12:00
18:13:00
18:14:00
18:15:00
18:16:00

161.815
161.788
161.757
161.721

161.68

161.63
161.569
161.493
161.392
161.253
161.046
160.703
160.014
157.898

38.712
-14.207
-16.056
-16.696
-17.022
-17.221
-17.357
-17.456
-17.531
-17.592
-17.642
-17.684
-17.721
-17.753
-17.782
-17.808
-17.832
-17.855
-17.876
-17.897
-17.916
-17.935
-17.954
-17.973
-17.991

-18.01
-18.028
-18.048

38.644
42.324
46.004
49.684
53.364
57.044
60.724
64.404
68.084
71.764
75.444
79.123
82.802
86.477
89.696
86.145
82.469
78.79
75.11
71.431
67.751
64.071
60.391
56.711
53.031
49.351
45.671
41.991
38.31
34.63
30.95
27.27
23.59
19.91
16.23
12.55
8.87
5.189
1.509
-2.171
-5.851
-9.531

-179.701
-179.682
-179.66
-179.632
-179.599
-179.557
-179.505
-179.436
-179.343
-179.212
-179.013
-178.678
-177.997
-175.889
-56.711
-3.8
-1.959
-1.328
-1.01
-0.82
-0.693
-0.604
-0.537
-0.486
-0.446
-0.414
-0.388
-0.367
-0.349
-0.335
-0.323
-0.313
-0.305
-0.299
-0.295
-0.291
-0.289
-0.288
-0.289
-0.29
-0.293
-0.297
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18:17:00
18:18:00
18:19:00
18:20:00
18:21:00
18:22:00
18:23:00
18:24:00
18:25:00
18:26:00
18:27:00
18:28:00
18:29:00
18:30:00
18:31:00
18:32:00
18:33:00
18:34:00
18:35:00
18:36:00
18:37:00
18:38:00
18:39:00
18:40:00
18:41:00
18:42:00
18:43:00
18:44:00
18:45:00
18:46:00
18:47:00
18:48:00
18:49:00
18:50:00
18:51:00
18:52:00
18:53:00
18:54:00
18:55:00
18:56:00
18:57:00
18:58:00

-18.068
-18.088
-18.11
-18.133
-18.158
-18.184
-18.213
-18.245
-18.281
-18.321
-18.367
-18.421
-18.486
-18.565
-18.666
-18.798
-18.982
-19.257
-19.72
-20.672
-23.792
-164.711
166.464
164.376
163.614
163.217
162.972
162.804
162.681
162.586
162.51
162.447
162.394
162.348
162.307
162.271
162.238
162.207
162.179
162.152
162.127
162.102

-13.211
-16.891
-20.571
-24.252
-27.932
-31.612
-35.292
-38.972
-42.652
-46.332
-50.012
-53.692
-57.372
-61.052
-64.732
-68.412
-72.091
-75.771

-79.45
-83.127
-86.798
-89.408
-85.812
-82.138

-78.46
-74.781
-71.101
-67.422
-63.742
-60.062
-56.382
-52.702
-49.022
-45.342
-41.662
-37.982
-34.302
-30.622
-26.942
-23.262
-19.582
-15.901

-0.302
-0.309
-0.318
-0.328
-0.34
-0.354
-0.371
-0.392
-0.416
-0.445
-0.481
-0.524
-0.578
-0.647
-0.737
-0.86
-1.033
-1.298
-1.751
-2.692
-5.802
-146.711
-175.526
-177.603
-178.354
-178.74
-178.974
-179.131
-179.243
-179.326
-179.389
-179.44
-179.48
-179.513
-179.54
-179.562
-179.58
-179.595
-179.608
-179.618
-179.626
-179.632
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18:59:00
19:00:00
19:01:00
19:02:00
19:03:00
19:04:00
19:05:00
19:06:00
19:07:00
19:08:00
19:09:00
19:10:00
19:11:00
19:12:00
19:13:00
19:14:00
19:15:00
19:16:00
19:17:00
19:18:00
19:19:00
19:20:00
19:21:00
19:22:00
19:23:00
19:24:00
19:25:00
19:26:00
19:27:00
19:28:00
19:29:00
19:30:00
19:31:00
19:32:00
19:33:00
19:34:00
19:35:00
19:36:00
19:37:00
19:38:00
19:39:00
19:40:00

162.078
162.055
162.032
162.009
161.985
161.962
161.938
161.913
161.887
161.86
161.832
161.801
161.769
161.733
161.694
161.65
161.6
161.543
161.476
161.395
161.296
161.171
161.005
160.774
160.424
159.829
158.574
154.144
7.694
-12.965
-15.227
-16.094
-16.555
-16.843
-17.041
-17.187
-17.3
-17.391
-17.466
-17.53
-17.585
-17.634

-12.221
-8.541
-4.861
-1.181

2.499
6.179
9.859
13.539
17.219
20.899
24.58
28.26
31.94
35.62
39.3
42.98
46.66
50.34
54.02
57.7
61.379
65.059
68.739
72.418
76.097
79.775
83.451
87.116
89.087
85.479
81.807
78.13
74.451
70.772
67.092
63.413
59.733
56.053
52.373
48.693
45.013
41.333

-179.636
-179.639
-179.64
-179.64
-179.638
-179.635
-179.63
-179.624
-179.616
-179.606
-179.593
-179.578
-179.561
-179.54
-179.514
-179.484
-179.448
-179.404
-179.351
-179.283
-179.197
-179.085
-178.932
-178.713
-178.376
-177.793
-176.551
-172.133
-25.696
-5.05
-2.801
-1.947
-1.499
-1.225
-1.04
-0.908
-0.809
-0.733
-0.673
-0.624
-0.585
-0.553
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19:41:00
19:42:00
19:43:00
19:44:00
19:45:00
19:46:00
19:47:00
19:48:00
19:49:00
19:50:00
19:51:00
19:52:00
19:53:00
19:54:00
19:55:00
19:56:00
19:57:00
19:58:00
19:59:00
20:00:00

-17.678
-17.718
-17.754
-17.788

-17.82
-17.851
-17.881
-17.909
-17.937
-17.965
-17.993
-18.021
-18.049
-18.077
-18.107
-18.138

-18.17
-18.204

-18.24

-18.28

37.653
33.973
30.293
26.613
22.933
19.253
15.573
11.893
8.213
4.533
0.853
-2.827
-6.507
-10.187
-13.867
-17.547
-21.228
-24.908
-28.588
-32.268

-0.526
-0.504
-0.486
-0.471
-0.458
-0.449
-0.441
-0.436
-0.432
-0.431
-0.431
-0.433
-0.437
-0.442

-0.45

-0.46
-0.472
-0.486
-0.504
-0.525
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C.2 Datos de Parametros Orbitales en Dos Orbitas.

Tiempo o (km) e i Q w M T
(grados) (grados) (grados) (grados) (grados)
17:00:00 7028.137 O 72.002 359.81 0 359.898 359.898
17:01:00 7028.137 O 72.002 359.81 0 3.578 3.578
17:02:00 7028.137 O 72.002 359.81 0 7.259 7.259
17:03:00 7028.137 O 72.002 359.8 0 10.94 10.94
17:04:00 7028.137 O 72.002 359.8 0 14.62 14.62
17:05:00 7028.137 O 72.002 359.8 0 18.301 18.301
17:06:00 7028.137 O 72.002 359.8 0 21.982 21.982
17:07:00 7028.137 O 72.002 359.8 0 25.662 25.662
17:08:00 7028.137 O 72.002 359.8 0 29.343 29.343
17:09:00 7028.137 O 72.002 359.79 0 33.024 33.024
17:10:00 7028.137 O 72.002 359.79 0 36.704 36.704
17:11:00 7028.137 O 72.002 359.79 0 40.385 40.385
17:12:00 7028.137 O 72.002 359.79 0 44.065 44.065
17:13:00 7028.137 O 72.002 359.79 0 47.746 47.746
17:14:00 7028.137 O 72.002 359.79 0 51.427 51.427
17:15:00 7028.137 O 72.002 359.79 0 55.107 55.107
17:16:00 7028.137 O 72.002 359.78 0 58.788 58.788
17:17:00 7028.137 O 72.002 359.78 0 62.469 62.469
17:18:00 7028.137 O 72.002 359.78 0 66.149 66.149
17:19:00 7028.137 O 72.002 359.78 0 69.83 69.83
17:20:00 7028.137 O 72.002 359.78 0 73.511 73.511
17:21:00 7028.137 O 72.002 359.78 0 77.191 77.191
17:22:00 7028.137 O 72.002 359.77 0 80.872 80.872
17:23:00 7028.137 O 72.002 359.77 0 84.553 84.553
17:24:00 7028.137 O 72.002 359.77 0 88.233 88.233
17:25:00 7028.137 O 72.002 359.77 0 91.914 91.914
17:26:00 7028.137 O 72.002 359.77 0 95.594 95.594
17:27:00 7028.137 O 72.002 359.77 0 99.275 99.275
17:28:00 7028.137 O 72.002 359.77 0 102.956 102.956
17:29:00 7028.137 O 72.002 359.76 0 106.636 106.636
17:30:00 7028.137 O 72.002 359.76 0 110.317  110.317
17:31:00 7028.137 O 72.002 359.76 0 113.998 113.998
17:32:00 7028.137 O 72.002 359.76 0 117.678 117.678
17:33:00 7028.137 O 72.002 359.76 0 121.359 121.359
17:34:00 7028.137 O 72.002 359.76 0 125.04 125.04
17:35:00 7028.137 O 72.002 359.75 0 128.72 128.72
17:36:00 7028.137 O 72.002 359.75 0 132.401  132.401
17:37:00 7028.137 O 72.002 359.75 0 136.081  136.081
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17:38:00
17:39:00
17:40:00
17:41:00
17:42:00
17:43:00
17:44:00
17:45:00
17:46:00
17:47:00
17:48:00
17:49:00
17:50:00
17:51:00
17:52:00
17:53:00
17:54:00
17:55:00
17:56:00
17:57:00
17:58:00
17:59:00
18:00:00
18:01:00
18:02:00
18:03:00
18:04:00
18:05:00
18:06:00
18:07:00
18:08:00
18:09:00
18:10:00
18:11:00
18:12:00
18:13:00
18:14:00
18:15:00
18:16:00
18:17:00
18:18:00
18:19:00

7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137
7028.137

OO OO0 OO0 OO0 0000000000000 O0O0DO0ODO0DO0ODO0ODO0OO0ODO0ODO0ODO0OO0OO0ODO0OOO0O OO oo oo

72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
72.002
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Anexo D. Circuitos Desarrollados

D.1 Circuito del Convertidor Analégico Digital.

Figura D.2 Vista del circuito en programa PCB Wizard.
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D.2 Circuito del Sensor de Horizonte.

Figura D.3 Vista de la Primera capa en el programa PCB Wizard.

Figura D.3.1 Vista de la segunda capa.
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Figura D.4 Vista de impresion de la primera capa.

Figura D.5 Vista de impresion de la segunda capa.
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Anexo E. Informacion de los Sensores.

E.1 Informacién Simulada y Real del Sensor de Sol.

Angulo. SimuladoEjeX RealenEjeX SimuladoenEjeY RealenEjeY

21 3.15 3.17 -3.15 -3.17

19 2.85 2.89 -2.85 -2.86

17 2.55 2.58 -2.55 -2.56

15 2.25 2.27 -2.25 -2.3

13 1.95 1.99 -1.95 -1.96

11 1.65 1.67 -1.65 -1.66

9 1.35 1.36 -1.35 -1.38

7 1.05 1.04 -1.05 -1.06

5 0.75 0.76 -0.75 -0.77

3 0.45 0.42 -0.45 -0.47

1 0.15 0.14 -0.15 -0.15

-1 -0.15 -0.12 0.15 0.1

-3 -0.45 -0.43 0.45 0.47

-5 -0.75 -0.77 0.75 0.75

-7 -1.05 -1.04 1.05 1.07

-9 -1.35 -1.33 1.35 1.36

-11 -1.65 -1.6 1.65 1.67

-13 -1.95 -1.93 1.95 1.96
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2.3

2.25

-2.2

-2.25

-15

2.56

2.55

-2.53

-2.55

-17

2.86

2.85

-2.84

-2.85

-19

3.16

3.15

-3.12

-3.15

-21
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E.2 Informacién Simulada y Real del Sensor de Horizonte.

Angulo. SimuladoenEjeX RealenEjeX SimuladoenEjeY RealenEjeY

59 3.245 3.25 -3.245 -3.266

57 3.135 3.14 -3.135 -3.139

55 3.025 3.03 -3.025 -3.027

53 2.915 2.917 -2.915 -2.92

51 2.805 2.813 -2.805 -2.807

49 2.695 2.699 -2.695 -2.696

47 2.585 2.59 -2.585 -2.588

45 2.475 2.479 -2.475 -2.477

43 2.365 2.37 -2.365 -2.369

41 2.255 2.26 -2.255 -2.26

39 2.145 2.152 -2.145 -2.146

37 2.035 2.044 -2.035 -2.039

35 1.925 1.928 -1.925 -1.93

33 1.815 1.827 -1.815 -1.819

31 1.705 1.712 -1.705 -1.707

29 1.595 1.596 -1.595 -1.593

27 1.485 1.488 -1.485 -1.482

25 1.375 1.378 -1.375 -1.373

23 1.265 1.29 -1.265 -1.257
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21 1.155 1.15 -1.155 -1.144

19 1.045 1.03 -1.045 -1.039

17 0.935 0.93 -0.935 -0.933

15 0.825 0.81 -0.825 -0.81

13 0.715 0.72 -0.715 -0.77

11 0.605 0.6 -0.605 -0.601

9 0.495 0.477 -0.495 -0.499

7 0.385 0.36 -0.385 -0.388

5 0.275 0.28 -0.275 -0.276

3 0.165 0.17 -0.165 -0.165

1 0.055 0.02 -0.055 -0.054

-1 -0.055 -0.019 0.055 0.05

-3 -0.165 -0.149 0.165 0.16

-5 -0.275 -0.25 0.275 0.264

-7 -0.385 -0.39 0.385 0.38

-9 -0.495 -0.49 0.495 0.494

-11 -0.605 -0.609 0.605 0.601

-13 -0.715 -0.71 0.715 0.712

-15 -0.825 -0.82 0.825 0.823

-17 -0.935 -0.92 0.935 0.912

-19 -1.045 -1.03 1.045 1.04
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-21 -1.155 -1.135 1.155 1.149

-23 -1.265 -1.24 1.265 1.23

-25 -1.375 -1.359 1.375 1.37

-27 -1.485 -1.472 1.485 1.482

-29 -1.595 -1.56 1.595 1.575

-31 -1.705 -1.71 1.705 1.702

-33 -1.815 -1.809 1.815 1.81

-35 -1.925 -1.91 1.925 1.92

-37 -2.035 -2.04 2.035 2.031

-39 -2.145 -2.14 2.145 2.142

-41 -2.255 -2.25 2.255 2.251

-43 -2.365 -2.37 2.365 2.362

-45 -2.475 -2.49 2.475 2471

-47 -2.585 -2.576 2.585 2.58

-49 -2.695 -2.68 2.695 2.691

-51 -2.805 -2.799 2.805 2.799

-53 -2.915 -2.92 2.915 2.914

-55 -3.025 -3 3.025 3.01

-57 -3.135 -3.124 3.135 3.124

-59 -3.245 -3.24 3.245 3.249
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