ES 2654611 T3

OFICINA ESPANOLA DE
PATENTES Y MARCAS

: é ESPANA @NUmero de publicacién: 2 654 611
Eint. a1

B64G 1/26 (2006.01)
B64G 1/36 (2006.01)
GO05D 1/08 (2006.01)
B64G 1/24 (2006.01)
B64G 1/28 (2006.01)
@ TRADUCCION DE PATENTE EUROPEA T3

Fecha de presentacién y nimero de la solicitud europea: 01.02.2010 E 10250166 (5)
Fecha y numero de publicacion de la concesion europea: 04.10.2017  EP 2224307

Tl’tulo: Maniobras de adquisicion de una nave espacial usando un control sin giroscopio basado en

la posicion
Prioridad: @ Titular/es:
03.02.2009 US 149453 THE BOEING COMPANY (100.0%)
18.06.2009 US 487187 100 North Riverside Plaza
Chicago, IL 60606-1596, US
Fecha de publicacion y mencién en BOPI de la @ Inventor/es:
traduccion de la patente: LIU. DAN Y
) -y
14.02.2018 CHIANG, RICHARD Y.
Agente/Representante:
CARVAJAL Y URQUIJO, Isabel

AViso:En el plazo de nueve meses a contar desde la fecha de publicacién en el Boletin Europeo de Patentes, de
la mencion de concesion de la patente europea, cualquier persona podra oponerse ante la Oficina Europea
de Patentes a la patente concedida. La oposicion debera formularse por escrito y estar motivada; sélo se
considerara como formulada una vez que se haya realizado el pago de la tasa de oposicion (art. 99.1 del
Convenio sobre Concesion de Patentes Europeas).




10

15

20

25

30

35

40

45

50

ES 2654611 T3

DESCRIPCION
Maniobras de adquisicion de una nave espacial usando un control sin giroscopio basado en la posicion
Antecedentes

La presente invencion se dirige en general hacia sistemas para llevar a una nave espacial a una actitud apropiada.
Se ha inventado un control sin giroscopio basado en la posicién para realizar la maniobra de adquisicion para la
nave espacial sin informacién giroscopica disponible pero con sensores de posicion (por ejemplo, rastreadores de
estrellas), que podrian estar en una larga intrusién durante la maniobra.

Los sistemas desvelados en el presente documento permiten maniobras de adquisicién de una nave espacial sin
giroscopio incluyendo adquisiciones de potencia con la nave espacial tanto en una configuracion replegada como
desplegada, despliegues de alas/reflectores, realineacién con gran angulo a la estacién, mapeado de antenas,
mantenimiento de la actitud en la descarga del momento, etc.

En un sistema de control de actitud (ACS) tipico de una nave espacial, el giroscopio juega un papel crucial en la
realizacién de las maniobras de adquisicion de la nave espacial, tanto en una configuracién replegada como
totalmente desplegada. Sin embargo, debido a los recursos limitados, un programa puede optar por usar solamente
un Unico giroscopio integrado, lo que incrementa drasticamente el factor de riesgo en el area de la falta de
autonomia. Dado que otros sensores de posicién, tales como los rastreadores de estrellas, se han hecho mas
avanzados y potentes, es necesario un algoritmo que use la referencia de actitud, en lugar de la referencia de ritmo
de cambio, para la nave espacial sin datos disponibles de una unidad de referencia inercial (IRU) tanto en el estado
de conmutacién como en el estado pos-conmutacion.

Se desvela en el presente documento un sistema de control sin giroscopio basado en la posiciéon que usa sensores
de posicion para dirigir las maniobras de adquisicion de la nave espacial bajo diversos escenarios de maniobra.
Adicionalmente, un sensor de intrusién impedira una actualizacion de la estimacion de la actitud cuando se usa un
sensor de posicion, dando como resultado una deriva de la actitud desde la intrusién. Se proporciona un método
para disminuir el impacto de las intrusiones en el sensor usando la técnica de control de posicidon desvelada en el
presente documento.

En el pasado, existia una operacién sin giroscopio pero era solo aplicable durante unos pocos minutos durante toda
la misidon basandose en una necesidad, es decir, para conmutar el giroscopio a su equipo de reserva cuando la
unidad principal fallaba. Antes de que se calentara el giroscopio redundante, el ACS necesitaba un control “sin
giroscopio” para supervisar la estabilidad del sistema durante un corto momento. Para dicho ACS sin giroscopio
momentaneo, los analistas en el pasado simplemente se basaron en el denominado “ritmo de cambio deducido” a
partir de los sensores de posicién tales como rastreadores de estrellas o sensores de tierra. Usaron las leyes de
control existentes para cerrar el lazo del ACS, como si la informacion del ritmo de cambio estuviese siempre
disponible. Algunas naves espaciales anteriores han desconectado el giroscopio durante el modo de mantenimiento
seguro en estacion, pero no podrian realizar (no lo hicieron) ningunas “maniobras” sin giroscopio tal como se
describen en el presente documento.

El “ritmo de cambio deducido” cuando no estéa disponible el giroscopio tiende a producir un enorme ruido y es mucho
peor que la informacioén de ritmo de cambio original. Se puede filtrar el ruido en algiin grado pero con la contrapartida
de sacrificar los margenes de estabilidad del sistema. Como resultado, esta informaciéon de ritmo de cambio
“artificial” ruidosa puede producir un pobre rendimiento, saturar la capacidad de actuacién del control, limitar la
capacidad de control y de observacion del ACS, y eventualmente poner en peligro la estabilidad de la actitud de toda
la nave espacial y hacer que la nave espacial caiga. En el pasado, dado que la operacion “sin giroscopio” solo
ocurria menos del 0,001 % del tiempo que abarcaba la misién, era aceptable el uso temporalmente de un “ritmo de
cambio deducido” antes de que la deriva por ruido del ritmo de cambio contaminara el ACS. Pero para una maniobra
de la mision “sin giroscopio” oficial seria, un “ritmo de cambio deducido” se convierte en complicada y molesta y se
necesita criticamente un algoritmo que use los sensores de posicion.

En la Publicacién de Solicitud de Patente de Estados Unidos US 2004/0140400, se describe un método para
incrementar el intervalo de la operacién de desplazamiento de la inclinacién para una nave espacial que use un
sensor de tierra funcionando en un modo de escaneado simple.

En la Publicacién de Solicitud de Patente de Estados Unidos US 2005/0027407, se describe un método y sistema
inventivo de maniobra activa autobnoma para el giro de una nave espacial.
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Breve sumario

El sistema y método desvelado en el presente documento no necesita basarse en la medicion del ritmo de cambio
para ninguna maniobra de adquisicion. En su lugar el sistema puede ordenar simplemente a la nave espacial realizar
una maniobra en 3 ejes basandose puramente en una medicion de la “posiciéon”. Usando un “concepto de cardan
inercial”, se dedujo un conjunto de féormulas que pueden mapear un conjunto de movimientos “inerciales” en la
estructura del cuerpo de la nave espacial basandose en informacién de posicién de modo que la nave espacial
pueda realizar/seguir de acuerdo con las 6rdenes de maniobra de posicién inercial deseadas. También, el sistema y
método desvelado en el presente documento emplea una ley de direccién en intrusién para proteger a la nave
espacial frente a fallos en la adquisicion cuando tiene lugar una larga intrusién en el sensor.

Las maniobras de adquisicidon previas tal como la adquisicién de potencia, la realineaciéon de gran angulo a la
estacion, mapeado de antenas, etc., se basaban en mediciones del ritmo de cambio desde los giroscopios. El
sistema desvelado en el presente documento puede realizar estas maniobras solo con mediciones de la actitud
procedentes de sensores de posicion.

El disefio de autonomia en fallo sobre la adquisicién de potencia (tanto durante la 6rbita de transferencia girando
como en la estacion) y otras maniobras de adquisicion en la estacion no pueden cerrarse con los métodos previos
que se basan en un giroscopio redundante. La presente invencion permite que funcione un disefio de fallo seguro
con sensores de posicién solamente cuando el Unico giroscopio integrado haya fallado. Adicionalmente, los
algoritmos tal como se desvelan en el presente documento funcionan como un ahorrador de combustible dado que
las maniobras de adquisicién de potencia pueden realizarse mediante las ruedas, en lugar de los propulsores.

Otros aspectos de la invencion se desvelan y reivindican a continuacion.
Breve descripcion de los dibujos

La FIG. 1 es un diagrama de bloques esquematico de un sistema de control de actitud para las maniobras de
adquisicion de una nave espacial usando un control sin giroscopio basado en la posicion de acuerdo con una
realizacion de la invencion.

Las FIGS. 2A y 2C muestran una vista lateral tridimensional de un patrén de adquisicion en espiral, mientras que los
dos trazados vistos en las FIGS. 2B y 2D muestran las vistas superiores de ese patréon en espiral.

La FIG. 3 muestra 6rdenes de posicidon en cuaternién con respecto a una estructura de cardan inercialmente fija.

La FIG. 4 es un diagrama légico de estado en modo de adquisicion de potencia para una nave espacial en una
configuracion replegada (AQM).

La FIG. 5 es un diagrama légico de estado en modo de adquisicion de potencia para una nave espacial en una
configuracién desplegada (SHM).

Se hara ahora referencia a los dibujos en los que elementos similares en los diferentes dibujos llevan los mismos
nameros de referencia.

Descripcion detallada

De acuerdo con una realizacion representada en la FIG. 1, el sistema para el control de la actitud de una nave
espacial 2 comprende una pluralidad de rastreadores de estrellas 6 como sensores de posicién, una unidad de
referencia inercial (IRU) 8, propulsores/ruedas de reaccion 16 como actuadores, y un procesador de control 4 que
tiene una pluralidad de médulos de software de vuelo, incluyendo un estimador 10, un controlador basado en la
posicion 14, y algoritmos de adquisicion de potencia (AQM, SHM) y légica en modo normal (NRM) (bloque 12 en la
FIG. 1). Los algoritmos de adquisicién de potencia producen 6rdenes de posicion en cuaterniéon para dirigir las
maniobras de adquisicién y colocar a la nave espacial 2 en un estado de potencia/térmico seguro. La l6gica de modo
normal produce 6rdenes de posicidbn en cuaternién para realizar una realineaciéon de gran angulo o mantener la
actitud. El estimador 10 calcula la actitud de la nave espacial y estima el ritmo de cambio basandose en las
mediciones de actitud recibidas desde los rastreadores de estrellas 6. El controlador basado en la posicion 14 usa la
actitud ordenada y estimada para calcular los pares del propulsor o rueda, o ambos. Este sistema también
proporciona la flexibilidad de uso de o bien el ritmo de cambio o bien la actitud con el mismo disefio de la ley de
control, lo que reduce grandemente la complejidad del software de vuelo.

Cada rastreador de estrellas 6 es un sensor Optico usado para identificar las estrellas en el espacio. Los
rastreadores de estrellas superan la obsolescencia del sensor de tierra en tanto que proporcionan una precision de
apuntado mas alta y una determinacion de la actitud mas robusta.
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La IRU 8 es un sensor integrado a bordo usado para medir el ritmo de cambio del cuerpo de la nave espacial con
respecto a un marco de referencia inercial. Los términos “giroscopio” e “IRU” se usan en el presente documento de
modo intercambiable para referirse al mismo dispositivo de deteccién del ritmo de cambio. La presente invencion
hace posible controlar la actitud de la nave espacial sin el uso de la IRU o sin ninguna IRU integrada a bordo de la
nave espacial.

De acuerdo con una realizacion, el estimador 10 visto en la FIG. 1 implica un procesamiento de la estimacion de la
actitud que usa las mediciones de actitud desde los rastreadores de estrellas como entrada para deducir las
estimaciones de posicion en cuaterniéon (es decir la actitud de la nave espacial estimada en términos de un
cuaterniéon) como salida para los médulos 12 y el controlador basado en la posicion 14. El estimador puede calcular
también las estimaciones de ritmo de cambio basdndose en las mediciones de actitud. Una estimacion de ritmo de
cambio es la estimacion de los ritmos de cambio del cuerpo de la nave espacial en inclinacion, cabeceo y orientacion
con respecto a un marco de referencia inercial. Los célculos realizados por el estimador 10 son conocidos por los
expertos en la materia.

Las “operaciones en modo normal” vistas en la FIG. 1 son basicamente un secuenciador de fase en modo normal
usado para dirigir la operacion normal en estacion de la nave espacial de modo que la actitud estimada en términos
de estimaciones de posicién en cuaternidon seguiran estrechamente las érdenes en cuaternién a través del sistema
de control 14 disefiado basandose en un concepto de control de cardan inercial basado en la posicion.

El sistema incluye dos secuenciadores de fase adicionales que se relacionan con los algoritmos de adquisicion de
potencia vistos en la FIG. 1. La funcion del secuenciador de fase del modo de adquisicién del Sol (AQM) es para
conseguir y mantener un estado de potencia y térmico seguro durante la 6rbita de transferencia. La funcion del
secuenciador de fase de modo de mantenimiento seguro (SHM) es para conseguir un estado de potencia y térmico
seguro durante las fases posteriores al despliegue de alas de la misién y en orbita.

La expresion “estado de potencia y térmico seguro” significa que la nave espacial esta o bien en una rotacion lenta
alrededor de un eje seleccionado del cuerpo con los paneles de alas solares en exposicion al Sol periédicamente, o
bien en una actitud fija de modo que los paneles solares estén expuestos al Sol continuamente. Una adquisicion del
Sol con éxito mantendra las alas hacia el Sol, proporcionando suficiente potencia para el soporte de las cargas de la
nave espacial, incluyendo la potencia necesaria para los calentadores.

El sistema desvelado en el presente documento usa una arquitectura de control por realimentacion proporcional
(blogue 14 en la FIG. 1) para calcular las 6rdenes de par de propulsor/rueda. Esto significa que el sistema de control
usa las sefales del sensor como entrada para estimar la actitud y ritmo de cambio de la nave espacial y calcula a
continuacion las o6rdenes de la sefial de control, basandose en las actitudes/ritmos de cambio ordenados y
estimados, a través de un controlador lineal para accionar el actuador de control. Las ganancias de control de
posicion y ritmo de cambio del controlador se disefian basandose en el concepto de control cardan basado en la
posicion descrito en el presente documento. Se disefié una ley de control de H infinito en dos estados para la
dinamica de la nave espacial en 6Orbita de transferencia para satisfacer los requisitos de estabilidad, rendimiento y
robustez. Es idéntico en cada eje, por ello facil de implementarse. La ley de control se basé en una orden solo de
posicion y una realimentacién solo de posicion muestreada a 4 RTi (0,1311 s). Su realizacién en la transformada z
es

_ 0,001z* -0,00026z —-0,0007326

G(z
@ z?-1,72-0,7046

El sistema desvelado en el presente documento se caracteriza por su control solo de posiciéon y el método de
generacion de la orden de posicién se basa en una determinacion continuada de la actitud en el sensor de actitud.
Puede usarse, sin informacion de giroscopio, para (1) colocar y mantener la nave espacial, en configuraciones o bien
replegada o bien totalmente desplegada, en un estado de potencia/térmico seguro a partir de una pos-conmutacion y
(2) realizar una realineacion de gran angulo a la estacion y/o captura de actitud. Adicionalmente, este sistema
proporciona una ley de direccion en intrusion sin giroscopio (parte de los algoritmos AQM y SHM) para proteger
contra posibles fallos de la adquisicion desde una larga intrusién en el sensor. La ley de direccién en intrusién sin
giroscopio se aplica a las fases de los secuenciadores de fase AQM y SHM siempre que sea aplicable.

La realizacién desvelada en el presente documento utiliza un “Concepto de Cardan Inercial” para representar el
espacio inercial con un cardan en dos ejes. La funcionalidad del cardan es representar un espacio inercial
tridimensional con elevacion, azimut y rotacién del punto de mira. Las rotaciones de azimut y elevacion de los ejes
cardan cubren todo el cielo tridimensional. Se puede usar el “Concepto de Cardan Inercial’ para deducir una serie de
ordenes en cuaternion que permitan a una nave espacial realizar las maniobras deseadas de adquisicion en 3 ejes
sobre el sensor de actitud. [La expresion “sobre sensor de actitud”, tal como se usa en el presente documento,
significa que el sistema de control de actitud usa las mediciones como referencias del sensor de actitud (por
ejemplo, rastreadores de estrellas) para estimar la actitud de la nave espacial y realizar el control de la maniobra de
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adquisicion deseada de modo que la actitud estimada seguira cercanamente a la orden de actitud.] Los angulos de
Euler (en tres dimensiones) pueden representarse por elevacion, azimut y rotacién del punto de mira. La idea basica
del “Concepto de Cardan Inercial” es rotar el cardan en dos direcciones —una alrededor de “Azimut” y la otra
alrededor de “Elevacion”— con ritmos de cambio de rotacién que creen un patrén de maniobra en “espiral” necesario
para una maniobra de adquisicion. Por lo tanto mover el cardan sistematicamente puede llevar a cabo
sistematicamente las secuencias de transformacion Euler requeridas. Este patron en espiral es un patrén de
adquisicion tridimensional. El centro del campo de vision del rastreador de estrellas forma una trayectoria en “forma
espiral” tal como se muestra en las FIGS. 2A-2D. Los dos trazados vistos en las FIGS. 2A y 2C presentan una vista
lateral tridimensional del patrén en espiral (tiempo total igual a 2000 s). Los dos trazados vistos en las FIGS. 2B y 2D
muestran las vistas desde arriba del patrén en espiral.

Mas especificamente, la presente invencion emplea una secuencia Euler 1-2-3 de rotacion para mapear el
movimiento de cardan inercialmente fijo al movimiento del cuerpo de la nave espacial a través de una operacion en
cuaternion: T = [®]s[a]2[e]1 en la que “e” es el angulo de cardan de EL, “a” es el angulo de cardan de AZ, y “®” es el
angulo de giro. (La representacion en cuaternién se usa por conveniencia.) La transformacién combinada total en
términos de un conjunto de 6rdenes en cuaterniéon con respecto al marco cardan inercialmente fijo se muestra en la
FIG. 3. En la FIG. 3, el blogue etiquetado 1/S indica un integrador que integra los ritmos de cambio de entrada para
obtener posiciones.

La presente invencion incluye secuenciadores de fase para dirigir la adquisicion de potencia deseada con un control
basado en la posicion sobre el sensor de actitud. El diagrama del estado de la l6gica del modo de adquisicion se da
en la FIG. 4 para la nave espacial en una configuracion replegada (AQM) y en la FIG. 5 para la nave espacial en una
configuracion desplegada (SHM).

El AQM proporciona una capacidad de adquisicion del Sol de emergencia durante la érbita de transferencia. Puede
poner a la nave espacial en un estado de potencia/térmico seguro durante un periodo de tiempo prolongado a partir
de condiciones iniciales arbitrarias (actitud o ritmo de cambio). Es Gtil para una recuperacion de anomalias. EIl AQM
usa propulsores para acelerar/desacelerar y las ruedas para hallar el Sol y mantener a la nave espacial en un estado
de potencia/térmico seguro.

En breve, el AQM funciona como sigue. Primero, el AQM usa sensores solares de ranura orbital de transferencia
extendida con un campo de vision de +75 grados para colocar el vector solar en el plano X/Z del cuerpo, seguido por
una reorientacion Z para colocar el eje Z del cuerpo perpendicular a la linea solar. La nave espacial usa propulsores
para acelerar hasta 0,6 grados/segundo alrededor del eje Z del cuerpo y permanece en este ritmo de cambio usando
las ruedas con el Sol en el plano X/Y y paneles solares bien iluminados.

El AQM usa o bien datos de giroscopio o bien datos del rastreador de estrellas para ejecutar una maniobra de
adquisicion. En cualquier caso se usa un bucle de control de “cardan inercial” basado en la posicidn; el cuaternion de
la orden se actualiza usando los ritmos de cambio ®, AZ (azimut) y EL (elevacion) deseados para definir la posicion
deseada de los ejes de la nave espacial a todo lo largo de la ejecucion AQM completa.

Mas especificamente, el procedimiento de inicializacién para el AQM se muestra en la fase 18 de la FIG. 4. Como se
ve en la FIG. 4, el algoritmo AQM (1) primero gira hacia abajo la nave espacial a partir del ritmo de cambio inicial
hasta [0, 0, 0,25] grados/segundo y realiza la descarga del momento a través del propulsor (fase 20); (2) a
continuacion realiza una realineacién de busqueda de orientacion/punto de mira para llevar al Sol al campo de visién
del sensor solar con la rueda (fases 22 y 24); (3) realiza una reorientacion Z de 90 grados para asegurar que la linea
solar es normal a los paneles solares con la rueda (fase 26); y (4) gira finalmente hacia arriba por medio del
propulsor de nuevo a [0, 0, 0,6] grados/segundo y a continuaciéon conmuta al uso de las ruedas para mantener el giro
Z en un estado de mantenimiento seguro (fase 28). La fase de giro Z es la fase final del AQM. En esta fase de
mantenimiento seguro, la nave espacial esta girando alrededor del eje de orientacion del cuerpo (es decir, el eje del
cuerpo Z) con un ritmo de cambio constante de 0,6 grados/segundo. Los paneles solares exteriores de las alas
solares norte y sur replegadas estan con el Sol cada 300 segundos a este ritmo. El control de rueda permanece
activo para mantener el giro de la nave espacial a este ritmo de cambio. La nave espacial permanece en este estado
de “giro Z" con un control de rueda activo de modo indefinido, es decir, en este punto la nave espacial esta
esperando a una interferencia de tierra (por ejemplo, envio de érdenes para salir del modo de adquisicion,
reconfigurar la nave espacial de vuelta a la operacién de érbita de transferencia normal, etc.).

Una flota de naves espaciales existente emplea el AQM regular (heredado) para realizar la maniobra de adquisicion
del Sol con control de propulsores y acaba con, en el estado de mantenimiento seguro, la nave espacial girando
alrededor del eje X del cuerpo en el modo de espera sin control. (Esto es lo que significa el término “giro X libre”.)
Obsérvese que el giro X es dinamicamente estable y no se requiere un control activo. El nuevo AQM tal como se
presenta en la presente divulgacion se disefia para realizar en su lugar las maniobras sobre la rueda (es decir un
ahorro de combustible) y finaliza con la nave espacial girando alrededor del eje Z del cuerpo mientras el control con
la rueda permanece activo. La singularidad de este nuevo planteamiento es la siguiente.
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La herencia “giro X libre” puede no ser factible para la manivela de adquisicion con la rueda dado que el eje X del
cuerpo es el eje principal con mucha mayor inercia alrededor de este eje que el eje z del cuerpo (eje menor).
Cuando se realiza la reorientacion del momento Z a X segln sea necesario para llevar a la nave espacial al estado
de mantenimiento seguro, la nave espacial experimentara un intercambio de momento significativo entre el
cuerpo/rueda si se esta con el control de rueda, dando como resultado una saturacién del momento de rueda y, en
consecuencia, un fallo de la adquisiciéon. El nuevo AQM desvelado en el presente documento aprovecha la mas
pequefia inercia de la nave espacial alrededor del eje Z del cuerpo, en el que puede omitirse la etapa de
reorientacion del momento Z a X segln sea necesario para el AQM heredado, pero aln se necesita permanecer en
un control por rueda dado que el eje Z del cuerpo es dinamicamente inestable. (Obsérvese que la nave espacial
puede estar en un giro X o giro Z para cumplir con los requisitos de seguridad de potencia y térmica.)

El SHM proporciona una capacidad de adquisicion del Sol de emergencia durante las fases pos-despliegue de alas
de la misién y en 6rbita. Puede poner a la nave espacial en un estado de seguridad de potencia/térmico durante un
periodo prolongado de tiempo a partir de condiciones iniciales arbitrarias de actitud y ritmo de cambio (limitado por la
capacidad de almacenamiento del momento de las RWA). El SHM usa propulsores o ruedas para anular los ritmos
de cambio y la ruedas para hallar el Sol y mantener la nave espacial en un estado de seguridad de potencia/térmica.
El SHM también proporciona la capacidad de descarga del momento cuando se selecciona la opcion propulsor.

El SHM consigue un estado de seguridad de potencia y térmico para la nave espacial mediante ordenacion de
realineaciones coordinadas tanto del cuerpo como de las alas hasta que la corriente de alas esté por encima de un
umbral establecido.

Finalmente, el SHM puede usar tanto datos del giroscopio como datos del rastreador de estrellas para ejecutar una
maniobra de adquisicién. En ambos casos, se usa un bucle de control de “cardan inercial” basado en la posicion; el
cuaternion ordenado se actualiza usando los ritmos de cambio ®, AZ (azimut) y EL (elevacion) deseados para definir
la posicion deseada de los ejes de la nave espacial a todo lo largo de la ejecucion del SHM completa.

Mas especificamente, el procedimiento de inicializacion para el SHM se muestra en la fase 32 de la FIG. 5. El
algoritmo de SHM (1) primero anula los ritmos de cambio iniciales a cero y realiza una descarga del momento (si se
requiere) a través del propulsor (fase 34); (2) coloca a continuacion las alas en un modo de busqueda solar (fase
36); (3) realiza a continuacién una realineacion X/Z (si se requiere) para pasar la prueba de corriente de ala con la
rueda (fase 38); y (4) realiza finalmente una rotacion lenta en cabeceo a 0,1 grados/segundo con la rueda (fase 40).

Con el “Concepto de Cardan Inercial” descrito anteriormente, el sistema desvelado en el presente documento calcula
los comandos de posicién en cuaternion, en cada fase del modo, para conducir a una maniobra deseada en el
marco Inercial Centrado en Tierra (ECI). El método de célculo es como sigue (con referencia de nuevo a la FIG. 3).

(i) Tras la entrada en una nueva fase de modo, usar la estimacion en cuaternion de cuerpo a ECI a partir del
moédulo de software de la determinacion de la actitud (ATD) en la entrada en la fase como la “referencia inercial”

A est

local (definida como la referencia original): ¢ =0;".; (=0, .4)-El modulo de software ATD es parte del

estimador visto en la FIG. 1. El médulo de software ATD realiza las siguientes funciones: (1) proporciona una
estimacion en tiempo real de la actitud del bus con respecto a un marco de referencia inercial; (2) proporciona
una estimacion en tiempo real del ritmo de cambio angular del cuerpo con relacion a una referencia inercialmente
fija; (3) proporciona una estimacion en tiempo real de la aceleracion angular residual del cuerpo; (4) proporciona
una estimacion en tiempo real de las desviaciones en el ritmo de cambio giroscopico; y (5) proporciona la funcién
para predecir o estimar la actitud para un tiempo no igual al tiempo actual. EI ATD es un algoritmo de
determinacion de la actitud heredado, pero con las ganancias de estimacion disefiadas con un concepto de
control de cardan inercial basado solo en la posicion.

(i) Mientras estd en el procesamiento de la fase de modo, calcula los comandos de &ngulo cardan e, a, @
baséandose en los comandos de ritmo de cambio del cardan é,a,¢ ,establecidos funcionalmente para cada fase, y

calcula los comandos de posicion en cuaternién dgfs correspondientes con una secuencia Euler 1-2-3 de

rotacion dada en la FIG. 3, que especifica la actitud de la nave espacial controlada con relacién a la “referencia
inercial”.

(iii) Actualiza los comandos de posicion en cuaternion con relacion al marco ECI: ¢ ., =dp, Od; . Yy los envia

a un moédulo de software de direccién del bus (STR) como una entrada al bucle de control de “cardan inercial”
basado en la posicion. (El médulo de software STR es parte del bloque 14 mostrado en la FIG. 1.) El médulo de
software STR realiza las siguientes funciones: (1) proporciona un marco de referencia de determinacion de la
actitud al modulo de software de Determinacion de la Actitud (ATD); y (2) proporciona comandos de direccion del
cuerpo (bus) de la nave espacial al controlador de realimentacion proporcional. El médulo de software STR es un
médulo de direccion del bus heredado.
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(iv) Sale a la siguiente fase de modo cuando los errores de posicion se hacen pequefios y se satisfacen otros
criterios de salida.

Como se ha mencionado anteriormente, se usa una ley de direccién en intrusion sin giroscopio en la intrusion de
control inducida por la caida de la referencia de actitud (por ejemplo, intrusiones en el rastreador solar/terrestre).
Cuando se reanuda el control de posicion a partir de una larga intrusion, puede provocar, sin la ley de direccion,
disparos excesivos del propulsor con grandes errores de control de posicion crecientes bajo un estado sin control y
un fallo de la adquisicion en consecuencia. La ley de direccion de intrusién se desarrolla para mantener errores de
control de posicién cero durante intrusiones, y pequefios transitorios de actitud en la pos-intrusién mediante la
deduccién de un conjunto de referencias “inerciales” alternas. La ley de direccion de intrusion implica una operacion
en dos etapas que funciona como sigue (para todas las fases de un modo).

() La primera etapa de la ley de direccion es mantener errores de posicion cero cuando la referencia de actitud
gueda indisponible y la nave espacial esta en un estado sin control. La ley de direccién detiene la funcién normal

de la fase del modo en el procesamiento y genera una “referencia inercial” temporal . para sustituir a la

referencia original q2, en cada momento de despacho:

droef = dssjeci D (qgis)_l

en la que la salida de la orden de posicién en cuaternién al médulo de software STR seguira estrechamente a la
Jest

estimacion en cuaternion q,”,,; desde el modulo de software ATD, dando como resultado un error de control de
posicion cero durante la intrusion.

(i) La segunda etapa de la ley de direccién es realizar una realineacion de referencia en cuaternion, cuando ha
pasado la intrusion y se reanuda el control, para llevar la referencia actual g, en el control reanudado (: c]fef) a

la referencia original G2, con un tipo de cambio de realineacion W, .. - (Si tiene lugar una intrusion en la fase

de giro Z, por ejemplo, esto establecera la referencia en cuaternién de vuelta a cuando se adquirieron las
corrientes de ala completas en la entrada en la fase). Primero, la ley de direccion determina el eje y angulo de
realineacion:

A [~ VL 2o
qrealineacién - (q ref ) 0 qref

@: 3)|

q realineacion

€ = eje de realineacion = q,_eacen (L2 3)/

) = angulo de realineacion maximo = 2cos™ [drea”neacién (4)]

giro,max
A continuacion, la ley de direccién genera la referencia en cuaternion intermedia g, ,

9| = angl‘JIO de realineacion intermedio = 6| + SignO(ereaxlineaxcidn) Dl"‘)r(-:*alin(-:*acién realineacién, méax

AT ; |6, | <|e
[ 6 6 . 6 . _ 697
q =|e sen;, e, sen?, e, sen?, e, sen?,

dref,l :drfef Ddl

en la que AT es el tiempo de despacho del modo de adquisicién. La adquisicion se reanuda en su procesamiento
normal una vez que 6 = Breaiineacion,max.

De ese modo, usando un “Concepto de Cardan Inercial”, los inventores han desarrollado un método de control de la
maniobra de adquisicion basado en la posicion que permite a la nave espacial realizar maniobras en 3 ejes en la
mision sin el uso o deduccién de ninguna informacién de “ritmo de cambio”. Como resultado, la nave espacial puede
poner al giroscopio en el modo de reserva o eliminar completamente el hardware/software del sensor giroscépico en
futuras misiones, lo que puede ahorrar a un programa de multiples millones de délares para el hardware del
giroscopio en si asi como sus tasas adicionales del servicio de operacién/mantenimiento.
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Para completar la divulgacién precedente, se describirdn a continuacion con mayor detalle las funciones de cada
fase AQM y SHM.

Adquisicién del Sol de emergencia (AQM) en 6rbita de transferencia

El AQM se disefia para conseguir un estado seguro de potencia/térmico durante la érbita de transferencia. Usa el
sensor de orientacion para eventualmente colocar el vector solar en el plano X/Y del cuerpo. El sensor de
orientacion es un sensor solar de ranura montado en el cuerpo localizado en el plano normal al eje X con un
intervalo de campo de visién de +75 grados. Solo se requiere el indicador de cruce del sensor de orientacion, no la
posicion angular desde el sensor nulo. Inicialmente, se usan los propulsores para girar la nave espacial alrededor de
su eje Z y descargar cualquier momento en las ruedas. El intento de hallar el Sol con el sensor comienza mediante
la ordenacién de una realineacion del cuerpo basada en la rueda alrededor del eje de orientacidn de la nave espacial
y esperar a un pulso desde el sensor de orientacion. Si el pulso del sensor de orientacion no se ve después de una
revolucion completa de la nave espacial, entonces se dice que el Sol esta en el “ojo de la cerradura” a lo largo del
eje Z positivo o negativo, fuera del alcance del sensor de orientacion. Si el Sol esta en el ojo de la cerradura,
entonces se ejecuta una reorientacion a 90 grados bajo el control de rueda y se reinicia la realineacién de
orientacion. Una de estas realineaciones de orientacion deberia detectar el Sol con el pulso del sensor de
orientacion. Una vez detectado el Sol, el eje Z se reorienta en 90 grados usando el control de rueda para colocar al
Sol en el plano X/Y de la nave espacial. Se ejecuta una aceleracion final alrededor del eje Z con los propulsores para
dejar a la nave espacial en giro Z con el Sol en el plano X/Y y los paneles solares bien iluminados. El estado de giro
Z final se controla activamente por la nave espacial usando las fuerzas de reaccién.

El AQM se disefia para realizar una adquisicion del Sol con éxito con la IRU por omisién. Si no esta disponible la
IRU, el AQM también puede intentar una ejecucion usando los rastreadores de estrellas. Nominalmente, se usaran
los datos de ambos rastreadores de estrellas para disminuir el impacto de intrusiones en el rastreador. En ambos
casos, se usa un bucle de control de “cardan inercial” basado en la posicion; el cuaterniéon ordenado se actualiza
usando los ritmos de cambio ®, AZ y EL deseados para definir la posicion deseada de los ejes de la nave espacial a
todo lo largo de la ejecucién del AQM completo.

El AQM podria invocarse en cualquier momento después de la transicion de giro X a Z, y previamente al despliegue
de las alas, desde unas condiciones iniciales arbitrarias de actitud y ritmo de cambio de actitud (dentro de los limites
de requerimiento) con respecto a la linea solar. Se disefia para recuperacion de anomalias. Este algoritmo incluye
caracteristicas para hacerlo robusto en condiciones de eclipse.

El médulo de software AQM se compone de las siguientes seis fases tal como se muestra en la FIG. 4:

 Inicializacién: En la fase de inicializacion (fase 18 en la FIG. 4), se envian una serie de 6rdenes de configuracion,
incluyendo érdenes para abrir las valvulas de enclavamiento. Se realiza una comprobaciéon de que existen datos
de sensores validos y el temporizador de apertura de la valvula de enclavamiento haya expirado antes de
proceder a una fase de Ritmos de Cambio Nulos (fase 20 en la FIG. 4). La transicion normal es a la fase de
Ritmos de Cambio Nulos después de que haya expirado el temporizador de apertura de la véalvula de
enclavamiento; sin embargo, el AQM permanecera en la fase de Inicializaciéon hasta que o bien estén disponibles
datos de la IRU o del rastreador de estrellas o bien haya expirado el temporizador de la fase de inicializacion.

» Ritmos de Cambio Nulos: En la fase de Ritmos de Cambio Nulos (fase 20 en la FIG. 4), se encenderan los
propulsores para accionar los ritmos de cambio iniciales del cuerpo a 0,25 grados/segundo alrededor del eje Z de
la nave espacial usando las 6rdenes basadas en la posicion (®) en el esquema de cardan inercial. La salida a
una fase de busqueda de orientacion (fase 22 en la FIG. 4) tiene lugar cuando los errores de posicién estan por
debajo de un umbral para un tiempo de persistencia y la descarga del momento de rueda se ha completado. La
salida a modo de reserva (30 en la FIG. 4) tiene lugar con la expiracion del temporizador de fase. Esta Ultima
condicion puede indicar un problema del propulsor. Obsérvese que si el tipo de control se establece a ninguno
durante la fase de Ritmos de Cambio Nulos, la cuenta atras del temporizador de fase se parara y se detendra la
desaceleracion hasta que el tipo de control se haya establecido de vuelta a control por propulsores. Durante este
tiempo, se redefine la referencia inicial en cuaternion para proporcionar un error de posicion cerca de cero para
impedir la acumulacién de errores mientras el tipo de control es ninguno.

« Busqueda de orientacion: En la fase de busqueda de orientacion (fase 22 en la FIG. 4) el cuerpo se realinea
alrededor del eje de orientacion usando los comandos de posicion (®) en el esquema de cardan inercial
correspondiente a un ritmo de cambio de 0,25 grados/segundo. La realineacién se ejecuta con las ruedas de
reaccion y continuard hasta que se adquiera el Sol en el sensor de orientacion o expire el temporizador de fase.
Cuando se adquiere, el AQM transita a una fase de Reorientacion Z (fase 26 en la FIG. 4). Si ha expirado el
temporizador de fase sin hallar al Sol en el sensor de orientacion, la salida tiene lugar a una fase de Busqueda
de Cabeceo (fase 24 en la FIG. 4). El AQM actuara en secuencia adelante y atras entre las frases de Blsqueda
de Cabeceo y Orientacion hasta que se adquiera el Sol, o hasta que expire el temporizador de modo, en cuyo
caso la salida tiene lugar hacia el Modo de Espera. Este ciclo entre las fases de Busqueda de Cabeceo y
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Orientacidén puede indicar o bien un fallo de hardware o el Sol en eclipse. Si el Sol no esta en eclipse, entonces
los ritmos de cambio de actitud y las posiciones se supervisan para verificar que estan teniendo lugar
realineaciones en las direcciones correctas y que se lleva a cabo una rotacion completa de 360 grados en cada
fase de blsqueda de orientacion. El temporizador de la fase de blsqueda de orientacién por omisién estara en
1800 segundos, suficiente para una rotacion de orientacion de 450 grados.

« Bulsqueda de Cabeceo: En la fase de Busqueda de Cabeceo (fase 24 en la FIG. 4), el eje de giro de la nave
espacial se realineara en 90 grados alrededor del eje de azimut del cardan inercial mientras alin mantiene la giro
de 0,25 grados/segundo alrededor de la orientacion. Esta maniobra se lleva a cabo usando las ruedas de
reaccion. Una vez esta completa la realineacion, la fase comprueba si el error de posicién esta por debajo del
umbral para un tiempo de persistencia o si el temporizador de fase ha expirado. Cuando la realineacion esta
completa, la fase de Busqueda de Cabeceo sale a la fase de Busqueda de Orientacion (fase 22 en la FIG. 4). La
duracién por omisién del temporizador de fase corresponde a una rotacion de 90 grados alrededor del eje de
azimut cardan inercial al ritmo de cambio de realineacion de azimut por omision, incluyendo un relleno de ~10 %.
Si el temporizador de modo expira, la salida tiene lugar al modo de Espera. La comprobacion del temporizador
de modo se realiza a la entrada de la fase de Blsqueda de Cabeceo. Si el tipo de control es igual a ninguno
durante la fase de Busqueda de Cabeceo, el temporizador de fase y la reorientacion se detienen, y se
reanudaran cuando se reanude el control de la nave espacial.

« Reorientacion Z: En la fase de Reorientacion Z (fase 26 en la FIG. 4), del eje Z se reorienta 90 grados por medio
de una realineacion en elevacion del cardan inercial. Durante esta fase se supervisa el error de posicion de la
actitud para verificar que la realineacion esta procediendo en la direccion correcta, y que se ha llevado cabo una
reorientacion de 90 grados al final de la fase. Se supervisa el temporizador de fase para verificar que se esta
permitiendo la cantidad correcta de tiempo para que la maniobra se complete. La salida tendra lugar a una fase
de Giro Z (fase 28 en la FIG. 4) cuando o bien el error de actitud esta por debajo de un umbral durante un tiempo
de persistencia, o cuando expira el temporizador de fase, lo que tenga lugar primero. Una vez mas, es critico que
la reorientacion se ejecute en la direccion correcta, dado que la reorientacién definira el angulo solar final de la
nave espacial. De ese modo, la entrada en la fase de Reorientaciéon Z solo tendra lugar si esta disponible una
buena estimacion de la posicion, y la fase de Reorientacion Z solo transitara a la fase de Giro Z si la actitud final
es correcta. Esto se lleva a cabo mediante el almacenamiento de la estimacién de posicién inicial y su uso como
una referencia. Mientras el tipo de control sea igual a ninguno, las 6rdenes de posicién se actualizan para
proporcionar un error de posicion cero y se detiene el temporizador de fase. Sin embargo, una vez que el tipo de
control ya no es igual a ninguno, la referencia inicialmente almacenada se usa una vez mas para determinar la
actitud deseada para la reorientacion, lo que asegura que la actitud final de la nave espacial serd segura
respecto al Sol.

e Giro Z: En la fase de Giro Z (fase 28 en la FIG. 4), la nave espacial es girada alrededor del eje Z a
0,6 grados/segundo con propulsores. Durante esta fase se supervisan los ritmos de cambio de la actitud para
verificar que la direccion y magnitud del giro estan llegando a los valores correctos, y se supervisa el
temporizador de fase para verificar que se le esta permitiendo la cantidad correcta de tiempo para que se
complete la aceleracion. Una vez expira el temporizador de fase o el error de posicion esta por debajo de un
umbral, se inhabilitan los propulsores y la nave espacial mantiene el giro Z con control de ruedas activo. Como
con la fase de ritmo de cambio nulo (fase 20 en la FIG. 4), si el tipo de control se establece en ninguno durante la
fase de ritmo de cambio nulo, la cuenta atras del temporizador de fase se detendra y la aceleracion se parara
hasta que el tipo de control se establezca de vuelta al control por propulsores. También se establecera la
referencia en cuaternién a un valor para proporcionar un error de posicion proximo a cero. Sin embargo, la fase
de giro Z también realizara una realineacién para volver a la referencia inicial en cuaternién. Esto es necesario
debido a que esta referencia inicial representa una actitud segura respecto al Sol, y la have espacial debe volver
a ella para mantener un buen angulo solar.

Modo de mantenimiento seguro (SHM) en estacién

La FIG. 5 muestra la légica SHM. Después de la fase de inicializacion, los ritmos de cambio de la nave espacial se
anulan hasta cero. Una vez se completa la descarga del momento, si habilitado, y los errores de posicion estan por
debajo de un cierto umbral, se ordena un inicio de la fase de busqueda del Sol. Durante esta fase, se ordena a las
alas que se realineen en el modo de busqueda del Sol hasta que se detecte una corriente maxima por la matriz
solar. Se comprueban las corrientes del ala y si ambas corrientes estan por debajo de un umbral, se ordena al
cuerpo rotar usando las ruedas alrededor de un eje que reposa en el plano del cuerpo X/Z, perpendicular al eje de
las alas. Las corrientes de ala se supervisan cuando rota el cuerpo, y cuando cualquiera de las corrientes del ala
excede un umbral, se detiene la rotacion del cuerpo X/Z. El cuerpo se coloca entonces rotacion lenta en cabeceo
lento para proporcionar una cobertura T&C y promediado térmico sobre el cuerpo, mientras que las corrientes de ala
se supervisan continuamente con las alas en el modo de busqueda solar. Si en cualquier momento ambas corrientes
de ala cayeran por debajo de un umbral, se reiniciaria la realineacion X/Z. Por lo tanto se disefia el SHM para
mantener un estado de potencia y térmicamente seguro durante largos periodos de tiempo.
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El médulo de software SHM se compone de las siguientes cinco fases tal como se muestra en la FIG. 5:

Inicializacién: En una fase de Inicializacion (fase 32 en la FIG. 5), si se selecciona el control por propulsores, se
realizard una comprobacion de que existen datos de sensor validos antes de proceder a una fase de Ritmos de
Cambio Nulos (fase 34 en la FIG. 5) y habilitar a los propulsores. Si esta disponible la IRU, el SHM comprobara
datos de IRU validos; en caso contrario, comprobara que la actitud referenciada por el rastreador de estrellas ha
convergido. Si se selecciona al control por rueda, o si el control por propulsores se selecciona y se detecta un
sensor valido, la transicién normal es a la fase de Ritmos de Cambio Nulos. Si se selecciona el control por
propulsores y no se detecta sensor valido, la transicion es al modo de Espera (42 en la FIG. 5) una vez expira el
temporizador de fase. Esta fase también realiza una comprobacién del momento para determinar si es necesaria
la descarga de momento con el control por propulsores para completar con éxito la adquisicion del Sol sin saturar
las ruedas.

Ritmos de Cambio Nulos: En la fase de Ritmos de Cambio Nulos (fase 34 en la FIG. 5), se usaran los
propulsores o las ruedas para accionar los ritmos de cambio iniciales del cuerpo a cero usando comandos de
posicion. Se supervisa el temporizador de fase durante esta fase. Si se entra en esta fase desde la fase de
inicializacion, el temporizador de fase se establecera en un valor nominal de 1200 segundos; en caso contrario si
se entra desde una fase de mantenimiento seguro (fase 40 en la FIG. 5), se establecera en el valor nominal mas
1,21 horas para permitir que una rueda en fallo desacelere debido a la fricciéon. Una vez el temporizador de fase
esta por debajo del T_RCamb_nulo, se supervisan los errores de control de posicién y el momento de la rueda
(si se ordena una descarga del momento). Cuando los errores de control de posicion y el momento de la rueda
estan por debajo de un umbral o si ha expirado el temporizador de fase, la transicion tendra lugar a una fase de
Inicio de Busqueda del Sol (fase 36 en la FIG. 5). Si se controlan los propulsores, se inhabilitaran en este
momento y el control adicional se llevara a cabo usando ruedas. Antes de salir de esta fase las alas seran
puestas en un modo de busqueda del Sol. Obsérvese que si el tipo de control se establece en ninguno durante la
fase de ritmo de cambio nulo, la cuenta atras del temporizador de fase se detendra y repondra el temporizador
de persistencia hasta que el tipo de control se establezca de vuelta a control por propulsores. Durante este
tiempo, el cuaternidn de referencia inicial se repone al cuaternién estimado a partir del médulo de software ATD
para impedir la acumulacién de errores mientras el tipo de control es ninguno.

Fase de Inicio de Busqueda Solar: En la fase de Inicio de Busqueda Solar (fase 36 en la FIG. 5), el secuenciador
espera durante 600 segundos para permitir que las alas adquieran el Sol. Al final de este tiempo, se supervisa la
corriente del ala durante hasta 60 segundos adicionales. Se supervisan el temporizador de fase y la corriente del
ala. Si la corriente en ambas alas persiste por debajo de un bajo umbral, entonces la salida ocurre a la fase de la
Realineacion X/Z (fase 38 en la FIG. 5). En caso contrario tras la expiracion del temporizador de fase, la salida
tiene lugar a la fase de Mantenimiento Seguro (fase 40 en la FIG. 5). Obsérvese que si el tipo de control se
establece en ninguno durante la fase de comienzo de busqueda del Sol, la cuenta atras del temporizador de fase
se detendra y repondra el temporizador de persistencia hasta que el tipo de control se establezca de nuevo en
control por rueda.

Realineacién X/Z: En la fase de Realineacion X/Z (fase 38 en la FIG. 5), se ordena al cuerpo que se realinee
alrededor de un eje en el plano del cuerpo X/Z usando los comandos de posicion (EL y ® en el esquema de
cardan inercial). Se comprueban los ritmos de cambio del cuerpo y el momento total en la estructura del cuerpo
para verificar que se esta procediendo a la realineacion en la direccion correcta y con el ritmo correcto. Si la
corriente del ala en ambas alas persiste por encima de un umbral, entonces se envia una orden para detener la
realineacion X/Z, y se inicializa el temporizador de fase en 400 segundos. Cuando los errores de control de
posicion estan por debajo de un umbral durante un tiempo de persistencia, entonces tiene lugar la salida a la
fase de mantenimiento seguro (fase 40 en la FIG. 5).

Obsérvese que si el tipo de control se establece en ninguno durante la realineacién X/Z, se detendra la aceleracién
al ritmo de realineacién deseado hasta que el tipo de control se establezca de vuelta a control por propulsién.
Durante este tiempo, se redefine la referencia en cuaterniéon para proporcionar un error de posicién cercano a cero
para impedir que se acumulen los errores mientras el tipo de control es ninguno. Sin embargo, esta fase también
realizard una realineacion para volver a la referencia en cuaternion inicial antes de que se reanude la realineacioén
X/Z. Si el tipo de control se establece en ninguno durante la maniobra de detencién de la realineacién X/Z, la cuenta
atras del temporizador de fase se detendra y repondra el temporizador de persistencia hasta que el tipo de control se
establezca de vuelta a control por rueda.

Mantenimiento Sequro: En la fase de Mantenimiento Seguro (fase 40 en la FIG. 5), la nave espacial se coloca en
rotacion lenta sobre el eje Y para satisfacer las restricciones de potencia, térmicas y de comunicaciones. Se
supervisan continuamente las corrientes del ala y se reintroduce la fase de realineacion X/Z si persiste por
debajo de un umbral preestablecido.

Tras la entrada, se controla el cuerpo para acelerar el ritmo de cambio del cabeceo del cuerpo a 0,1 grados/segundo
usando oOrdenes de posicion (AZ en el esquema cardan inercial) y permanecer en rotacion lenta sobre el eje Y
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indefinidamente. Se comprueban los ritmos de cambio del cuerpo y el momento total en la estructura del cuerpo para
verificar que la realineacion esta procediendo en la direccion correcta y con el ritmo de cambio correcto. Si el tipo de
control se establece en ninguno durante el estado de aceleracion hacia una rotacion lenta sobre el eje Y o en
rotacion lenta sobre el eje Y, se redefine la referencia en cuaternion para proporcionar un error de posicién cercano
a cero para impedir la acumulacion de errores mientras el tipo de control es ninguno. Sin embargo, esta fase
también realizara una realineacién para volver a la referencia en cuaternién inicial antes de que se reanude la
trayectoria de control nominal. Ademas, la aceleracién se parara hasta que el tipo de control se establezca de vuelta
a control por rueda cuando esta en el estado de aceleracion.

Si la corriente en ambas alas persiste por debajo de un umbral, entonces se envia una orden para detener la
realineacion de cabeceo y se inicializa el temporizador de fase en 400 segundos. El secuenciador espera hasta que
los errores de control de posicion estan por debajo de un umbral durante un tiempo de persistencia, y a continuacion
sale de vuelta a la fase de Realineacion X/Z (fase 38 en la FIG. 5). Si el tipo de control se establece en ninguno
mientras se realiza la prueba de umbral, la cuenta atrds del temporizador de fase se detendra y repondra el
temporizador de persistencia hasta que el tipo de control se establece de vuelta a control por rueda.

Tras la entrada en la fase de Mantenimiento Seguro, se inspecciona el nimero de ruedas disponible para verificar si
ha ocurrido un fallo de rueda, en cuyo caso el algoritmo realiza una transicion sencilla desde la fase de
Mantenimiento Seguro de vuelta a la fase de Ritmos de Cambio Nulos (fase 34 en la FIG. 5). Esta transicién es
necesaria en caso de que el fallo de rueda provoque una conmutacién sin recuperacion de reservas. En este caso,
puede pasarse la comprobacién de momento realizada de modo auténomo en la fase de inicializacion, suponiendo
gue estan disponibles las cuatro ruedas. Sin embargo, si realmente solo estan disponibles tres ruedas, es necesario
volver a la fase de Ritmos de Cambios Nulos para realizar una descarga del momento para asegurar que las tres
ruedas restantes pueden absorber suficiente momento para que la nave espacial esté segura durante las primeras
24 horas tras conmutacion. Si se desea volver a la fase de Ritmos de Cambio Nulos, la fase de Mantenimiento
Seguro enviara una orden de descarga del momento y seleccionara el control por rueda. El control por rueda se
usara entonces en la fase de Ritmos de Cambio Nulos para evitar el uso de combustible hasta que haya transcurrido
un tiempo suficiente para permitir que la rueda en fallo se desacelere hasta cero debido a la friccion. Tras eso, el
control por propulsores se ordena durante el resto de la fase de ritmos de cambio nulos.

Aunque la invencién se ha descrito con referencia a varias realizaciones, se entendera por los expertos en la materia
que pueden realizarse diversos cambios y pueden sustituirse equivalentes por elementos de los mismos sin
apartarse del alcance de la invencion. Ademas, pueden realizarse muchas modificaciones para adaptar una
situacion particular a las ensefianzas de la invencion sin apartarse del alcance esencial de la misma. Por lo tanto se
pretende que la invencién no esta limitada a la realizacién particular desvelada como el mejor modo contemplado
para llevar a cabo la presente invencién.
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REIVINDICACIONES

1. Un sistema para un control sin giroscopio de la actitud de una nave espacial (2) basandose en mediciones de
actitud y no mediciones del ritmo de cambio, caracterizado por que el sistema comprende:

una pluralidad de rastreadores de estrellas (6) para proporcionar mediciones de la actitud de la nave espacial;
un procesador de control de la actitud (4) que produce 6rdenes de par; y

medios para producir pares que cambien la actitud de la nave espacial (2) en respuesta a 6rdenes de par desde
dicho procesador de control de la actitud (4),

en el que dicho procesador de control de la actitud (4) comprende:

un estimador (10) para proporcionar la estimacion de posicion de la nave espacial en cuaternién que se calcula
basandose en mediciones de la actitud de la nave espacial proporcionadas por dichos rastreadores de estrellas (6) y
no basandose en mediciones del ritmo de cambio mediante un giroscopio;

un secuenciador de fase (12) para proporcionar érdenes de posicidon en cuaternion para conducir una maniobra a
una actitud deseada en tres dimensiones, en el que las 6rdenes de posicién se determinan basandose al menos en
parte en la estimacion de posicién de la nave espacial en cuaternién proporcionadas por dicho estimador (10); y

un controlador (14) que produce 6rdenes de par para una maniobra que son funcién de las estimaciones de posicion
de la nave espacial en cuaternion desde dicho estimador (10) y 6rdenes de posicién en cuaternidon procedentes de
dicho secuenciador de fase (12)

2. El sistema tal como se ha enumerado en la reivindicacién 1, en el que dichos medios de produccién de par
comprenden propulsores (16).

3. El sistema tal como se ha enumerado en la reivindicaciéon 1, en el que dichos medios de producciéon de par
comprenden ruedas de reaccion (16).

4. El sistema tal como se ha enumerado en la reivindicacion 1, en el que dicho secuenciador de fase (12) realiza
etapas de un algoritmo para conseguir y mantener un estado seguro de potencia y térmico mientras las alas de la
nave espacial (2) estan replegadas.

5. El sistema tal como se ha enumerado en la reivindicacién 1, en el que dicho secuenciador de fase (12) realiza
etapas de un algoritmo para conseguir y mantener un estado seguro de potencia y térmico mientras las alas de la
nave espacial (2) estan desplegadas.

6. El sistema tal como se ha enumerado en la reivindicacion 1, en el que dicho secuenciador de fase (12) realiza
etapas de un algoritmo para aplicar una ley de direccién en intrusion sin giroscopio para protegerse contra posibles
fallos de adquisicion desde una larga intrusion en el rastreador de estrellas.

7. El sistema tal como se ha enumerado en la reivindicacién 1, en el que dicho controlador (14) produce 6rdenes de
par que provocan que las estimaciones de posicion de la nave espacial en cuaternion sigan estrechamente las
ordenes de posicién en cuaternion.

8. El sistema tal como se ha enumerado en la reivindicacion 1, en el que dicho secuenciador de fase (12) calcula las
Ordenes de posicion en cuaterniéon para conducir a una maniobra deseada en un marco de referencia inercial
centrado en la Tierra.

9. Un método para un control sin giroscopio de la actitud de una nave espacial (2) basandose en mediciones de la
actitud y no en mediciones del ritmo de cambio, caracterizado por que el método comprende las etapas siguientes:

(a) medicion de la actitud de una nave espacial (2) usando rastreadores de estrellas;

(b) céalculo de las estimaciones de posicion de la nave espacial en cuaternion basandose en mediciones de
actitud de la nave espacial (2) proporcionadas por los seguidores de estrellas (6) y no en mediciones del ritmo de
cambio mediante un giroscopio;

(c) proporcionar las 6rdenes de posicidn en cuaternion para conducir una maniobra a una actitud deseada en tres
dimensiones, en el que las 6rdenes de posicion se determinan basandose al menos en parte en las estimaciones
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de posicion de la nave espacial en cuaternion;

(d) producir 6rdenes de par para una maniobra que son funciéon de las estimaciones de posicién de la nave
espacial en cuaternién y de las érdenes de posicion en cuaternion; y

(e) producir pares que cambien la actitud de la nave espacial (2) en respuesta a las 6rdenes de par.

10. El método tal como se ha enumerado en la reivindicacion 9, en el que la etapa (c) comprende realizar un
algoritmo para conseguir y mantener un estado seguro de potencia y térmico mientras las alas de la nave espacial
(2) estan replegadas.

11. El método tal como se ha enumerado en la reivindicacion 9, en el que la etapa (c) comprende realizar un
algoritmo para conseguir y mantener un estado seguro de potencia y térmico mientras las alas de la nave espacial
(2) estan desplegadas.

12. El método tal como se ha enumerado en la reivindicacion 9, en el que la etapa (c) comprende realizar un
algoritmo para aplicar una ley de direccion en intrusién sin giroscopio para protegerse contra posibles fallos de
adquisicion desde una larga intrusion del sensor.

13. El método tal como se ha enumerado en la reivindicacién 9, en el que la etapa (d) hace que las estimaciones de
posicion de la nave espacial (2) sigan cercanamente las 6rdenes de posicion.

14. El método tal como se ha enumerado en la reivindicacién 9, en el que la etapa (c) comprende calcular las
ordenes de posicion en cuaternién para conducir una maniobra deseada en un marco de referencia inercial centrado
en la Tierra.
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