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OBJETIVO
Desarrollo y simulacion de un algoritmo de control de orientacion que después pueda ser

implementado en un satélite artificial.

OBJETIVO ESPECIFICO

Realizar las simulaciones del sistema de control de orientacidon para un microsatélite
utilizando ruedas de inercia como actuadores y ademas comparar el desempeno de dos
controladores, un controlador por retroalimentacion de estados y un Regulador Lineal

Cuadratico.
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Resumen

Resumen

El desarrollo de los proyectos espaciales, hasta hace algunos afnos, estaba
caracterizada por el enorme costo econdmico que requeria un proyecto de esta
envergadura haciendo que estos proyectos estuvieran destinados a naciones mas
poderosas.

Hoy en dia los proyectos espaciales se han convertido en misiones de menor costo
que ha permitido que un mayor nimero de naciones y empresas privadas tengan
acceso al espacio’.

La reduccion de costos se debe principalmente al avance de la tecnologia que ha
permitido la reduccion del tamafio de los dispositivos utilizados como carga y al
nacimiento del concepto de satélite pequeno, el cual tiene como objetivo el desarrollo
de satélites de dimensiones y masa reducidas que puedan, en un futuro, realizar
aquellas actividades que los satélites de gran envergadura y costo hacen hoy en dia.
Algunos de los proyectos de este tipo pueden ser incluso implementados en
Universidades como por ejemplo los proyectos desarrollados por el NTNU de
Noruega? los cuales son satélites pequefios que tienen como objetivos llevar a érbita
satélites pequenos que tengan como objetivo educar a los estudiantes en el
desarrollo de estos proyectos, la Universidad Técnica de Delft con los proyectos
Delfi-C3° y actualmente el desarrollo del satélite Delfi-n3Xt. En América Latina se
desarrollo el satélite Pehuesat-1 por parte de la Universidad Nacional de Comahue®.

Con lo que respecta al sistema de control, actualmente los microsatélites utilizan
como actuadores bobinas magnéticas y ruedas inerciales segun el objetivo de la
misién y el peso de los elementos utilizados.

Como parte de este fendbmeno mundial, “Cientificos universitarios perfeccionan un
proyecto aeroespacial de largo plazo que permitira estudiar la contaminacion
atmosférica y obtener imagenes satelitales para diferentes usos, como el estudio de
areas forestales, la distribucién urbana y otras aplicaciones™. Realizando un proyecto
con el Instituto de Aviacion de Moscu (CONDOR MAI-UNAM) y con el Instituto de
Tecnologia de Massachusetts (QUETZAL MIT-UNAM). Ademas de estos proyectos,
en el Instituto de Geografia de la UNAM se desarrollan plataformas de simulacion
con la finalidad de probar algoritmos de control en Tierra.

! Mis informaci6n puede ser encontrada en la pagina web de la Universidad Técnica de Delft en los Paises Bajos
http://www.Ir.tudelft.nl/en/organisation/departments-and-chairs/space-engineering/space-systems-
engineering/expertise-areas/mission-concept-exploration/small-satellite-projects/

2 hitp://ore.ntnu.no/studsat/index_new.php?target=5&type=link

? http://www.delfic3.nl/index.php

* http://www.aate.org/pehuensat.html

5 http://www.dgcs.unam.mx/boletin/bdboletin/2012_209.html
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Resumen

En este trabajo se describe el desarrollo del modelado y la simulacién del control de
orientacion de un satélite pequefio a partir del modelado de la cinematica y la
dinamica del satélite, estableciendo métodos de control y simulando en computadora.

Ademas, se reportan los resultados obtenidos de la simulacién de distintos casos en
los que se aplica el control de orientacion con la finalidad de estabilizar un satélite de
percepcion remota en Orbita baja sincrona Solar y se obtiene la relacion entre el par
requerido para realizar las maniobras y la potencia que los motores de corriente
directa y ruedas inerciales de la plataforma Simusat 2.0 y Simusat 3.0°, las cuales
estan montadas en los ejes principales del satélite.

Las simulaciones por computadora realizadas se hacen utilizando dos técnicas de
control: Control por retroalimentacién de estados y Regulador Lineal Cuadratico
(LQR por sus siglas en inglés), que tienen como principal diferencia la forma en la
que la ganancia de realimentacidbn es calculada. Mientras el Control por
retroalimentacién de estados la constante de retroalimentacién reubica los polos del
sistema a polos deseados, el control LQR minimiza una funcion de costo.

A través de estas técnicas de control descritas es posible evaluar el comportamiento
del satélite en sus tres ejes y observarse la evolucion del comportamiento satelital.

® Referencias [5], [6] y [22]



Alcances

Alcances

Los alcances de este trabajo se resumen en los siguientes puntos:

1. Se presenta el disefio de dos controladores lineales, Retroalimentacion de
Estados y LQR, los cuales se simulan por medio de Simulink®.

2. Se calcula el par necesario que debe aplicarse en cada eje del satélite para
que alcance la orientacion deseada.

3. Se obtienen las gréaficas de comportamiento del satélite en sus tres ejes.

4. Se hace una relacion entre el actuador y el par requerido para las maniobras,
obteniendo la potencia que seria necesaria para el accionamiento de este
actuador si se implementa un control de velocidad. Este proceso se realiza
con la finalidad de proveer informacion necesaria a los demas subsistemas del
satélite.

5. Unicamente se considera el control de Orientacién, dejando de lado los
instrumentos para la determinacién de la orientacion.

6. La unica perturbacion considerada es la del par gravitacional, siendo las otras
perturbaciones del medio ambiente espacial despreciadas por no contarse con
un modelo para ellas.
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Introduccidn

INTRODUCCION

En el proceso de formacién del grupo de Ingenieria Espacial en la Universidad Nacional
Autonoma de México (UNAM), miembros del Centro de Alta Tecnologia (CATFI-UNAM) y de
la Facultad de Ingenieria (FI-UNAM), llevan a cabo el desarrollo de un micro-satélite
denominado “CONDOR UNAM MALI” en colaboracion con el Instituto de Aviacion de Moscu
(MAI), ademas una nueva misién espacial en conjunto con el MIT (Massachusetts Institute
of Technology) para la construccién de la plataforma satelital denominada “QUETZAL”.

El Grupo de Ingenieria Espacial de la UNAM colabora a su vez con otras entidades de la
UNAM como es el Instituto de Geografia (IG-UNAM), en particular con el Laboratorio de
Percepcion Remota Alternativa y Tecnologia Avanzada. Este trabajo de tesis se ha
desarrollado en un marco de colaboracion entre el CAT y el Instituto de Geografia para
fortalecer el desarrollo de tecnologia espacial de la Universidad.

Con el fin de que los satélites cumplan con sus tareas especificas, el control de orientacion
juega un papel de gran importancia en las misiones espaciales, ya que permite mantener un
apuntamiento estable hacia la tierra, o cualquier punto del espacio. Los datos sobre la
orientacion de un satélite se obtienen a través de mediciones efectuadas con los sensores
montados su cuerpo y se realizan conversiones y procesamientos en un marco de
referencia seleccionado. Las modificaciones en la orientacién son realizadas por medio de
actuadores que pueden llevar al satélite a la orientacion deseada.

En este trabajo se describe el desarrollo del modelado de la cinematica y dinamica del
satélite, incluyendo el par gravitacional como perturbacion que intervienen en su
comportamiento en 6rbita y la simulacién por computadora de la orientaciéon con base en la
plataforma de simulacion Simusat 2.0 que se desarrolla en el IG-UNAM para probar
algortimos de control.

El sistema de simulacién para la prueba de algoritmos de orientacién y control de satélites
pequenos, Simusat 3.0, permitira la realizacidon de experimentos en un medio con friccion
practicamente nula, a través de los cuales distintos algoritmos de control pueden ser
probados, debido a que esta plataforma cuenta con actuadores y sensores que permiten
probar en Tierra los elementos existentes en un satélite verdadero. En el caso de esta tesis,
las simulaciones por computadora realizadas consideraron varios escenarios con el fin de
observar los resultados, entre los que se encuentra la plataforma Simusat 2.0 como si ésta
fuese un satélite en 6rbita con la finalidad de que las pruebas realizadas en el futuro sean
mas precisas.

La tesis esta estructurada de la siguiente manera:
Capitulo 1: Se presentan los conceptos generales sobre la clasificacion de los satélites y

sus subsistemas, haciendo énfasis en el subsistema control de orientacién, y los sensores
y actuadores que suelen usarse para conformarlo.
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Capitulo 2: Aqui se describen los conceptos basicos de los sistemas de referencia
utilizados, la manera en la que la orientacién de un satélite puede ser representada y los
elementos relacionados con esta representacion.

Capitulo 3: Se presenta el modelado matematico de la orientacion del satélite - la
cinematica, la dinamica, las ecuaciones del célculo del par maximo de las perturbaciones
por par magnético, viento solar y arrastre atmosférico; el modelado del par debido al
gradiente gravitacional y las ecuaciones del calculo de la inercia de las ruedas de los
actuadores y la inercia del motor de corriente directa.

Capitulo 4: Se proporciona el modelo matematico no lineal del comportamiento del
satélite por medio de variables de estado y se muestra su linealizacion.

Capitulo 5: Se muestran los resultados de la simulacion realizada con Matlab® vy
SIMULINK® y se lleva a cabo un andlisis de resultados.

Capitulo 6: Se presentan las conclusiones del trabajo y se dan las recomendaciones para
el trabajo a futuro.
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CAPITULO

MARCO TEORICO

Un satélite es un cuerpo que orbita alrededor de otro cuerpo con mayor masa. Los satélites
pueden ser naturales, como los cuerpos celestes, o artificiales, cuando el objeto que orbita
es construido por el hombre y el cuerpo orbitado es un cuerpo celeste.

Los satélites artificiales son vehiculos espaciales que suelen cumplir con misiones
especificas como pueden ser: militares, de telecomunicaciones, investigacion cientifica, etc.

1.1 CLASIFICACION DE LOS SATELITES ARTIFICIALES

Los satélites artificiales pueden ser clasificados de distintas formas, entre ellas estan: plano
orbital, altitud, por excentricidad orbital y 6rbitas especiales.

1.1.1 Plano orbital

Es el plano en el cual se desarrolla la trayectoria que describe el satélite al girar alrededor
de un cuerpo celeste. En la Figura 1.1 se muestran dos ejemplos de 2 planos orbitales
distintos. Las clasificaciones surgen al tener distintas orientaciones con respecto al plano
ecuatorial de la Tierra. En angulo entre los planos orbital y ecuatorial se conoce como
angulo de inclinacién, y a partir de él es posible realizar la siguiente clasificacion:

e Ecuatorial: Aquel que tiene un angulo de 0° con respecto al plano ecuatorial de la
Tierra. (ver Figura 1.1a).

e Polar: Es aquel plano en el que se tiene un angulo de inclinacién de 90°. (ver Figura
1.1b).

¢ Inclinada: Es en la que el angulo de inclinacién esté en el intervalo de 0 a 90° y de
90° a 180°. Este tipo de Orbitas se observan en la Figura 1.2 y pueden ser
catalogadas en dos tipos:



MARCO TEORICO CAPITULO 1

o Directa o Progrado: Cuando el angulo de inclinacién esta entre 0°y 90°. Esta
Orbita se desarrolla en el mismo sentido en el que se realiza la rotacién de la
Tierra, de Este a Oeste. (Figura 1.2a).

o Indirecta o Retrograda: Cuando el angulo de inclinacion esta entre 90°y 180°.
Esta orbita se desarrolla en sentido contrario a la rotacion de la Tierra. (Figura
1.2b).

1.1.2 Por altitud

La altitud es la distancia que existe entre la superficie del planeta Tierra y la posicion en la
que se encuentra el satélite. La altitud sirve para clasificar a los satélites por tipo de érbita,
como se describe a continuacion y como se muestra en la Figura 1.3.

e Orbita baja terrestre (LEO'): Estos satélites se localizan desde los 160 a 800 km
sobre la superficie de la Tierra. Recorren una 6rbita cada 90 a 100 minutos,
permanecen en el alcance de las estaciones terrenas por corto tiempo debido al
periodo orbital de poca duracion. Son utilizados en percepcion remota, investigacion
cientifica, telecomunicaciones y climatologia.

e Orbita media terrestre (MEO?): Estos satélites estan a una altitud que va desde los
10,000 a 20,000 km. Poseen un periodo orbital de mayor duracién que los LEO, entre
6 y 12 horas, y permanecen en comunicacion con la estaciéon terrena durante mas
tiempo que los LEO. Son utilizados para comunicaciones y la navegacion.

e Orbita geosincrona (GEO®): Estan a una altitud de 35786 km, con la finalidad de
que su periodo orbital sea de 23 horas y 56 minutos al recorrer 360°. Presentan una
orbita progrado, de este a oeste; periodo orbital igual al periodo rotacional de la
Tierra. Su objetivo es seguir un punto especifico de la Tierra, lo cual Unicamente se
consigue si la Latitud es 0°. La inclinacion de la érbita debe ser cero y tener una
longitud y velocidad angular constante. Sus aplicaciones son telecomunicaciones,
television satelital, meteorologia y aplicaciones militares.

b)

Figura 1.1. a) Orbita ecuatorial y b) Orbita polar*

'Low Earth Orbit

*Medium Earth Orbit
’Geostationary Earth Orbit

4 Imégenes de la referencia[1]
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. a) , b)
Figura 1.2 a) Orbita directa o progrado y b) Orbita indirecta o retrograda®

1.1.3 Excentricidad orbital®

La excentricidad es una propiedad que identifica el grado de desviacion de una cénica con
respecto a una circunferencia. Este tipo de drbita puede apreciarse en la Figura 1.4. Las
orbitas en este sentido pueden ser catalogadas como:

e Circular: Se presenta cuando la excentricidad de la 6rbita tiene un valor de 0°. Cabe
mencionar que aunque una Orbita sea circular teéricamente, en la realidad todas las
orbitas presentan una cierta excentricidad.

e Hiperbdlica: Se presenta cuando la excentricidad es mayor a 1.

e Parabdlica: Se presenta cuando la excentricidad tiene un valor de 1.

e Eliptica: Se presenta cuando una érbita tiene una excentricidad con un valor entre 0
y1.

Figura 1.3 Comparacion entre los distintos tipos de orbitas por altitud’

5 Iméagenes de la referencia [1]
® Mas informacién sobre 6rbitas y sus pardmetros puede ser encontrada en el Apéndice 1.
! Imagen de la referencia [1]
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a) , b)
Figura 1.4 a) Orbita circular y b) Orbita eIiptica8

1.1.4 Orbitas especiales
Aquellas orbitas de caracteristicas distintas a las anteriores.

e Orbita molniya: Altamente excéntrica y eliptica, muy utilizada para cubrir altas
latitudes que no son cubiertas por érbitas geoestacionarias. En general sus valores
de excentricidad y angulo de inclinaciéon son 0.75 y 65° respectivamente, con un
apogeo y perigeo de 40,000 y 400 km respectivamente. Esta 6rbita tiene un recorrido
de una duracién general de 12 horas y puede permanecer hasta 8 horas sobre una
estacidn especifica que se encuentre a una latitud alta. Generalmente 3 satélites en
diferentes fases de una misma Orbita Mdlniya son capaces de proveer servicio
ininterrumpido.

 Orbita sincrénica con el Sol: Orbita LEO, debido a su altitud, que tiene un angulo
fijo con respecto a la direccion de la Tierra y el Sol, esto significa que el plano orbital
y la linea entre el Sol y la Tierra permanecen constantes durante todo el afo. El
satélite pasa sobre una localizaciéon dada en la Tierra cada vez a la misma hora local
y se tiene una cobertura de casi toda la superficie de la Tierra, siendo una érbita casi
polar. Suele ser usada por satélites de percepcion remota y reconocimiento militar.
Tiene entre 600 y 800 [km] de altitud, periodos orbitales de entre 97 a 100 minutos e
inclinaciones de alrededor de 98°.

8 Imégenes de la referencia [1]
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a) . . b)
Figura 1.5 a) Orbita mélniya y b) Orbita sincrénica con el Sol®

1.2SUBSISTEMAS DE UN MICROSATELITE

Para que un satélite de cualquier tipo pueda funcionar en érbita, es necesario que cuente
con equipo diseflado y probado para las distintas necesidades de la mision y de
supervivencia. El equipo satelital puede definirse a través de dos tipos de cargas, como se
describe a continuacion:

1.2.1 Carga util

Equipo montado en el satélite con la finalidad de que se cumpla la misién establecida y
puede estar formado por camaras, espectroscopios, antenas, etc. Este subsistema no es
necesario para la supervivencia del satélite, pero si para el cumplimiento de la mision.

1.2.2 Carga de servicio

Todo aquel equipo que esté a bordo del satélite y que es utilizado para la supervivencia y
para que la carga util cumpla su respectiva misiéon. Los principales subsistemas son:

e Propulsion: Este es el encargado de dar al satélite un empuje al ejercer una fuerza,
con la finalidad de conservar la orientacion deseada y la posicién en orbita. Existen
distintos métodos, siendo el mas comun expeler masa a gran velocidad a través de
una boquilla.

e Potencia: Es el sistema encargado de suministrar la energia eléctrica necesaria para
que todos los subsistemas del satélite sean capaces de realizar sus respectivas
tareas. Se conforma de paneles solares y baterias para el almacenamiento de la
energia.

o Imégenes de la referencia [1]
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e Control y determinaciéon de orientacién (ADCS'): Es el subsistema que se
encarga de hacer que el satélite se mantenga en la orientacion y posicién orbital
correctas para el cumplimiento de la misién. Por ejemplo, manteniendo antenas o
camaras apuntando hacia la Tierra y evitando que el satélite cambie la altura de su
orbita. Consta de sensores, actuadores, algoritmos y parte de la computadora de
abordo.

¢ Telemetria, seguimiento y control (Comunicaciones). Este subsistema se encarga
de monitorear a los equipos de abordo y transmitir y recibir los datos de operacién del
equipo a la estacion de control terrestre y viceversa, con el fin de realizar ajustes
necesarios a los equipos.

e Compatibilidad electromagnética. Este subsistema se encarga de realizar en Tierra
las pruebas necesarias con el fin de prevenir la interferencia electromagnética'’, la
generacion, propagacion y recepcion no intencional de energia electromagnética del
medio ambiente espacial.

e Control térmico: Subsistema que ayuda a proteger al equipo electrénico de las
temperaturas extremas del ambiente espacial, por ejemplo, la radiacién solar intensa
o la falta de la misma, pueden generar temperaturas extremas en los diferentes lados
del cuerpo de un satélite.

e Estructura: Su funcién principal es dar soporte mecanico, sirviendo como base para
todos los elementos del sistema; protege a los componentes internos del satélite de
los cambios extremos de temperatura y problemas generados por los golpes de micro
meteoritos.

e Computadora de abordo. Es aquel sistema encargado de procesar todos los datos
de los subsistemas y coordinar todos los procesos que cada subsistema debe llevar a
cabo, siendo una interfaz entre el satélite y la estacion terrena.

Una muestra de los diferentes subsistemas satelitales puede verse en la Figura 1.6.

' Attitude Determination and Control System
"Pertubacién que afecta a un circuito eléctrico debido a la induccién electromagnética emitida por una fuente externa.

12
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Conexiones Mecdnicas

Bateria Seguidor de Estrellas

Cubierta Térmica

Celdas Solares Rueadas de Inercia

Transmisorf

Receptor Procesador |fO
Antemas de i Antenas Omnidireccionales
AltaGanancia  cancnr ga Imagenes Cimara Digital
Computadora de Vuelo
Elementos
@ computadora de ) ADCS @ comunicaciones
Abordo ) Estructura
. Potencia . Carga Util O Control Termico

Figura 1.6 Imagen que muestra subsistemas un satélite'?

1.3FUNCIONAMIENTO GENERAL DEL SUBSISTEMA DE DETERMINACION DE
ORIENTACION Y CONTROL.

La orientacidén de un satélite es un tema muy importante para el cumplimiento de una mision
espacial, ya que la carga util debe ser dirigida correctamente. El Subsistema de
Determinaciéon de Orientacién y Control, es el capaz de conocer la orientacion y de enviar
comandos a los actuadores para mantener un apuntamiento estable. Para la generacion de
comandos y actividades relacionadas con el control, es importante considerar las
alteraciones que pueden provocar que un satélite se comporte de una forma no deseada.
Las alteraciones se conocen como perturbaciones, debido a que generan pares mecanicos
no deseados, que provocan rotaciones que alteran el funcionamiento ideal de un satélite.

Las perturbaciones pueden ser clasificadas en dos tipos:

e Perturbaciones externas: Son producidas por el ambiente espacial, como el viento
solar, gradiente gravitacional, micro-meteoritos, etc.

e Perturbaciones internas: Producidas por el propio satélite y que no son acciones de
control.

El funcionamiento del Subsistema de Control y Determinacion de Orientacién es un ciclo
que consta de los siguientes puntos mostrados en la Figura 1.7.

'2 Imagen modificada y obtenida de http://www.thetech.org/exhibits/online/satellite/5/5.html
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|.  Se presentan pares perturbadores.

II.  Ocurre un cambio de orientacién del
satélite.

[ll.  Los sensores detectan el cambio de
orientacion, enviando una sefial a la
computadora de abordo y/o al control en
Tierra.

IV. Lacomputadora de abordo y/o el control
de Tierra envian el procedimiento que los
actuadores deben seguir con la finalidad
de corregir la orientacion, lo cual puede
traducirse como el par a aplicar en el eje
correspondiente.

V. Los actuadores generan pares con el fin
de conseguir la orientaciéon deseada.

VI.  Se corrige la orientacion, hasta llegar a la

Pares
Demandados

Pares
Perturbadores
|

Pares

Pares de
Control

SATELITE

Orientacion

Computadora
de a bordo

Sensores de
Orientacidn

Control de
Tierra

Orientacion
Medida

deseada. Figura 1.7 Funcionamiento del Subsistema
VIl.  Se repite el proceso de Determinacion de Orientacion y Control™

1.3.1 Determinacion de la orientacion

Proporcionar los datos de la orientacion y sus cambios durante el funcionamiento del
satélite mientras esté en orbita, por medio de sensores y algoritmos.

1.3.2 Control de orientacion

Mantiene la orientacion que se desea que tenga el satélite, a pesar de que sea
afectado por perturbaciones del medio ambiente espacial.
Para el control de orientacién es necesario el uso de métodos de estabilizacion
pasivos y/o algoritmos de control, control activo, que accionen actuadores que lleven

al satélite a la orientacion requerida.

1.4 TIPOS DE CONTROL DE ORIENTACION

1.4.1 Control pasivo

Se basa en la respuesta natural del satélite al ambiente espacial con el fin de controlar la
orientacion, careciendo de l6gica de comando y de fuente de energia adicional para su

funcionamiento aprovechando un efecto fisico natural.

13 Imagen de la referencia [4]
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1.4.2 Control activo

Es un control activo por retroalimentacién que parte de mediciones de la orientacion de la
nave para calcular los pares que ejercidos por ciertos actuadores puedan alcanzar y
mantener una orientacién deseada. Son activos energéticamente, poseen légica de control
y obtienen energia por medio de baterias.

1.5 METODOS DE CONTROL DE ORIENTACION

Los métodos de control de orientacién son aquellos procedimientos por medio de los cuales
se consigue que el satélite obtenga la orientacion deseada.

1.5.1 Estabilizacion por rotacion

Control del tipo pasivo que utiliza la rotacién del satélite alrededor de su eje de inercia
mayor o menor para estabilizarse por medio del efecto giroscépico. Este tipo de satélites
son achatados con la finalidad de que no se generen movimientos de nutacion alrededor
del eje. Un ejemplo de este tipo de satélites es el Alouette-1, mostrado en la Figura 1.8.

1.5.2 Estabilizacion por rotacién doble

Control del tipo pasivo en el que el satélite estd conformado por dos partes principales,
conocidas como rotor y plataforma. El rotor se mantiene en movimiento, mientras que la
plataforma se mantiene fija, dandonos la capacidad para colocar antenas o elementos de la
carga util. La Figura 1.9 muestra un ejemplo esquematico de un satélite estabilizado por
rotacion doble.

Plataforma )
(Despun
Platform)

Figura 1.9 Arquitectura de satélite estabilizado

Figura 1.8 Arquitectura del microsatélite por rotacion doble'

Alouette-1 que era estabilizado por rotacion'

'* Imagen obtenida de http://canadachannel.ca/HCO/index.php/File: Alouette1.jpg
'S Imagen obtenida y modificada de http:/kom.aau.dk/group/09gr935/index.html
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1.5.3 Estabilizacion por gradiente gravitatorio (G2)

Control de tipo pasivo que utiliza la fuerza de gravedad que ejerce la Tierra sobre el satélite.
Emplea una barra conocida como Boom Gravitatorio que en su extremo tiene una masa
pequena, esto c56uambia las caracteristicas inerciales del satélite, provocando una fuerza
de atraccion mayor en el cuerpo del satélite, lo que causa que una de sus caras se
mantenga apuntando permanentemente hacia la tierra. La Figura 1.10 muestra un modelo
de satélite estabilizado por gradiente gravitacional.

1.5.4 Estabilizacion triaxial

Se trata de un método de control activo, que mantiene una determinada orientacion
haciendo rotar al satélite en alguno de sus 3 ejes, para mantenerlo estabilizado. Se clasifica
en dos tipos:

 Sistemas de control de reaccion (RCS'®)

Utiliza elementos de propulsién, como toberas de reaccion, los cuales al ubicarse sobre los
ejes de rotacion pueden modificar la orientacion. Un ejemplo puede verse en la Figura 1.11.

»
—

Propulsores
para
Control de
Actitud

Figura 1.10 Satélite estabilizado por gradiente

gravitacional'’ e
Figura 1.11 Satélite estabilizado por RCS

e Sistemas de Intercambio de momento angular
Es aquel que tiene mayor precisién y maniobrabilidad en los tres ejes. Este sistema utiliza

como actuadores ruedas de inercia, las cuales segun su colocacion, pueden provocar
rotaciones en los tres ejes del satélite. Cuando los sensores detectan un error en la

"®Reaction Control System
'" Imagen obtenida y modificada de la referencia [23]
'® Imagen obtenida y modificada de la referencia [23]
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orientacion, la computadora de abordo envia los comandos necesarios para hacer girar a las
ruedas de inercia y conseguir que el satélite regrese a la orientacion deseada.

q

Figura 1.12 Ejemplo del uso de ruedas inerciales en el sistema de simulacion de control de orientacion
de satélites, SIMUSAT 2.0"

1.6 SENSORES

Los sensores de orientacion, nos proporcionan la magnitud en grados, que un satélite
experimenta en orbita. Lo mas comun es tener la orientacion en los tres ejes de rotacion del
satélite.

1.6.1 Magnetémetros

Sensores que miden la intensidad del campo magnético Terrestre. Proporcionan las tres
componentes vectoriales del campo geomagnético con lo que es posible determinar la
orientacion de un satélite. Los datos proporcionados por el magnetémetro se comparan con
los valores proporcionados por un modelo de campo magnético terrestre, como el
International Georeference Field (IGRF?°). Como existe la posibilidad de que las mediciones
sean imprecisas debido a que el campo magnético tiene variaciones temporales, los datos
proporcionados por este sensor se deben comparar con las mediciones proporcionadas por
otros sensores.

19 Imagen de la referencia [5]
“International Geomagnetic Reference Field
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Hay que destacar que mientras mayor altitud exista en una orbita, es mas dificil la prediccion
de los valores de campo magnético, a partir de un modelo.

1.6.2 Sensores de sol

A partir de la luz solar que llega al satélite, los sensores solares pueden ser utilizados para
medir su orientacién con respecto a esta estrella, aunque son inutiles cuando el satélite
entra en eclipse en una parte de su érbita.

Este tipo de sensores puede proporcionar la orientacién en dos ejes independientes. Existen
dos tipos principales de sensores de Sol que se describen a continuacion.

e Sensores de sol analdgicos

Utilizan celdas solares que varian su voltaje y corriente de salida dependiendo del angulo de
incidencia de la luz solar. El mayor voltaje y corriente se obtienen cuando el angulo de
incidencia es cero, es decir, cuando los rayos solares son perpendiculares a la base del
sensor. Figura 1.13.

e Sensores de sol digitales

Proporcionan datos de la orientacion a partir de la incidencia de la luz, utilizando electrénica
de decodificacion con la finalidad de proporcionar los datos que han pasado por un célculo
previo. En general, la luz pasa a través de una ranura por la cual los rayos del sol inciden
sobre reticulas que forman un patrébn y cuyos datos se expresan en forma digital.
Combinando ajuste de umbral automatico, un bit de signo, bits codificados en cddigo gray y
bits de precisién. La Figura 1.14 muestra un modelo del funcionamiento de este tipo de
sensores.

Cabe mencionar que para este tipo de sensores puede obtenerse informacion en dos de los
ejes del satélite, si se efectta un arreglo en el cual dos sensores se encuentren
perpendiculares entre si.
1.6.3 Sensores de Tierra
Miden la localizacion de una referencia muy conocida e importante, proporcionando dos
angulos de la direccion de apuntamiento del satélite. Funcionan tanto con elementos
visibles, como algunos localizados en el infrarrojo. Se clasifican en dos tipos:

e Sensor de Tierra estatico
Con un campo de cubrimiento un poco mayor que la Tierra, contiene un numero de

sensores de radiacion infrarroja que detectan el limbo terrestre: La sefal de cada
elemento individual es proporcional a la fraccion de su campo de vision en el que la Tierra
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aparece. Suele ser usado en satélites con orbitas circulares. Este sensor puede apreciarse
en la Figura 1.15.

e Sensor de Tierra de barrido
Utilizan un sistema de rotacion donde los sensores alineados perfectamente determinan

los limites de la Tierra mediante pulsos eléctricos de cierta duracion, ya sea que detecten
a la tierra o al espacio. Una imagen puede apreciarse en la Figura 1.16

Angulo de

sol incidencia

narmal

Ranura de
Entrada

a0

Bits de Precision

Reticulos Reticula (LSB)

Figura 1.13 Angulo de incidencia de los rayos
del Sol en las celdas®
Figura 1.14 Esquema de funcionamiento de un
sensor de Sol digital®®

eje de giro de
los sensores

L Elemento
| ‘ ' | Sensitive
: . para
" - Infrarrojo
/ Horizonta A \ / B
Yy barrido
Figura 1.15 Sensor de Tierra estatico™ Figura 1.16 Sensor de Tierra de barrido®

1.6.4. Sensores de estrellas

Son los sensores de mayor exactitud dentro de los dispositivos de determinacion de
orientacion. Son pequenos telescopios 6pticos que observan estrellas para tomarlas como

2z Imagen de las referencias [5] y [6].

** Imagen obtenida y modificada de la referencia [8].
23 Imagen de la referencia [3].

24 Imagen de la referencia [5].
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referencia y a partir de ellas conocer la orientacion del satélite. Las estrellas a elegir
suelen estar en catalogos como el USNOB1.0 perteneciente al USNO®.

Cubierta i Cubierta

de Radiacion ~ de Lectura

Alimentacion
Energética - o

Interfase
de Montura Optica

Cubierta de
la Electrdnica

Electrénica del
Procesamiento
Memoria  de Datos

Figura 1.17 Esquema de un sensor de estrellas

1.6.4. Girdscopos

Los giroscopos mecanicos constan de una plataforma articulada con ejes basculantes con
flechas de Cardan, sobre las que pueden leerse los angulos. El marco externo (la
suspension mas alejada del centro) es el que se fija en la estructura del satélite,
permitiendo a los otros un movimiento que se ajusta a los cambios de orientacién.
Dependiendo de las suspensiones de Cardan libres incluidas en el dispositivo, se pueden
tener: uno, dos y hasta tres grados de libertad que se correlacionan con los ejes del
satélite. Su funcionamiento se basa en el efecto giroscopico, en el cual un objeto simétrico
que gira, se opone a cambiar de posicion. En la Figura 1.18, puede verse que existe un
elemento rotatorio, y por tanto, no presentara cambios en su posicidn al haber rotaciones
en el satélite, con lo cual es posible percibir el cambio en su orientacion.

Hoy en dia estos dispositivos pueden ser adquiridos con tecnologia MEMS de tamafo
reducido y bajo consumo de energia.

Eje de

Marco del i
Rotacion

Giroscopio

Suspension Rotor

de Cardan

-

Figura 1.18 Esquema general de un giréscopo de un grado de libertad®®

%% United States Naval Observatory
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1.6.4 Acelerometros

El acelerometro es un dispositivo usado para medir variaciones de la velocidad. Actualmente
estos dispositivos suelen ser MEMS que tienen un tamafo reducido y bajo consumo de
energia.

1.7 ACTUADORES

Los actuadores son dispositivos capaces de generar movimientos o controles en un satélite
cambiando la dinamica del sistema.

1.7.1 Ruedas de inercia/reaccion

Son motores eléctricos con una rueda montada sobre su eje. La diferencia entre ruedas de
inercia o reaccion recae en la velocidad a la que operan. Las ruedas de inercia trabajan a
una velocidad constante, y las ruedas de reaccion estan en reposo y cambian su velocidad
para hacer rotar al satélite. El par es generado eléctricamente en el motor haciendo que la
rueda se acelere en la direccién contraria a la que tiene que hacer girar al eje que se esta
corrigiendo. Proporcionan control rapido y exacto aunque tienen la desventaja que pueden
llegar a ser masivas, costosas y requieren gran cantidad de energia. Un ejemplo de este
actuador puede verse en la Figura 1.19.

1.7.2 Girdscopo de control de momentos

Funcionan de manera similar a las ruedas de inercia o reaccién. Este sistema consiste de un
rotor y una o mas suspensiones de Cardan motorizadas que cambian el momento angular
del motor. Tienen la capacidad de controlar los tres ejes de rotacidén del satélite. La Figura
1.20 muestra un ejemplo de este tipo de actuadores.

1.7.3 Embobinados magnéticos

Crean un campo magnético que interactia con el campo magnético terrestre generando un
par. Esto se logra con la corriente que fluye por un embobinado que generalmente tiene
nucleo de algun material ferromagnético para aumentar la permeabilidad y por tanto, el par
que pueden proporcionar. Un ejemplo de este tipo de bobinas puede verse en la Figura
1.21.a.

Estos dispositivos pueden ser colocados en cada uno de los ejes del satélite para el caso
de los embobinados tubulares, o alrededor de su estructura con la finalidad de aprovechar
un area mayor en la bobina y crear un par mayor (ver figura 1.21.b).

26 Imdagenes tomadas de http://3.bp.blogspot.com/-
s7Qr8gUhjA/TtShvFJjhR/AAAAAAAAACc/yLYiNEzIwA8/s1600/giroscopio%SB1%5D.png y la Referencia [§]
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. . . ., 27
Figura 1.19 Rueda de inercia/reaccion Figura 1.20 Ejemplo de giroscopio de control de
momentos®®

a) b)

Figura 1.21 Embobinados magnéticos®

1.7.4 Propulsores

Estos dispositivos ejercen un par en el satélite al expeler un gas, aunque ultimamente se
han probado dispositivos que trabajan con plasma. Los propulsores suelen ser usados en
conjuntos de dos con el fin de generar un par que haga rotar el satélite.

?’ Figura tomada de http:/www.daviddarling.info/encyclopedia/R/reaction_wheel.html

*¥ Figura tomada de http://www.asi.org/adb/04/03/09/iss-gyro-image.html

*Imédgenes obtenidas de http:/www.clyde-space.com/cubesat_shop/adcs/mtq rods/280_cubesat-magnetorquer-rod y de
http://kom.aau.dk/group/09gr935/gallery.html
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CAPITULO

PARAMETRIZACION DE LA ORIENTACION

La orientacion de un satélite debe ser representada por medio de expresiones
matematicas que nos permitan entender, y sirvan como herramientas, para describir el
comportamiento del satélite. Para esto es necesario definir lo siguiente:

e Marco de referencia
Conjunto de puntos relacionados que pueden ser usados para establecer distancias y
direcciones.

e Marco de referencia inercial
Marco de referencia en el cual se aplican las leyes de Newton.

e Sistema coordenado
Se trata de un sistema de mediciones para localizacion de puntos en el espacio, colocado
dentro de un marco de referencia. Consta de tres vectores unitarios ortogonales que
cumplen con la regla de la mano derecha y son representados por {i,j,k}, como se
muestra en la Figura 2.1.

k

[

Sistema
Coordenado

)

Figura 2.1. Sistema coordenado formado por tres vectores ortogonales
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e Vector
Un vector es un objeto geométrico abstracto que tiene magnitud, direcciéon y sentido. Un
vector existe independientemente de los sistemas coordenados y se usa para representar
posiciones, velocidades y otros elementos fisicos dentro del sistema coordenado.

Partiendo de la Figura 2.1, un vector se obtiene por medio de combinaciones lineales de la

X
base {i,j, k}, r = xi + yj + zk, siendo x, y y z las componentes del vector, r = M
Z

e Operador producto cruz’

Un operador de gran utilidad en muchos célculos a realizarse en este trabajo es el de
producto cruz, el cual puede ser simplificado por medio de una matriz antisimétrica.

Teniendo:
axb=S(a)b (2.1)
a,
Sia= [az] , Se tiene que el producto cruz se escribe como sigue:
as
O _a3 az
ax=S(a)=-S(—a)=-5"(a) = [ as 0 —all (2.2)
_az al 0

e Parametrizacion de la orientacion

La orientacidén puede ser expresada como la relacién entre dos sistemas coordenados. En
la Figura 2.2 pueden apreciarse dos de ellos: el Sistema 1, definido por los ejes u, vy w, y
el Sistema 2, definido por los ejes 1, 2 y 3. La parametrizacion consiste es representar al
Sistema 1 en funcién del Sistema 2.

1

Figura 2.2. Visualizacion de dos sistemas coordenados®

" Operacién entre dos vectores, que tiene como resultado un vector ortogonal a los dos vectores involucrados
2 4 .
Imégen de la Referencia [2]
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2.1SISTEMAS DE COORDENADAS

Existen distintos sistemas de coordenadas que son utilizarse para expresar la orientacion
y efectuar el control de un satélite. Estos pueden tomar en cuenta a la Tierra, la 6rbita y al
propio cuerpo del satélite.

2.1.1 Sistema coordenado inercial con centro en la Tierra S,

Sistema con origen el centro de la Tierra que cuenta con tres ejes, en el cual uno apunta
con direccién al Equinoccio Vernal, el segundo apunta al norte de la Tierra y el ultimo eje
es ortogonal a los otros dos cumpliendo la regla de la mano derecha, siendo llamados x;,
z; y y; respectivamente, ver Figura 2.3.

2.1.2 Sistema coordenado fijo a la Tierra con centro en la Tierra S;

Sistema con origen en el centro de la Tierra, al igual que en el sistema §;, donde sus ejes
apuntan hacia diferentes lugares del espacio. El eje llamado x; apunta hacia la
interseccién del Meridiano de Greenwich con el Ecuador, el eje z; apunta hacia el polo
norte y, finalmente el eje y; es ortogonal a ambos ejes y cumple la regla de la mano
derecha (Ver Figura 2.3). Este sistema presenta una rotacion relativa al Sistema S, con
una taza de wz=7.2921x 107° [%]. Esta es la velocidad de rotacion de la Tierra sobre su

propio eje.

2.1.3 Sistema coordenado orbital con centro en la Tierra S,

Describe la 6rbita del satélite, donde x,; apunta al perigeo, yor apunta al eje semimenor y
zor €S perpendicular al plano de la érbita. Existe una velocidad angular,w,, que posee el
satélite al recorrer su orbita en términos del sistema coordenado Sy relativo al sistema
inercial S;.

2.1.4 Sistema coordenado orbital s,

Tiene como origen el centro de masa del satélite, donde z, apunta hacia la Tierra y es
paralelo a la linea que va desde el centro de la Tierra hacia el nodo ascendente de la
orbita del satélite, cuando se pasa el plano ecuatorial, x, es tangencial a la érbita y va en
la direccidn en la que viaja el satélite y y, completa la regla de la mano derecha. La Figura
2.4 muestra al mismo objeto en dos puntos distintos de la érbita dando importancia a los
ejes zo y xo. Para el caso particular de este trabajo es necesario decir que este sistema
de referencia se considerara como inercial y por ello pueden tomarse en cuenta
perturbaciones a las que esta expuesto el satélite.
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o
.‘-',- ————

Meridiano de

Greenwich /

| TIERRA
l-.h__-‘- -_--—_-’..-_‘

Xo Orbita

Figura 2.3. Sistemas coordenados inerciales con

Figura 2.4. Sistema coordenado orbital, donde
centro en la Tierra®

eje Yo apunta hacia afuera de la pagina.

2.1.5 Sistema coordenado fijo al cuerpo del satélite S,

Su origen esta en el centro de masa de la nave, y esta fijo al cuerpo del satélite
provocando que se mueva y rote con el mismo. Posee tres ejes que idealmente coinciden
con los ejes de inercia del satélite.

El objetivo del control de orientacion es que el sistema Sg coincida con el sistema §,,
aquellos ejes que se desea que coincidan con los ejes zg, xo Y Yo son llamados zg, xg Yy
¥ypg, respectivamente En la Figura 2.5 es posible apreciar las rotaciones entre los ejes del
los sistemas S, y Sp.

/ \

b

Figura 2.5 Sistema coordenado centrado en el cuerpo del satélite, S

Las rotaciones alrededor de los ejes xg, Yo Y zp S€ conocen como angulos de rotacién o
cabeceo, alabeo y guifada® y son representados por los angulos 6, oy v,
respectivamente. A los ejes xg, yp Y zp Se les conoce también como eje de cabeceo, eje
de alabeo y eje de guifiada, respectivamente.

3 Imagen de la Referencia [7].
* Conocidos en inglés como Roll, Pitch y Yaw.
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2.2MATRIZ DE ROTACION

También conocida como Matriz de Cosenos Directores es un elemento matematico
utilizado para:

e Efectuar la rotacién de un vector dentro de un marco de Referencia.

e Transformacion de Vectores representados en un marco de referencia a otro.

e Descripcién de la orientacion entre dos sistemas coordenados.
La matriz de Rotacion puede ser definida como sigue:

SO0(3) ={R|R € R®**3,R"R = IdetR = 1} (2.3)

Una notacion a seguir en este trabajo es el uso de subindices y superindices al momento
de usar la matriz de rotacion y vectores asociados a ella. Si tenemos la siguiente
transformacién:

final _ pinicial , inicial
v = Rfipar v (2.4)

Donde:

e ypinicial \/ector que va a ser transformado del marco de referencia inicial al segundo
marco de referencia.

e Rfcil Matriz de Rotacion a aplicar, donde el subindice y superindice nos dice
desde y hacia qué sistema de referencia se realiza la transformacion.

e ypfinal Vector transformado, representado en el sistema de referencia final.

Cada uno de los elementos de R son conocidos como cosenos directores. Esta matriz, en
el caso de las aplicaciones espaciales, para pasar del sistema Sz al S, se puede
representar como:

RE = (2.5)

C21 Ca2 (23
C31 (32 C33

€11 C12 C13]
Cada uno de los elementos de la matriz pueden ser arreglados en vectores:
C11 C12 €13
L= Cz1 ; 0y = 022 ; €3 = C23 (2.6)

La matriz de rotacion cumple con:

> Esta separacion serd utilizada adelante para el cdlculo del par gravitacional.
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RIS = (RiGED ™ = Rhjga)™ (2.7)

inicial
El producto de dos 0 mas matrices de rotacion describe un conjunto de transformaciones.
R% = RERPRS (2.8)
La derivada de la matriz de rotacion se expresa como sigue®:
Rf = 3, X R§ = S(03,)R = RES(why) (2.9)
En un caso general, w%, es el vector de velocidad angular en un marco de referencia

llamado b relativo a otro marco de referencia llamado a si el cuerpo se encuentra en el
marco de referencia a.

2.3REPRESENTACIONES DE LA ORIENTACION

Una representacion de la orientacion es una forma en la cual se puede parametrizar la
orientacion. La forma de seleccionar un tipo de parametrizacién depende del tipo de
misién que se va a llevar a cabo. Para un satélite, las representaciones mas comunmente
utilizadas se presentan en la Tabla 2.1.

A continuacion se describen aquellas parametrizaciones que pueden ser aplicadas para la
representacion de orientacion en este trabajo, Angulos de Euler y Cuaterniones o
Parametros Simétricos de Euler.

% Como se ve en el Apéndice 2 y Referencia [15]
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Tabla 2.1 Representaciones de la orientacién mas conocidos’

Parametri- Notacion | Ventajas Desventajas Aplicaciones mas
zacion comunes.
Matriz de Mo existen singularidades ni Seis parametros En el analisis para
Cosenos A=[A/] funciones trigonomeétricas. Laregla | redundantes. transformar vectores de
directoras ¥ | de productes es adecuada para un marco de referencia a
representar rotaciones sucesivas. ofro.
Ejes de Euler g & |Clararepresentacion fisica. Un parametro redundante | Comando de
y angulo de Un gje indefinido manicbras de onentacion.
Euler cuando @ =0.
Parametros | g4,q2,93,qs | No tiene singularidades ni Un paramefro redundante. | Navegacion inercial
simetricos funciones trigopnomeétricas. Laregla | Mo hay una interpretacion | a bordo.
de Euler (q) de productos es adecuada para Fisica obvia.
(quaterniones) representar rotaciones sucesivas.
Vector de g Mo existen singularidades ni Walor infinito para una Estudios analiticos.
Gibbs funciones frigonomeétricas. Laregla | rotacion de 1a0°
de productes es adecuada para
representar rotaciones sucesivas.
Angulos de 0,0,w No tiene parametros Con algunes valores de Estudios analiticos.
Euler. ) redundantes. La interpretacion fisica | g presenta singularidades. | Entrada/ Salida.
es clara en algunos casos. La regla de productos no es | Control de orientacion
adecuada para representar | @ bordo en naves
rotaciones sucesivas. estabilzadas en tres ejes.

2.3.1 Angulos de Euler

Cualquier tipo de rotacién de un sistema coordenado a otro puede ser visualizado como
una secuencia de tres rotaciones simples alrededor de los vectores de la base. Los
angulos de Euler son los angulos formados entre los sistemas S, y Sg. Basandonos en la
Figura 2.6, podemos apreciar los angulos de Euler. Las rotaciones mostradas se
presentan alrededor del sistema S, debido a que es aquel con el cual se espera que el
sistema S coincida.

alrededor del eje v,
« Y (Yaw) describe Ia
alrededor del eje z,

« 8 ([Roll) describe la rotacidn
alrededor del eje x;
« ¢ (Pitch) describe la rotacidn

rotacion

Satélite

Figura 2.6 Angulos de Euler®

7 Tabla de la Referencia [5] que a su vez fue traducida en la Referencia [2].

® Imagen tomada y modificada de la Referencia [11]
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Los angulos de Euler pueden quedar expresados como un vector de la siguiente forma:

9
0= ¢>] (2.10)

(2

¢ Rotaciones simples

Las rotaciones simples son aquellas que se hacen alrededor de un unico eje. Tomando la
Figura 2.7, tenemos una rotaciéon de un angulo u entre dos sistemas coordenados. Por
tanto, para llegar de un sistema coordenado a otro tenemos:

ye cosp senp 0
Vb Wrb = senpt r:oslu 0
1 Za

Figura 2.7. Rotacion simple®

Con los angulos de Euler existen tres rotaciones simples, una rotacién alrededor de cada
uno de los ejes. Estas rotaciones son:

1 0 0
Ry =10 cos¢ senqﬁ] (2.11)
[0 —sen¢g cos¢
[cosO 0 —senf
Ryg=| 0 1 0 ] (2.12)
[senf 0 cosO
[ cosy seny O
R,y = |—senyp cosy 0] (2.13)
0 0 1

* Matriz de rotacion para angulos de Euler
La matriz de rotacion para Angulos de Euler expresa rotaciones unitarias alrededor los
ejes de rotacion, alabeo y cabeceo. Por lo tanto la rotacion del sistema al sistema se

expresa por medio de:

RE =R, yRy Ry (2.14)

o Imagen de la Referencia [9]
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La seleccion del orden de la secuencia de rotaciones puede ser realizada arbitrariamente,
aunque dicho orden debe mantenerse durante todos los célculos subsecuentes. Si
elegimos una secuencia de rotaciones que siga los ejes Z, Y, X 0 3-2-1, cuyas matrices de
rotacion estén definidas por R, = Ri, Ryp = R{ Y R,y = R3. El resultado final entre estos
sistemas es:

cos Bcos Y cos Bsen Y —sen
RY = |sengsenbcosy — cospsenp sengsenfseny + cospcosyp sengsend (2.15)
cosgsenlcosy + sengseny) cospsenlseny) — sengcosy cospcosl

\

Figura 2.8. Descripcion grafica de la rotacion

2.3.2 Cuaterniones unitarios (parametros simétricos de Euler)

Como pudo verse en la seccién anterior, los Angulos de Euler presentan limitaciones al
momento de realizar los célculos, debido a que existe la posibilidad de encontrar
singularidades para ciertas funciones trigonométricas, para determinados valores de
angulos.

10 Imagen de la Referencia [15]
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Con la finalidad de que estas
singularidades no ocurran existe otra
representacion la orientacion conocida
como Pardmetros Simétricos de Euler o
cuaterniones unitarios. Esta representacion
de la orientacion se basa en el Teorema de
Euler que nos dice:

Teorema de Euler: La forma mas
general de movimiento de un Cuerpo
Rigido con un punto fijo, es una
rotacion alrededor de un angulo

fijo™.
0/
Al angulo y eje se les conoce como Angulo ]
y Eje de Euler y pueden ser visualizados en Figura 2.9. Angulo y eje de Euler'

la Figura 2.9.

Esta representacion de orientacion se define por 4 elementos como sigue:
n
&
q= 84 - [Z] (2.16)
&3

Donde q es un numero complejo con una parte realn, y tres partes imaginarias,
e=[& & &]. Donde n esta relacionada con el angulo de rotacion y € se relaciona
con componentes del vector fijo siendo conocidas como parte escalar y vectorial del
cuaternion, respectivamente. Un cuaterién es unitario si cumple con las siguientes
caracteristicas:

N +e+e’+e2=1 (2.17)
qq=1 (2.18)

Por tanto, los cuaterniones unitarios se definen como:
Q={qla7q=1,q9=[nc]",e€R?y n€R} (2.19)

A partir de la Figura 2.9, cada uno de los elementos se define por las siguientes
relaciones:

n = cos% (2.20)

' Referencia [5]
12 Referencia 9]
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& = hysenZ (2.21)

& = Azsen§ (2.22)
[

&g = /13sen; (2.23)

Donde @ es el angulo de rotaciony A =[A; 4, A43]™ es el vector unitario alrededor del
cual se realiza la rotacion.

e Matriz de rotacion para cuaterniones unitarios
Basados en la Referencia [11], tenemos que la matriz de rotacion es:

RE =Ry = I3z + 2nS(e) + 252(¢) (2.24)
que al desarrollar nos queda como:

1—-2(8% + &%) 2(e18, —1e3) 2(&183 + n&y)
RE =| 2(e16, +1me3)  1-2(e1% +&°)  2(e265 —ney) (2.25)
2(&183 — nEy) 2(e285 +1mgyp) 1- 2(512 + 322)

En el caso de tener la rotacion RS es posible obtener la matriz transpuesta:

1-2(% + &%) 2(e16, +1€3) 2(&185 — nEy)
Rg = (Rg T =] 2(&1& —nez) 1- 2(312 + 332) 2(e283 +1mgyp) (2.26)
2(&183 + ngy) 2(g283 —mep)  1=2(&° +&°)

2.4MATRIZ DE INERCIA

También conocido como Tensor de Inercia, se define como una matriz simétrica cuyos
elementos se forman a partir de los momentos de inercia de tres ejes perpendiculares y
tres productos de inercia. Si J, € R**3 con respecto a un origen O, se tiene que:

]x _]xy _]xz
Jo=|"Joy Ty —yz (2.27)
_]xz _]yz ]z

Donde J, =/,

Si los ejes del sistema coordenado del cuerpo coinciden con los ejes principales de
inercia, como sucede con la mayoria de los satélites artificiales, la matriz se reduce a:
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. 0 0
Jor=[0 Jy O (2.28)
0 0 J,

Esta forma de la matriz de inercia es util para simplificar el modelo dinamico del satélite.
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CAPITULO

MODELO MATEMATICO DE LA ORIENTACION, PARES PERTURBADORES Y
ACTUADORES

3.1CARACTERISTICAS DEL SATELITE

Para poder desarrollar las simulaciones y pruebas para un satélite, es necesario definir
cudles son las caracteristicas que éste debe tener para cumplir con los requerimientos de
una misién especifica.

e Caracteristicas cualitativas: Se considera un satélite de percepcion remota
estabilizado en tres ejes, que tendrd una érbita polar circular con cierta inclinacién y
orbita LEO. Cuya mision esencial es la toma de imagenes de la superficie terrestre.
El control de orientacién en tres ejes serd realizado por medio de 3 ruedas
inerciales ubicadas en los ejes principales del satélite.

e Caracteristicas cuantitativas: Estas tienen un valor numérico que nos sirve como
dato para calcular otros parametros de importancia para el cumplimiento de la
misidn, como: Altitud, Inclinacién, Periodo Orbital, Dimensiones, Distancia entre el
centro de masa y el centro geométrico del satélite, Masa y Matriz de Inercia.

3.2MODELO MATEMATICO DE LA DINAMICA SATELITAL

En esta seccion se mencionan aquellas ecuaciones que describen el comportamiento del
satélite, estas se dividen en ecuaciones Cineméticas y Dinamicas.

3.2.1 Ecuaciones cinematicas

Nos proporcionan informacion sobre el movimiento del satélite entre los sistemas Sz y So
sin tomar en cuenta las fuerzas que actiuan sobre el cuerpo estudiado. Por tanto, la
velocidad angular del satélite se expresa por medio del siguiente vector:

(‘)gox

B
Wpo,
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Las ecuaciones cinematicas tomando como referencia un sistema de ejes fijo al cuerpo del
satélite y representadas por medio de dngulos de Euler, son las siguientes:

1 tanfsing tanécos¢

@
] 0 cos —sin 1
9- - sin(f cos (p(p wgo (32)
1‘0 0 cos 6 cos 6
Al desarrollar nos queda que:
¢ = wgy, + a)g(,y tan 6 sin @ + wg,, tan 6 cos @ (3.3)
0= wgoycosq) — whp, Sing (3.4)
i _ B sing B COsQ
Y= wBOy cos @ + @WBo, cos@ (35)

Por otra parte, las ecuaciones cinematicas con el mismo sistema de referencia,
representadas por medio de cuaterniones son las siguientes?:

n= _%ET(‘)EO (3'6)

.1 B 1 B
€ =-Nwgy —;Wgp X € (8.7)

Al realizar el producto vectorial en la ecuacion (3.7) nos queda lo siguiente:
j= —%eTa)gO (3.8)

€= %[nl + S(e)]w, (3.9)

3.2.2 Ecuaciones dinamicas

Las ecuaciones dinamicas nos proporcionan informacion del movimiento del cuerpo
prestando atencidn a las causas que lo producen. Estas ecuaciones se obtienen entre los
sistemas Sp y S;. Por tanto, la velocidad angular del satélite puede ser expresada por
medio del siguiente vector:

(Uglx
Q1p = ;= wgly (3.10)

B
Wpy,

! Bcuacién de la referencia [2]
2 Referencias [2], [5], [6], [71, [8], [9], [101, [11], [12], [13], [14], [15].
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El Sistema coordenado ubicado en el cuerpo del satélite, presenta una cierta velocidad
angular con respecto al marco de referencia inercial. Por tanto, las ecuaciones que
describen su dinamica quedan como sigue®:

Jofp + 215 X Jpyp = T8 (3.11)
Donde:
e ], esla matriz de inercia.
e 0 es el vector de aceleracion angular entre los sistemas Sg y S;.
e 0,5 es el vector de velocidad angular entre los sistemas Sz y S;.

o 1B es el par total que actla sobre el satélite. Ya sea que este sea producido por el
satélite con el fin de controlar su orientacién y las perturbaciones.

Tx
8 = [ry] (3.12)

Por medio del producto matricial tenemos:

]bQ}B — SUpp) 21 = 8 (3.13)

Los pares en el caso ideal, cuando no existen perturbaciones, y considerando que los ejes
principales son: Jy, J,, J;.

T = Jewhy + Uy — ok ol (3.14)
Ty = Jywhy, + Ux = J) 0, 0f, (3.15)
T, = Jowhi, + Uy = L)wh,0f, (3.16)

Ademas cabe remarcar que 2,5 puede ser expresada de la siguiente manera:

g = Dop — Rgﬂlo (3.17)

Donde ,, es la velocidad angular en el marco de referencia §; relativo al marco de
0

referencia S, en el marco de referencia Sy, de ahi que 2;, = wol. Siendo w, la velocidad
0

? Apéndice 2
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angular que posee el satélite al recorrer su drbita en términos del sistema coordenado
orbital con centro en la tierra Sy relativo al sistema inercial S;.
3.3PARES PERTURBADORES
Son aquellas fuerzas causadas por el medio ambiente espacial que provocan un cambio
en la orientacion del satélite causando rotaciones no deseadas. Son producidos por
fuerzas no ejercidas sobre el centro de masa del satélite. A continuacién se hace
referencia a aquellos pares a los que estaria sometido el satélite.
3.3.1 Pares perturbadores generados por el campo magnético*
Debido a la magnetizacidon de los distintos elementos que componen al satélite, o al paso
de una corriente eléctrica por un conductor dentro del mismo, existe una interaccion con el
campo magnético terrestre generandose pares residuales.
El par perturbador magnético instantaneo se obtiene por medio de la formula:

Tmag =M X B (3.18)
Donde:

® T - €S el par perturbador magnético instantaneo en [N - m].

e m : momentos magnéticos del satélite en [A-m?]. Se debe a la suma de los
momentos magnéticos individuales causados por el magnetismo permanente e
inducido y los lazos de corriente generados por el satélite.

e B : Densidad de flujo magnético en [Z—IZ’]. Su magnitud es proporcional a r% donde r
es el radio vector del centro de la Tierra hacia el satélite.

Estos datos fluctian debido a que el campo magnético no es constante a lo largo de toda
la orbita que el satélite recorrera.

Para cada uno de los ejes del satélite se tiene:

Tmagx =my,B, —m,B,
Tmagy =m;B, —m,B, (3.19)
Tmagz = myB, —mB,

4 Referencias [5]y[6]

38



MODELO MATEMATICO DE LA ORIENTACION DEL SATELITE CAPITULO 3

3.3.2 Pares perturbadores generados por el arrastre atmosférico®

El arrastre aerodinamico es producto de la accion que ejerce la atmésfera degradada de la

Tierra en Orbita baja. Es la fuerza de mayor magnitud que actua sobre el satélite en 6rbira

LEO, en la direccién opuesta al vector velocidad, removiendo energia de la érbita. Por ello

hay una pérdida de energia que provoca que la érbita se vuelva mas pequefia, logrando

que el satélite reingrese a la Tierra en algunos anos.

Los momentos perturbadores se generan cuando las fuerzas ejercidas por la presion

aerodindmica no son aplicadas en el centro de masa del satélite. El par aerodindmico es:
Toa=7p XF, (3.20)

Donde:

* 1, es el vector que une el centro de masa del satélite con el centro de presion
aerodinamico. El vector r,, varia segun la orientacion del satélite y su estado de
operacion, ya sea que tenga paneles solares, si tiene combustible a bordo, etc.

® Fa es el vector de fuerza aerodinamica dado por la expresion:
Fa = (pV2SCp (3.21)
Donde:
e p =densidad atmosférica
e V =velocidad del satélite
e S = area proyectada de la nave perpendicular al vector velocidad V
e (p= Coeficiente de arrastre, usualmente se selecciona entre 1 y 2 para un flujo

molecular libre.

3.3.3 Pares perturbadores generados por el viento solar

Se produce un par perturbador cuando las particulas cargadas que emite el sol (viento
solar) interactian con el satélite, generando una presién que no esta localizada en el
centro de masa, 0 que provoca su rotacion. Estos pares son independientes de la 6rbita y
velocidad del satélite.

Son calculados por medio de la féormula:

T.=rxF (3.22)

5 Z L.
Los célculos del par por arrastre atmosférico
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Donde:

e r = Vector que une el centro de masa del satélite con el centro 6ptico de presion del
viento solar.

* F=(1+K)pA,.Fuerzade laradiacion solar.

e K = Reflectividad de la superficie de la nave (0 < K < 1)
e A, = Area proyectada de la nave, normal al vector solar

e p. =% Relacién entre la irradiacion solar y la velocidad de la luz

Cc

o I = 1400[%] @ 1 U. A. Irradiacion solar a una Unidad Astrondmica (Distancia entre el
planeta Tierra y el Sol).

¢ ©=2.9979 x 10° [Z]. Velocidad de la luz.

3.3.4 Par gravitacional®

En esta seccién se procede con un modelo que se amolde a la necesidad de trabajar con
cuaterniones. Tomando en cuenta que:

3
Tgrap = R—:;ue X (Iu,) (3.23)
Donde:
3 . . . .
e 1 =3.986X 101‘”5"—2 es el coeficiente gravitacional terrestre.

e R, es la distancia medida desde el centro de la tierra hasta la posicién de nuestro
satélite.

e ] esla matriz de inercia
* 1w, es el vector unitario del vector de apuntamiento.

Cuando w3 =ﬁ, que es la componente de la velocidad angular del sistema S, con
0
respecto al sistema §,, se aplica a la ecuacién anterior, nos queda que:

Tgrav = 3 W§cE x (Icd) (3.24)

® Referencia [10] y referencia [14].
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Donde:

e P eslatercera columna de la matriz de rotacion

Este elemento transforma del sistema Sy al sistema S,.

2(g183 — nEy)
1—2(5% + &2

2(&183 — M&y)
¢ = (3.25)

Quedandonos entonces:

Z(Iz - Iy)(ngs —ne)(1 - 2(&% + €2))
Tgrav =3 a)g Z(Ix - Iz)(glg3 - 7782)(1 - 2(812 + 822)) (326)
Z(Iy - Ix)(€1€3 —n&y) (&85 +ngyp)

3.3.5 Pares Utilizados en la Simulacién
Para las simulaciones realizadas en este trabajo se considera unicamente el par

perturbador proporcionado por la gravedad terrestre, debido a que es el Unico del que se
posee un modelo.

3.4ACTUADORES

Los actuadores considerados para este trabajo son las ruedas inerciales, debido a que
son uno de los actuadores utilizados mas frecuentemente en los satélites que requieren la
realizacibn de maniobras y lograr un apuntamiento fino. Ademas de ser uno de los
actuadores que la plataforma Simusat 3.0 posee y que seran utilizadas en el futuro.

Las ruedas de inercia estdn conformadas por un disco o disco con anillo montados en el
eje de un motor de corriente directa. Sirven como elementos de permiten controlar la
orientacion del satélite.

El par de control necesario para que se realice una maniobra por medio de ruedas
inerciales, se puede ver en la siguiente ecuacion:

Ty = Lyw, (3.27)
Donde:
e T, :Pardelarueda de inercia

e [, : Inercia de la rueda. Depende de la geometria: disco o disco con anillo, radio,
espesor y material de la rueda.
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* &, :Aceleracion angular de la rueda. Depende de las caracteristicas del motor”.

3.4.1 Ruedas de Inercia

Las ruedas de inercia suelen tener la geometria que se muestra en la Figura 3.1, que
consiste de un disco con un anillo en su parte externa. En este trabajo se consideran este
tipo de ruedas, debido a que son utilizadas en las plataformas Simusat 2.0 y Simusat 3.0°.

Pieza de Aluminio

Figura 3.1 Pieza de aluminio y bronce en la rueda inercial

El momento de inercia se puede calcular al sumar el momento de inercia de cada una de
las partes que lo componen®. En nuestro caso tenemos a la rueda y a la pieza de sujecion
hechas de aluminio y bronce, respectivamente.

IRueda = Ipieza_alumnio + Ipieza_bronce (328)

-Inercia de la parte de aluminio
Un diagrama de la pieza de aluminio es el siguiente:

7 Estas caracteristicas se presentan en la seccién 3.4.2 y en el Apéndice 4
¥ La informacién respecto al disefio y fabricacién de este tipo de ruedas de inercia se presenta en las Referencias [5], [6]

y [22]
® Las bases del cdlculo de la inercia se obtienen de la Referencia [21].
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de ] il sl L
;l ' = L

i

Figura 3.2 Dimensiones de la pieza de aluminio'

Utilizando la siguiente expresion:
1 2 2 1 2 1 2 1 2
Ipieza_alumnio = Ema(Re + Ri ) + Eded - Emchdc - EmcRc (329)

Donde:
®  Iyieza alumnio - MOMento de Inercia de la pieza de aluminio.
e m,: masa del anillo.
e R,.: Radio exterior del anillo.
e R;: Radio interior del anillo.
e m,: masa del disco.
e R,: Radio del disco.

e my.: Mmasa que se quita al disco con la finalidad de colocar la pieza central de
soporte.

e R, Radio del disco que es eliminado.

e m.: masa del disco central eliminado con la finalidad de que el disco sea colocado
en su lugar.

e R.: Radio del disco.

Debido a que no conocemos la masa de la rueda procedemos a calcularla indirectamente
por medio de las siguientes férmulas.

' En la imagen cada una de las distancias mostradas representadas por la letra ¢ se refieren al didmetro y aquellas
representadas por la letra d se refieren al espesor.
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mg = paluminiodan(ReZ - Riz)
My = Patuminio®amRa’
Myc = Patuminio®acTRac’
me = paluminio81:77"Rc2
Donde:
Pauminio- DeNsidad del aluminio.

e §,: espesor del anillo.

e §,: espesor del disco

* 4. espesor de la masa frontal retirada

e §.:espesor de la masa posterior retirada.

Simplificando (3.30) con (3.31), (3.32), (3.33) y (3.34):

Ipieza_alumnio
1 2 2 2 2 2 2 2 2
Epaluminiofsa”(Re _Ri )(Re +Ri ) +paluminio5d”Rd Rd _paluminio5dcanc Rdc -

palumim’o(SCT[RCZRC2
Se reduce a:
Paluminio
Ipieza_alumnio = RIT [5a(ReZ - Riz)(ReZ + Riz) + Sde4 - Schdc4 - 6CRC4]

-Inercia de la parte de bronce
El plano de esta pieza es el siguiente'":

11 ., .. . .
Cabe remarcar que en los cédlculos se omitien 4 barrenos pasados, debido a que su efecto es despreciable.
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Figura 3.3 Dimensiones de la pieza de bronce
Calculamos por medio de la siguiente féormula:
Ipieza_bronce = éman(ReanZ + Rign”) + %mcichilz + émcilchilzz (3.36)
Donde:

* Iyieza bronce - MOmento de Inercia de la pieza de bronce.
® m,,: masa del anillo.

* R.... Radio exterior del anillo.
® R,.n: Radio interior del anillo.
e m.;: masa del cilindro.

* R.;: Radio del cilindro.

*  m.,: masa del cilindro.

* R, Radio del cilindro.

Debido a que no conocemos la masa de la rueda procedemos a calcularla indirectamente
por medio de las siguientes formulas.

Man = Pbronce 5ann(Rean2 - Rianz) (337)
Mey = pbronce(scilchilz (338)
Meiz = pbronce(ScilzﬂRcilz2 (339)
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Donde:
*  puronce: Densidad del bronce.
e §,n: espesor del anillo.
* 5. espesor del cilindro.
® 5.2 espesor del cilindro pequeno.
Reduciéndose a:
I

pieza_bronce = % [6an(Recm2 - Riamz)(Rean2 + Rianz) + 5cichil4 + 6cilchilz4] (340)

-Momento de inercia total
El célculo del momento de inercia total se calcula por medio de las siguientes férmulas:

IRueda = Ipieza_alumnio + Ipieza_bronce (341)

IRueda = W [6a(Re2 - Riz)(Rez + Riz) + 6de4 - 6chdc4 - 6CRC4] + % [5an(Rean2 -
Rianz)(Rean2 + Rianz) + 6cichil4 + 5ci12Rci124] (3-42)

3.4.2 Motores de Corriente Directa'

Con lo que respecta a este trabajo es importante contar con las caracteristicas del motor
de corriente directa a ser utilizado debido a que gracias a estos podemos obtener datos
que son de utilidad para otros subsistemas.

Dentro de este trabajo de tesis se utilizan las caracteristicas de un motor de corriente
directa. Estas caracteristicas son las siguientes constantes:

e Ka : Constante de voltaje.
e Kb : Constante de torque.
* R : Resistencia de Armadura
e J:Carga o inercia del motor.

Dentro de este trabajo las carateristicas Ka, Kb y R se obtienen de la hoja de
especificaciones'® y se realiza una prueba con la finalidad de obtener J.

'2 Bl proceso e imagenes fueron obtenidas de: http:/es.scribd.com/doc/38651183/CaracterizacionMotorCD
13 A 2 1
Apéndice 4
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-Prueba para el calculo de la inercia del motor
Para el célculo del momento de inercia del motor se realiza una prueba llamada prueba de
respuesta al escaldén, la cual requiere de dos motores del mismo tipo al que va a ser
utilizado. Los motores deben estar acoplados como en la Figura 3.4. En este caso el
objetivo es obtener la tiempo de levantamiento, z, del voltaje del motor al ser utilizado
como generador, Vg.

MOTOR GENERADOR

VI —= ( U @Sf} Vg
VF 4
r |
|

t . t

Figura 3.4. Modelo de la prueba respuesta al escalon

Se grafican el valor en estado permanente del voltaje generado, Vg(V,.), ¥ la constante

de tiempo, cuando Vg alcanza el 63.2% de dicho voltaje. Y calculamos de estos valores el
parametro J, inercia del motor, por medio de la funcién de transferencia de la velociadad
angular entre el voltaje de entrada. Esta expresién se da como sigue '

Ka

T(s) = 2 — % (3.43)

VE(s) ok
Donde:
®* w(s) :eslavelocidad angular en el dominio de Laplace.
e Vf(s): Es el voltaje de entrada al motor en el dominio de Laplace
e Los otros elementos son las caracteristicas previamente descritas.
Es modelo es simplificado como sigue:

T() = 175 = 545 (3.44)

Vf(s) s+b

Donde:

' Este modelo se desarrolla en el Apéndice4
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A partir del célculo de los valores de a y b podremos obtener el valor de J. En caso de que
el escalén no sea unitario, que Vf no sea uno, el valor en estado permanente de la grafica
es Vg de aqui tenemos que el valor de la velocidad angular es:

Wy = B2 (3.45)

Kb

De esta forma se tienen dos incdgnitas (a y b) y las siguientes dos ecuaciones.

T(0) = “;’ﬁ =2 (3.46)

b
1
b=- (3.47)
En a como en b aparece el momento de inercia J, por lo que al resolver las dos
ecuaciones anteriores, se obtienen dos valores distintos de J. El dato a utilizar sera un

promedio de ambas.

El valor de la inercia del motor es util al calcular los requerimientos de los actuadores. La
inercia del motor se agrega a la inercia de la la rueda.
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CAPITULO

MODELO DE CONTROL Y CONTROL LINEAL

4.1 MODELO DINAMICO DEL SATELITE

A partir del modelo dinamico que se present6 en el capitulo anterior, aquel midelo en el
cual se considera las fuerzas que actian sobre el satélite, el par que actia en la dinamica
del satélite esta conformado por el par de los actuadores y los pares perturbadores.

B _ B B
T = Tactuador + Tperturbador (41)

4.1.1 Modelado de los pares de los actuadores’

Es necesario modelar los pares que los actuadores proporcionaran al satélite en funcion
del tiempo. Dichos pares deben ser incluidos en las ecuaciones generales de movimiento
del satélite al igual que las perturbaciones mas importantes. Los actuadores en la
configuracién en los ejes X, Y, Z tienen un comportamiento descrito por la siguiente
ecuacion:

B _ dLgctuador
Tactuador = ( dt ) + Wactuador X Lactuador ~ Tfriccion (42)

Donde:
o 15 . .ad0r: €S €l par causado por la rueda de reaccion
*  wucruador- €S 1a velocidad angular de las ruedas. Esto nos queda como:

(4.3)

Wactuador x]

= |w
Wactuador = [ actuadory
wactuadorz

®  Lacruador €S €l momento angular de la rueda de inercia. El vector de momento
angular del actuador esta dado por:

1 . . .
Los actuadores considerados en esta Tesis son Ruedas de Inercia.
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Lactuadorx

Lactuador = Lactuadory = JactuadorWactuador (44)
Lactuadorz

Donde: wqctuador = Wmotor = Wrueda
Trriccion- €S €l par que se opone al movimiento, causado por la friccion.

Si consideramos que 7,.cisn = 0, tenemos que el modelo nos queda como:
dLgctuador

Tactuador = ( dt ) + Wactuador X Lactuador (45)

Tactuadory

Tactuador ]actuadorx(‘)actuadorx + Lactuadorz(‘)actuadory - Lactuadorywactuadorz
= ]actuadorywactuadory + Lactuadorxwactuadorz - Lactuadorzwactuadorx (46)

T : —
actuadorz ]actuadorzwactuadorz + Lactuadorywactuadorx Lactuadorxwactuadory

Si el par del actuador es igual al par del motor méas el de la rueda de inercia®.

B _ B B
Tactuador = Tmotor + Trueda (47)

Donde:

B _ . 2
Trueda = ]rueda(‘)rueda (48)

Tenemos que el par del motor sera:

Tmotor = Wmotor X Lmotor = Wmotor X Jmotor @motor (49)

4.1.2 Modelo matematico del satélite con ruedas de inercia/reaccion como
actuadores

Considerando el modelo matematico general mostrado en la ecuacién (3.13) y despejando
el término en el cual aparece la aceleracion angular:

2 = 18 + S(J,2)0 (4.10)
Donde podemos sustituir a 8 por los pares proporcionados por las ruedas de

inercia/reaccion y los pares perturbadores, Unicamente considerando el par generado por
la gravedad, nos queda:

Jx 0 0
Donde Jyypqq =10 Jry O
0 0 Jn

50



MODELO DE CONTROL Y CONTROL LINEAL CAPITULO 4

o B B
]satélite-Q =—{) ><]satélite-Q + Tactuador + Tperturbador (4'1 1)

Dandonos:

-Q = ]satélite_l(_ﬂ X ]satélite~Q + Tgctuador + Tgerturbador) (4'1 2)

Si el tnico T;?erturbador a utilizar es 15,4, tenemos que:

: -1
0= ]satélite (_-Q X]satéliteﬂ + Tgctuador + Tgrav) (4-1 3)

4.1.3 Modelo de control no lineal

En esta seccion se proporcionan las ecuaciones del modelo del satélite desarrolladas.
Partiendo de (4.12) y sustituyendo (3.26) se tiene:

]satélitefz =
2(12 - Iy)(€2€3 —ne)(1 - 2(&% + €2))
=0 X Jsatatite2 + 3 (‘)(2) 2(Ly — 1) (e185 —nex)(1 — 2(512 + 822)) + Wmotor X JmotorWmotor +
Z(Iy - Ix)(glfg —ney)(e263 +neyp)
]ruedad)rueda (41 4)

Despejando 2 tenemos queda como:

2(1, — L)) (g2 — ) (1 — 2(&,% + £,2))
n= ]satélitek_1 - X]satéliteﬂ +3 (U(% Z(Ix - Iz)(£1£3 - 7752)(1 - 2(512 + 522)) + Wmotor X
Z(Iy - Ix)(glfg —n&y)(g263 +1eyp)

]motora)motor + ]ruedaa)rueda (41 5)

Donde:
1 0 0]
]xx
1

® ]satélite_l = l 0 E 0‘
1

0O 0 —
Jzz

® 0 XJsqratitef? = Uzz _]xx)wxwz

(]xx - ]yy)a)x(‘)y

Uyy - ]zz)wywz“
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_]motorx 0 0
®  Jmotor = 0 Jmotory 0 |, donde cada uno de los elementos es la inercia de
| 0 0 ]motorz
cada uno de los motores de corriente directa.
-]ruedax 0 0
®  Jrveda = 0 Jrueday 0 |, donde cada uno de los elementos es la inerica de cada
| 0 0 ]ruedaz
una de las ruedas.
'(‘)motorx'
®  Wnpotor = |@motory |, donde cada uno de los elementos es la velocidad angular de
_wmotorz_

cada uno de los motores®.

-d)ruedax-
®  (ryeqq = |Prueday |, donde cada uno de los elementos es la aceleracion angular de

_d)ruedaz_
cada uno de los motores.

Umotorz - ]motory)(‘)motorywmotorz
Wmotor X Jmotor @motor = Umotorx _]motorz)(‘)motorxwmotorz

(]motory - ]motorx) WmotorxWmotory

]ruedax a)ruedax
®  Jeda@rueda = Jrueday Wryueday,

]ruedazwruedaz

4.2LINEALIZACION DEL MODELO DE CONTROL*

En esta seccion se realiza la linealizacion, tanto de la cinematica como de la dinamica del
satélite, con la finalidad de llegar a un modelo en variables de estado con el cual sea
posible realizar el control.

4.2.1 Punto de equilibrio

Con el objetivo de linealizar un modelo no lineal, es importante seleccionar el punto de
operacion” alrededor del que se hara la linealizacién, para lo cual buscamos un punto de
equilibric® y para ello se busca hacer coincidir el Sistema Coordenado fijo al satélite,Sg, y
el Sistema Coordenado Orbital, Sy, para la estabilizacion de tres ejes, buscando que el

i Wmotor = ‘f)rueda )
Ver Apéndice 2 y Apéndice 3
> Punto alrededor del cual se considera que trabaja el sistema a controlar
® Punto en el cual la funcién tiene un maximo o un minimo, lo cual significa que al evaluar la derivada en dicho punto,
nos dard como resultado cero.
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vector de apuntamiento se dirija al centro de la Tierra. Una vez que se tiene el punto de
operacion, también se tiene que el punto de equilibrio es aquel en el que los angulos de
Euler son ¢=0, 6=0y ¥ = 0 y las velocidades angulares son iguales a cero.

Haciendo la conversion de Angulos de Euler a Cuaterniones, tenemos:

1
a=ol= o (416
0

N =

0
0] (4.17)
0

4.2.2 Linealizacidn
La linealizacién de una funcién se realiza por medio de la Serie de Taylor’. Si se tiene

y = f(xq, %5, ., %), Que al ser evaluada en el punto de equilibrio es y, = f (X1, X20, ) Xno)- Al
desarrollar en serie y eliminar los términos se segundo grado nos queda que:

af af of
Y = f(X10,X20, ) Xno) + [5_961]0 (X1 — x10) + [%]0 (X3 = x30) + -+ [m]o (Xn — Xpo) (4.18)
El proceso de linealizaciéon y las ecuaciones que se obtienen como resultado permiten

analizar y disefar controladores por medio de expresiones mas simples a las utilizadas en
los sistemas no lineales en un cierto rango en el cual se realiza la linealizacion.

4.2.3 Linealizacion de la cinematica®

Partiendo de las ecuaciones cineméticas (3.8) y (3.9), tenemos que la ecuacién expresada
en cuaterniones que nos queda es la siguiente:

a= [ =3[ (419
De donde podemos obtener la relacién:
0=2¢ (4.20)
4.2.4 Linealizacion de la matriz de rotacion®

RE =1+ 2nS(e) + 25%(e) (4.21)

7 La serie de Taylor es una aproximacién al valor de una funcién en un punto dentro de un intervalo.
¥ Apéndice 3
9 A2

Apéndice 3
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1-2(5% + &%) 2(5162 +163) 2(&162 —mEy)
RE =R =| 2(a18, —mez)  1-2(e12 +&32)  2(e63 + 1) (4.32)
2(&183 + ney) 2(g263 —ne1) 1=2(5°% +&°)

[ % 83 _82]
RE=2|-& & (4.23)
1
& —& Py

Esta matriz de rotacién es de utilidad para el modelo lineal de satélite con la finalidad de
poder realizar los cambios de coordenadas pertinentes.

4.2.5 Linealizacion de la velocidad y aceleracion angular expresadas en
cuaterniones

0=2¢ (4.24)
B
a)BI.X 281 - 2(1)083
_Q = wgly = 282 - (1)0 ] (4.25)
B 263 + 2wg&q

Wpy,

La aceleracion angular lineal se obtiene al derivar la expresién anterior, quedando como:

B
{w?’x] 28] — 2wy
d=|wf,|= [ 26, ] (4.26)
283 - 2(1)081

4.2.6 Linealizacion del par proporcionado por las rueadas inerciales como
actuadores

Partiendo de la Ecuacion siguiente:

dL
Tactuador = (%W) + Wactuador X Lactuador (427)
Al ser linealizada, nos queda como:
dL
Tactuador = (%adm) (428)

Donde:

dLgctuador — .
b dt - ]wactuador
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4.2.7 Linealizacion de la dinamica

En esta seccion se procede a la linealizacion de cada uno de los términos de la ecuacion

(4.15).
0
]
0

o _ 5 2(]22 _]yy)gl
e El Par gravitacional queda como: 744, = 3w, 2 — L)€

0

o Eltérmino —02 X Jeqreite2 queda como: —02 X Joqisite? =

p d .
¢ El modelo del actuador esta dado como: 7,.uador = (%) = J@actuador

Las ecuaciones dinamicas quedan como:

. 1 5 2(]22 _]yy)gl .
2 = Jsatetitek 3wy 2(xx = J22)& + Jrueda Wrueda
0
(4.29)
4.2.8 Modelo en variables de estado de la cinematica y dinamica del satélite'
Siguiendo el modelo general de variables de estado, la ecuacion de estado es:
x = Ax + Bu (4.30)
€11 [£1]
g‘l &
- . € . ‘
Eligiendo las variables de estado como: x = 8'2 y suderivada x = ?
2
83 8‘3
L€ e |
Tactuadori]
Considerando como entradas u = |Tactuador2
Tactuador3 |

Asi tenemos como resultado:

10 Apéndice 2
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€1 0 1
&1 | —4k,w,? 0
& 0 0
&1 0 0
£ 0 0
&, ] 0 (1= kz)wo
0 0
I[1/2]x 8
0
oo 172,
[ 0 0
0 0

Donde:

Tactuadorl
o Tactuador2 | = ](bactuador

Tactuador3
_ ]yy_]zz
¢ ke Jrx
° k — ]xx_]zz
Y Tyy

° kz — Jyy—Jxx

]ZZ

0

0

0
_4ky(l)02

0
0

S OO RO O

Tactuador2

Tactuador3

SO OO O

]l Tactuadori
I

1/2],

SO OO O

2
_kzwo

|

(1 = kyx)wo

S RO

&1

M,

1

&
&3

(4.31)

Siendo esta ultima, la representacion en variables de estado, que sera utilizada para el

control.

Siendo la salida:

Donde al sustituir C se convierte en:

y=Cx
]
00 0 o
10 0 o
0 0 1 oll
€3

(4.32)

(4.33)

La seleccion de esta matriz C se hace asi, porque unicamente estamos interesados en

conocer la posicién del sistema.
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CAPITULO

DISENO DEL CONTROL Y SIMULACIONES POR COMPUTADORA

Las simulaciones en este trabajo se realizan por medio del software MATLAB® & Simulink®,
en el que se programan los sistemas de control del satélite, donde a través de graficas se
aprecia su comportamiento en 6rbita y se comprueba si alcanza la orientacion deseada.

5.1 CONTROLADORES

En este trabajo se elijen dos controladores lineales, los cuales son un Controlador por
Retroalimentacién de Estados y un Controlador LQR'. En este trabajo se comparan ambos
controladores en lo que respecta a su desempeno.

5.20BJETIVOS DE CONTROL Y PARAMETROS DE DISENO

Como objetivos de control se plantea el de Estabilizacién, o sea que el valor deseado para
la posicion angular final es cero. Para tener el desempeno deseado se disefia por medio de
las siguientes caracteristicas?®:

—Tl.'f

e Porcentaje de sobrepaso, %Sp = 100 * eV ¥

e Tiempo de asentamiento, ts = %

Wn
Donde: ¢ es el factor de amortiguamiento y w,, es la frecuencia natural.

Partiendo de que se desea que el %Sp y el ts sean 5% y 120 segundos, respectivamente.
Nos da como resultado final que:

e &=0.6901
e w, =0.0483

La ecuacion caracteristica queda como:

"LQR (Linear Quadratic Regulator) o Regulador Lineal Cuadritico.
2 Referencia [19]
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52+ 0.06667s + 0.002333 =0 (5.1)
Siendo que nuestros polos deseados en un sistema desegundo orden quedan como sigue:
12 = —0.0333 + 0.03495; (5.2)

Estos polos deseados son aquellos a utilizar para la estabilizacion de cada uno de los ejes
del satélite en el caso del Control por Retroalimentacion de Estados.

Ademas para el caso del controlador LQR se busca ademas que no se excedan 6[W] como
potencia maxima a consumir por parte del motor de corriente directa.

5.3 ANALISIS DE CONTROLABILIDAD

La controlabilidad de un sistema puede ser definida segun la Referencia [19] como sigue:

Si una entrada a un sistema puede ser encontrada de tal forma que lleve a cada variable
de estado de un fase inicial, hacia un estado final deseado, se dice que el sistema es

controlable; de otra forma, el sistema no es controlable.

La controlabilidad del sistema se puede analizar por medio de la obtencion del rango de la
matriz de controlabilidad, denotada por:
€=[B, AB, A’B, .., .. A"1B] (5.3)

La controlabilidad de un sistema se obtiene cuando el rango de la matriz € es igual a la
cantidad de estados en el sistema linealizado, lo que significa que todos los estados son
controlables.

En este trabajo se utilizd el siguiente comando en Matlab con la finalidad de obtener el
rango de la matriz.

rang = rank (ctrb(A,B));

Con esto se determind que el rango de la matriz de controlabilidad es 6, por tanto, el
sistema es controlable.

5.4 MOTORES DE CORRIENTE DIRECTA

Una vez disefiados los controladores® teniendo como entrada un par, que puede ser
proporcionado por algun motor, es necesario traducir este par a consumo electrico que un

3 Para la revisién del disefio de estos controladores, revisar el Apéndice 6.
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motor a ser utilizado consume. La informacidén sobre el consumo que el actuador tenga es
de importancia para el disefio de los otros subsistemas del satélite.

Los motores a ser utilizados en este trabajo son aquellos motores utilizados en la Plataforma
Simusat 2.0 y Simusat 3.0*

5.5CONTROLADORES

Es esta seccidn se procede a una descripcidon basica de los controladores utilizados en este
trabajo.

5.5.1 Controlador por Retroalimentacion de Estados®

Se trata de un controlador lineal cuyo objetivo es modificar la dinamica de la planta al
modificar los polos del sistema. Para modificar los polos se multiplica a los estados de la

planta por una constante de realimentacion y este resultado es comparado con una
referencia. El diagrama de control puede ser apreciado en la Figura 5.1.

referencia u=r—Kx

Kx

Figura 5.1 Diagrama de un Controlador por Retroalimentacion de Estados®
La ley de control se expresa por medio de la siguiente expresion:

u=r—Kx (5.4)
Donde:

o u es el vector de entrada que representa al par o entrada de la planta.

o K es la constante previamente calculada para la retroalimentacion de
estados.

o r es la referencia o vector de estados deseados.

o x es el vector de estado en el cual se encuentra la planta.

4 Referencias [5]y[6]

> Cabe mencionar que la matriz K utilizada en este controlador no es tinica para Sistemas de Multuples entradas y
Multiples salidas.

® Para nuestro caso particular se toma a la referencia como cero.
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Ademas que los polos deseados pueden verse en el siguiente vector’:
'—0.0333 4+ 0.03495;7

—0.0333 — 0.03495;
_ |—0.0333 + 0.03495;
P =1-0.0333 — 0.03495/
—0.0333 + 0.03495;
|—0.0333 — 0.03495/]

El calculo de la constante de realimentacion K puede realizarse por medio de Matlab® con
el comando:

K = place(A,B,p);

Los polos del sistema, por medio de este métrodo, son ubicados en los valores de A-BK 'y
para poder ser utilizado es necesario que el sistema sea controlable.

5.5.2 CONTROLADOR LQR

La técnica de control LQR pertenece al control éptimo y que busca hacer que la dindmica
del satélite opere al menor costo.En la Figura 5.2 puede apreciarse el diagrama de control.

u=—Kx ¥ ¥
O—— i':Ax+Bu\| > vso =

Kx

K <

Figura 5.2 Diagrama de un Controlador por Retroalimentacion de Estados

El disefio de este controlador® se plantea la siguiente ecuacién de costo, la cual debe ser
minima:

J@w) =3 f:;[f*Qf +uTQu] dt (5.6)
Donde:

o
x|

=x — x4. X es el error entre los estados deseados y los reales.

o Q =diag[q1,qs, -, qns] donde ns es el numero de estados.

7 Referencia [14]
8 Referencia [20]
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o R =diag[r, 1y, ..., The] donde na es el numero de actuadores.
El método de disefo para este controlador es:
1. ProponerQ=Q">0yR =R >0
2. Resolver la ecuacién matricial para P = P™ > 0
PA+ AP —PBR™'B™P = —(Q (5.7)
3. Calcular
K=R"!'B"P (5.8)

Esta técnica de control puede ser utilizada para un sistema MIMO y puede ser calculado
utilizando Matlab por medio del comando.

Kopt = lqr (A,B,Q,R);

Esta constante fue obtenida por medio de pruebar y corregir hasta encontrar la constante
que diera un resultado aceptable.

5.6 CARACTERISTICAS DE LA SIMULACION POR COMPUTADORA

El primer paso de la simulacién por medio del programa MATLAB® y Simulink®, es
ejecutar un archivo de inicializacién® con la finalidad de tener todos los valores necesarios
para que se lleve a cabo este proceso.

5.6.1 Diagrama de Control

El diagrama de control utilizado y que fue implementado por medio de Simulink, permitié
hacer la simulacién por computadora para evaluar el desempefio del controlador en el
proceso de estabilizacion del satélite. En la Figura 5.1 pueden ser apreciados los bloques
que lo componen:

B
Tpe'r'ru'r'bﬂdm'

| \Breferemia : Qdeceada r=u Dinamica d
Entrada de Valores de namica de
Referencia :::> Referencia q:::;. s ::>§'llln;lm';3m'"“ \
| deseada e atélite

Estados

Figura 5.3 Diagrama de control utilizado.

? Apéndice 5
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Cada una de las partes del diagrama de la Figura 5.3 se explica en los siguientes puntos.
e Entrada de Referencia

Son los angulos que describen la posicidn final que se desea que el satélite alcance, sea
cual sea la maniobra a realizar.

e Valores de Referencia

Este modelo convierte la entrada proporcionada en angulos de Euler a Cuaterniones y la
derivada de los cuaterniones. A los cuaterniones y sus derivadas se les conoce como los
estados deseados. En el caso de este trabajo, la posicién a la cual se desea llegar es tal
que el eje del satélite apunte hacia la Tierra cumpliendo con los requerimientos de la
mision.

e Controlador
Este bloque es el encargado de calcular el par que debe ser proporcionado a los
actuadores, los cuales se considera que son ruedas inerciales colocadas en cada uno de
los ejes del satélite. Unicamente puede ser seleccionado un tipo de controlador para
realizar la simulacion.

¢ Dinamica del Comportamiento del Satélite
Representa la dindmica del satélite o planta, dandonos su comportamiento cuando las
perturbaciones son producidas por el gradiente gravitacional.

5.7PARAMETROS DE SIMULACION Y MODELO DE SIMULINK®

A partir de misiones satelitales previamente realizadas en otras partes del mundo que
también tienen las caracteristicas de ser microsatélites de percepcion remota en érbita baja.

Estos parametros son planteados teniendo en mente que el satélite ya esta en drbita y
posee cierta orientacién incial.

Durante la simulacién se realiza una maniobra de estabilizacién a partir de una orientacion
incial hacia la posicidén de deseada.

Tabla 5.1 Parametros de Simulacion

PARAMETROS VALOR INICIAL
Velocidad Angular w2 =[0 0 0]
Angulos de Euler Iniciales [30 20 —20]

' El modelo puede ser apreciado en el Apéndice 7
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Angulos de Euler Deseados [0 0 0]
Orbita Circular Polar
Altitud 686[km]
Inclinacién 97°
Periodo Orbital 98.48 [minutos]
Desviacién con respecto al centro de 3 [cm]
masa del satélite
Apuntamiento Deseado +0.1°

La Tabla 5.1 nos muestra una situacion en la cual se considera al satélite en una posicion y
velocidad inicial y aquella posicién en la cual se desea que alcance.

5.8RESULTADOS
e CASO 1: Plataforma como si fuera un satélite en orbita

Partiendo de un posible satélite comparta caracteristicas inerciales con la plataforma
Simusat 2.0'". La geomeatria de un satélite que cumpla con las caracteristicas inerciales
de esta plataforma y que cuente con una separacion de 3 [cm] entre el centro geométrico
y el centro de masa es un cilindro con diametro de la basa de 56.8 [cm] y una altura de 29
[cm]. A partir de estose tiene que la matriz de inercia y la masa son:

0.27 0 0
o Matrizdelnercia:I=| 0 028 0 [[kgm?]
0 0 0.40

o Masa: m=10[kg]

Estas caracteristicas del satélite nos dan como resultados las graficas mostradas en las
Figuras, que presentan la orientacibn medida en angulos de Euler, la variacién del
apuntamiento deseado, el par necesario para la estabilizacion y la potencia necesaria para
la estabilizacion del satélite, respectivamente.

" Estas caracteristicas inerciales fueron obtenidas por medio de un modelo de CAD realizado en Solid Edge® en el
Laboratorio de percepcion remota alternativa y tecnologia avanzada de Instituto de Geografia de la UNAM.
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Posicion [?]

T T T T T T T
— Theta Retroalimentacion de Estados
— Theta LQR H
Psi Retroalimentacion de Estados
Psi LQR
— Phi Retroalimentacion de Estados
Phi LQR
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Tiempo [segundos]

Figura 5.4. Evolucion de la Orientacion de la Plataforma de Simulacién, si ésta fuera un Satélite en
orbita medido en Angulos de Euler con el Controlador por Retroalimentacion de Estados y LQR

0.1 T T T T T T T T
— Theta Retroalimentacién de Estados
: | : — Theta LQR
L 4 A A S Al S Psi Retroalimentacion de Estados
Psi LQR
(0 ] " S SRt U NS R O A S S S — Phi Retroalimentacion de Estados

0.04

0.02

Posicion [°]
e
T

002 b

-0.04

-0.06

P ] ————

Phi LQR

-0.1 '
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 110 120 130 140 150 160 170 180 190 200 210 220 230 240 250 260 270

Tiempo [segundos]

Figura 5.5. Evolucion de la orientacion de la plataforma de simulacion si fuera un satélite en drbita,
alrededor del apuntamiento deseado con el Controlador por Retroalimentacion de Estados y LQR

Las Figura 5.4 y 55 se presenta la comparacion de los controladores por
retroalimentaciéon de estados y LQR en lo que respecta a la orientacién y apuntamiento.
En la Tabla 5.2 puede apreciarse el tiempo de estabilizacion y el tiempo en el cual se

alcanza el apuntamiento deseado.
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Tabla 5.2 Tiempo de alcance de la orientacion deseada Caso 1

Retroalimentacion

LQR-Posicidn

Retroalimentacion

LQR-

Angulo de Estados- de Estados- Apuntamiento
Posicién Apuntamiento

6 120 [segundos] | 170 [segundos] | 150 [segundos] 180
[segundos]

Y 120 [segundos] | 140 [segundos] | 150 [segundos] 150
[segundos]

@ 120 [segundos] | 125 [segundos] | 150 [segundos] 140
[segundos]

x 10

Par [N*m]

— Par Estabilizacién Eje X LQR I
— Par Estabilizacion Eje Y Retroalimentacion de Estados

— Par Estabilizaciéon Eje Y LQR
—— Par Estabilizacién Eje Z Retroalimentacion de Estados ||

Par Estabilizacion Eje Z LQR

Tiempo [segundos]

-5 : T T : T T T
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 110 120 130 140 150 160 170 180 190 200 210 220 230 240 250 260 270

Figura 5.6. Evolucion del Par necesario para la estabilizacion de los Ejes del Satélite con el
Controlador por Retroalimentacion de Estados y LQR

La Figura 5.6 se presenta la comparacion de los controladores por retroalimentacion de

estados y LQR en lo que respecta a par requerido.
En la Tabla 5.3 puede apreciarse los pares maximos.

Tabla 5.3 Pares Maximos Caso 1

Retroalimentacién de

LQR-Par Maximo

Eje Estados-Par Maximo

X 25 [mMN*m] 25 [mMN*m]
Y 15 [MN*m] 15 [mMN*m]
Z 50 [mMN*m] 35 [MN*m]
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Figura 5.7. Potencia necesaria para la Estabilizacion de los ejes Xy Y con el Controlador por
etroalimentacion de Estados y LQR
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Figura 5.8. Potencia necesaria para la Estabilizacion del eje Z con el Controlador por
Retroalimentacion de Estados y LQR

La Figura 5.7 y 5.8 se presenta la comparacion de los controladores por retroalimentacion

de estados y LQR en lo que respecta a la potenci.
En la Tabla 5.4 puede apreciarse la potencia requerida.
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Tabla 5.3 Potencia Maxima Caso 1

Retroalimentacion de LQR-Par Maximo
Eje Estados-Par Maximo
X 0.12 [W] 0.11 [W]
Y 0.04 [W] 0.035 [W]
Z 6 [W] 4 [W]

e CASO 2: Microsatélite en Orbita

Partiendo de un posible satélite que tenga una geometria de prisma rectagular el cual se
considera que tiene una diferencia entre el centro de masa y el centro geométrico de 3
[cm], y el cual tiene como base un cuadrado con 10 [cm] de lado y 32.1 [cm] de alto. A
partir de esto se tiene que la matriz de inercia y la masa son:

0.098 0 0
o Matrizde lnercia: I =| 0 0.103 0 |[kgm?]
0 0 0.021

o Masa: m=10[kg]

Estas caracteristicas del satélite nos dan como resultados las graficas presentadas en las
figuras, que representan los mismos parametros que las gréaficas de la seccion anterior.

35

—— Theta Retroalimentacion de Estados

— Theta LQR

— Psi Retroalimentacion de Estados

—Psi LQR

— Phi Retroalimentacion de Estados
Phi LQR

30

25

20

15

Posicion [°]

73 N N N I I N (Y I Y O N I O
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100110 120130140 150160170 180 190200210 220 230240 250 260 270 280 290 300
Tiempo [segundos]

Figura 5.9. Evolucion de la Orientacion del Nanosatélite medida en angulos de Euler con el
Controlador por Retroalimentacion de Estados y LQR
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Figura 5.10. Evolucidn de la Orientaciéon del Nanosatélite alrededor del apuntamiento deseado con el
Controlador por Retroalimentacion de Estados y LQR

Las Figura 59 y 5.10 se presenta la comparacion de los controladores por
retroalimentaciéon de estados y LQR en lo que respecta a la orientacién y apuntamiento.
En la Tabla 5.5 puede apreciarse el tiempo de estabilizacion y el tiempo en el cual se
alcanza el apuntamiento deseado.

Tabla 5.5 Tiempo de alcance de la orientacion deseada Caso 2

Retroalimentacion

LQR-Posicién

Retroalimentacion

LQR-

Angulo de Estados- de Estados- Apuntamiento
Posicién Apuntamiento
0 120 [segundos] 50 [segundos] 150 [segundos] | 80 [segundos]
Y 120 [segundos] 80 [segundos] 150 [segundos] 100
[segundos]
@ 120 [segundos] 80 [segundos] 150 [segundos] 100
[segundos]
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o o [ S [ i | — Par Estabilizacion X Retroalimentacion de Estados_‘
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i | — Par Estabilizacion Y LQR
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Figura 5.11. Evolucidn del Par necesario para la estabilizacion de los Ejes del nanosatélite con el
Controlador por Retroalimentacion de Estados y LQR

La Figura 5.11 se presenta la comparacién de los controladores por retroalimentacion de
estados y LQR en lo que respecta a par requerido.
En la Tabla 5.6 puede apreciarse los pares maximos.

Tabla 5.6 Pares Maximos Caso 2

Retroalimentacion de LQR-Par Maximo
Eje Estados-Par Maximo
X 10 [MN*m] 25 [mMN*m]
Y 5 [mMN*m] 15 [mMN*m]
Z 5 [MN*m] 35 [MN*m]
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Figura 5.12. Potencia necesaria para la Estabilizacion de los ejes X, Y, Z del nanosatélite, con el
Controlador por Retroalimentacion de Estados y LQR
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Figura 5.13. Potencia necesaria para la Estabilizacion de los ejes X, Y, Z del nanosatélite, con el
Controlador por Retroalimentacion de Estados y LQR

La Figura 5.12 y 5.13 se presenta la comparacion de los controladores por
retroalimentacién de estados y LQR en lo que respecta a la potenci.
Enla Tabla 5.7 puede apreciarse la potencia requerida.
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Tabla 5.7 Potencia Maxima Caso 2

Retroalimentacién de

LQR-Par Maximo

Eje Estados-Par Maximo

X 0.015 [W] 0.05 [W]
Y 0.01 [W] 0.02 [W]
Z 0.2 [W] 0.01 [W]

CASO 3: Microsatélite en Orbita

Partiendo de un posible satélite que tenga una geometria de prisma rectagular el cual se
considera que tiene una diferencia entre el centro de masa y el centro geométrico de
2,121 [cm], y el cual tiene como base un cuadrado con 35 [cm] de lado y 70 [cm] de alto. A
partir de esto se tiene que la matriz de inercia y la masa son:

3.573 0 0
o Matrizde lnercia: I =| 0 3.604 0 |[kgm?]
0 0 1.461

o Masa: m=70[kg]

Esto nos da como resultado las graficas presentadas en las siguientes Figuras, que
representan los mismos parametros que las gréaficas de las secciones anteriores.

35 T : T T
— Theta Retroalimentacion de Estados
30 —— Theta LQR I
— Psi Retroalimentacién de Estados
25 —— Psi LQR
20 — Phi Retroalimentacion de Estados
Phi LQR

154

10

Posicién [°]
o

-10
15|

S s s S s St S e e S

25 i | i | i i | i | i |
0 100 200 300 400 500 600 700 800 900 1000 1100 1200
Tiempo [segundos]

Figura 5.14. Evolucién de la Orientacion del MicroSatélite Medida en Angulos de Euler con el
Controlador por Retroalimentacion de Estados y LQR
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Figura 5.15. Evolucidn y alcance del apuntamiento deseado del microsatélite con el Controlador por
Retroalimentacion de Estados y LQR

Las Figura 5.14 y 5.15 se presenta la comparacion de los controladores por
retroalimentaciéon de estados y LQR en lo que respecta a la orientacién y apuntamiento.
En la Tabla 5.8 puede apreciarse el tiempo de estabilizacion y el tiempo en el cual se
alcanza el apuntamiento deseado.

Tabla 5.8 Tiempo de alcance de la orientacion deseada Caso 3

Retroalimentaciéon | LQR-Posicion | Retroalimentacién LQR-
Angulo de Estados- de Estados- Apuntamiento
Posicién Apuntamiento

6 120 [segundos] | 300 [segundos] | 150 [segundos] 350
[segundos]

Y 120 [segundos] | 450 [segundos] | 150 [segundos] 500
[segundos]

7 120 [segundos] | 300 [segundos] | 150 [segundos] 350
[segundos]
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Figura 5.16. Evolucion del Par necesario para la estabilizacion de los Ejes del microsatélite con el
Controlador por Retroalimentacion de Estados y LQR

La Figura 5.16 se presenta la comparacién de los controladores por retroalimentacion de
estados y LQR en lo que respecta a par requerido.
En la Tabla 5.9 puede apreciarse los pares maximos.

Tabla 5.9 Pares Maximos Caso 3

Retroalimentacion de LQR-Par Maximo
Eje Estados-Par Maximo
X 300 [mN*m] 25 [mMN*m]
Y 200 [mMN*m] 25 [mMN*m]
Z 200 [mN*m] 30 [MN*m]
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5.17. Potencia necesaria para la Estabilizacion de los ejes X y Y del microsatélite con el Controlador por
Retroalimentacion de Estados y LQR
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5.18. Potencia necesaria para la Estabilizacion de los ejes Z del microsatélite con el Controlador por
Retroalimentacion de Estados y LQR

La Figura 5.17 y 5.18 se presenta la comparacién de los controladores por
retroalimentacién de estados y LQR en lo que respecta a la potenci.
En la Tabla 5.10 puede apreciarse la potencia requerida.
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Tabla 5.10 Potencia Maxima Caso 3

Retroalimentacion de LQR-Par Maximo
Eje Estados-Par Maximo
X 16 [W] 2 [W]
Y 9 [W] 1 [W]
Z 80 [W] 12 [W]

5.9 ANALISIS DE RESULTADOS

Con base en las graficas obtenidas de las 3 series de simulaciones, es posible apreciar que
existen varios factores que deben considerarse en la estabilizacion de un satélite. Dichos
factores de interés pueden agruparse de la siguiente manera:

a) Dimensiones, masa total, geometria del satélite y tensor de inercia.
b) Masa y dimensiones de los actuadores.

En los tres casos mostrados en este capitulo, en los cuales la dimension de los actuadores
se mantuvo constante, mientras que las caracteristicas inerciales y de masa del satélite
fueron cambiadas con la finalidad de apreciar su comportamiento con los actuadores
seleccionados. Esto es muy util para el caso de un satélite en 6rbita, ya que no es posible
cambiar las ruedas, pero si el controlador a utilizar.

Es posible apreciar que con el incremento de masa, dimensiones y geometria del satélite —
esto se ve reflejado en la informacion que presenta el tensor de Inercia — cambia en tiempo,
el par y la potencia necesarios para lograr la estabilizacion.

Estas simulaciones nos permiten poder llevar a cabo una seleccion de las dimensiones de
los actuadores y del satélite basados en los resultados obtenidos de las graficas y
apreciando datos como el par necesario y la potencia requerida para cadamaniobra, de tal
manera que a llevar a cabo las diferentes iteraciones se puedan realizar aquellos ajustes
necesarios para tener los mejores resultados. En el caso particular de las ruedas de inercia,
debe apreciarse como el tamafio de una rueda tiene efecto sobre el par generado y por lo
tanto en la potencia requerida para su funcionamiento.

Es posible también apreciar que con el uso de controladores distintos, Retroalimentacién
de Estados y LQR, tenemos distintas dinamicas de los estados del sistema. En general la
utilizacion del control por Retroalimentacién de Estados generard un controlador en el cual
se alcanza un tiempo de estabilizacion y sobrepaso deseado, pero se presentan mayores
requerimientos de potencia y en el caso de la utilizacién del controlador LQR se tiene en
general un menor consumo de potencia, pero se requiere mayor cantidad de tiempo para
llegar a la orientacion y apuntamiento deseados.
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Con respecto a la potencia requerida es posible apreciar que el caso 3 no es viable,
debido a que requiere mucha potencia para que los actuadores seleccionados sean
capaces de llevar al satélite a la orientacién deseada.
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CAPITULO

CONCLUSIONES Y TRABAJO FUTURO.

A partir del trabajo realizado, se presentan las conclusiones de manera puntual.

6.1 CONCLUSIONES

I. Las dos técnicas de Control propuestas, Retroalimentacién de Estados y LQR,
estabilizan los tres ejes del satélite con una precisiéon de + 0.1, considerando al par
gravitacional como el Unico par perturbador, cumpliendo el requerimiento propuesto
para los tres casos planteados.

II. El tiempo de estabilizacion varia segun cada uno de los casos y la técnica de
Control utilizada y se muestra en la Tabla 6.1

Tabla 6.1 Resultados del Tiempo de Estabilizacion con el uso de los Controladores
por Retroalimentacion de Estados y LQR y la Potencia Requerida

CASO Tiempo de Tiempo de POTENCIA
Estabilizaciéon con | Estabilizaciéon con MAXIMA [W]
el Controlador por | el Controlador LQR
Retroalimentaciéon

de Estados
Plataforma como 160 segundos 170 segundos 6 [W]
Satélite en Orbita
Microsatélite (10 130 segundos 70 segundos 0.2 [W]
[kal)
Microsatélite (70 200 segundos 300 segundos 80 [W]
[kal)

[ll.  El consumo de energia varia segun cada uno de los casos y la técnica de Control

utilizada y se muestra en la Tabla 6.2.
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Tabla 6.2 Potencia Requerida para cada Eje

CASO C.E.E." | C.E.E.Eje | C.E.E.Eje | C.E.E. Eje | C.E.E. Eje | C.E.E. Eje

Eje X Y Control | Z Control | X Control | Y Control | Z Control
Control por R.E. | porR.E. | porLQR | por LQR | por LQR

por R.E.?
Plataforma 0.12[W] 0.04 [W] 6 [W] 0.11[W] | 0.035[W] 4 [W]
como
Satélite en
Orbita
Nanosatélite | 0.015[W] | 0.01 [W] 0.02 [W] 0.05 [W] 0.02 [W] 0.1 [W]
(10 [kg])
Microsatélite 16 [W] 9 [W] 80 [W] 2 [W] 1 [W] 12 [W]
(70 [kg])
IV. Los aportes para el desarrollo de la Plataforma de Simulacion son:

VL.

Estudio de técnicas de control para estabilizar y orientar satélites pequenos que
pueden verse implementadas en un futuro en la Plataforma Simusat 3.0.

Material académico de apoyo para las nuevas generaciones.
Los subsistemas con los cuales se requiere interaccién son:

Subsistema de potencia: Debido a que la demanda de energia del subsistema de
control debe proveerse de este otro subsistema.

Computadora de a bordo: Debido a que este subsistema es el encargado de
procesar todos los datos que corresponden al control y a la determinacién de la
orientacion.

Estructura: Debido a que la localizacién de los actuadores y cualquier otro elemento
modifica las caracteristicas inerciales del sistema.

Para realizar pruebas efectivas con la plataforma Simusat 3.0:
Deben conocerce las caracteristicas Inerciales del satélite a Simular

Se recomendaria tener varias ruedas de inercia de distintas dimensiones para
adaptarlo a las proporciones del satélite a Simular.

' C.E.E. Consumo Energético para la Estabilizacién
? R.E. Retroalimentacién de Estados
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e Conjunto de pesas para reproducir las caracteristicas inerciales del satélite a

simular.

6.2 TRABAJO FUTURO

Este trabajo deja las bases y ha constituido un avance en la simulacién por computadora
del andlisis de algoritmos de control de orientacion. Asimismo se ha aportado un poco en
el desarrollo de simuladores satelitales. A continuacion se dan los puntos sugeridos para
continuar abonando en estos temas:

1.

Profundizar en la teoria de control, tanto lineal como no lineal, para utilizar otras
técnicas y buscar aquellas més apropiadas para futuras misiones.

Implementar los algoritmos en el sistema Simusat 3.0 con la finalidad de hacer
pruebas de funcionamiento fisicas de las distintas técnicas de control.

Incluir en las siguientes etapas de simulacién, ademas del gradiente gravitacional,
el arrastre atmosférico y el viento solar para que los pares de control obtenidos
sean mas acordes con la realidad.

Aumentar el suministro de energia de la plataforma Simusat 3.0. Cambiar las

Se debe realizar analisis de compatibilidad electromagnérica de los motores de
corriente directa para analizar el efecto del medio ambiente sobre su
funcionamiento.

Analisis de compatibilidad de electrimagnética entre los actuadores y los
subsistemas y sus interacciones.

Propuesta de metodologia para la caracterizacion de motores y la fabricaciéon de un
dispositivo caracterizador.

Prueba del uso de distintos motores de corriente directa.

Costruccion e implementacion de prototipos.
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APENDICE

ORBITAS'

Una érbita es la trayectoria de un objeto alrededor de otro, mientras el primero esta bajo la
influencia de una fuerza central?, fuerza gravitatoria. Las trayectorias de estos cuerpos
celestes pueden ser descritas por medio de secciones coénicas.

A. SECCIONES CONICAS
Una seccion cénica es el lugar geométrico plano, tal que la razén de las distancias desde un
punto fijo, lamado foco, y una linea fija, llamada directriz, es una constante. Estas secciones
pueden ser obtenidas también por la interseccion de un plano y un cono, Figura A1.1.

Parabola

Hipérbola

\
chﬁi»em / \\[\T /
w\

Figura A1.1 Secciones Cénicas®

—

Existen dos puntos de interés en las orbitas. El pericentro y apocentro en donde el primero
es el punto en el cual un satélite estd mas cerca del objeto al que orbita y el segundo es el
punto en el cual el satélite estd mas alejado del objeto al que orbita.

Las orbitas satelitales presentan distintos parametros que pueden ser apreciados en la
Figura A1.2. Dentro de dichos parametros estan: el eje semi-mayor (a); el eje semi-menor
(b); y la distancia del centro al punto focal (ae), que puede determinarse por la excentricidad

" Informacién de esta seccién fue obtenida principalmente de B17 y B18
? Fuerza dirigida a lo largo de una recta radial a un centro fijo.
3 Figura obtenida de Referencia[B17]
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(e) de la seccion conica. Las oOrbitas segun las excentricidades son las siguientes: a) Orbita
Circular si e=0, b) Orbita Eliptica si 0 < e < 1, ¢) Parabdlica si e=1 y d) Orbita Hiperbdlica si

e>1. Figura A1.3.

Hiperbola
Parabola e=14
e=10 a=25
a=1.0

Apocentre

Eccentricity &

Referemce Direction

Figura A1.2 Parametros Orbitales’

B. Elementos Keplerianos

Figura A1.3 Ejemplos de
Excentricidad®

Los Keplerianos son aquellos parametros que definen una determinada oérbita. Estos se

muestran en la Tabla A1.1°.

Tabla A1.1
Elemento Nombre Descripcion
a Eje Semi-Mayor Distancia del Apocentro o Pericentro al
centro de la conica.
Al ser multiplicada por el eje semi-mayor
e Excentricidad proporciona la distancia del centro de la
conica a alguno de los focos.
[ Inclinacion Angulo entre el plano orbital ecuatorial y el
plano en el cual se encuentra la érbita.
Punto donde el satélite cruza el ecuador
Q Longitud del Nodo Ascendente moviéndose de sur a norte.
® Argumento del Pericentro Describe la orientacion de la orbita.
% Anomalia Verdadera Posicion del satélite en la 6rbita con
respecto al perigeo.
£ Anomalia excéntrica oo £ oy
1+ ecosv
M Anomalia Media M=¢ — e [sin(e)]

4 Figura obtenida de Referencia[B17]

5 Figura obtenida de http://hyperphysics.phy-astr.gsu.edu/hbasees/math/consec.html

® Esta tabla es tomada en parte de la Referencia [B17]
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Plano Ecliptico

Plano Orbital

Figura A1.4 Elementos Keplerianos’

! Figura obtenida de Referencia[B17]
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DESARROLLOS MATEMATICOS

A. DERIVACION DE LA MATRIZ DE ROTACION

Si tenemos una matriz de Rotacion definida como Rj y teniendo como propiedades:

RERD) =1 (A2.1)
R =R =RY" (A2.2)

Derivando (A2.1) se llega a:
RARE)™+RA(RE) =0 (A2.3)

Si Declaramos a S = RA(R2). Al sustituirla en (A2.3)
S+S8™ = (A2.4)
Donde puede verse que (A2.4) es una matriz anti-simétrica de la forma:

0 —w3 w2
] (A2.5)

S(m£3)=[w3 0 -wl
—w2 wl 0

El vector coordenado w4y representa la velocidad angular del sistema A relativa al sistema
B expresado en el sistema A. La matriz S(wj45) expresa el producto cruz de dos vectores.

S(wip)RE = whp X RE = —RES(wjhp) (A2.6)
Por tanto, la rotacién puede ser representada como:

Rf = S(wfs)RE = RES(whs) (A2.7)
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B. LA CONVERSION 'ENTRE ANGULOS DE EULER A CUATERNIONES Y DE
CUATERNIONES A ANGULOS DE EULER

e Angulos de Euler a Cuaterniones

cos(%) cos(3) cos(2) + sin(@) sin(3) sin(2)

sin(%) cos(g) cos(%) - cos(%) sin(g) sin(%)

q= cos(g) sin(g) COS(E) + sin(f) COS(E) Sin(f) (B2.1)
2 2 2 2 2 5

_cos(%) cos(g) sin(%) — sin(%) sin(g) cos(%)_

e Cuaterniones a Angulos de Euler

tan~! 2(q091+49293)

(f) |[ 1-2(q1%+42?) }
[9] |51n '(2(q092 — CI3CI1))| (B2.2)
Y [ ! 2(q093+49192) J

1-2(q22+q3?)

C. DESARROLLO DE LAS ECUACIONES DINAMICAS

Cabe mencionar que existe el caso en el que el centro de masa no coincide con el eje
geométrico del cuerpo bajo estudio como puede verse en la Figura A2.2.

'?1 l = ™, Zl j
2 :
/’ﬁf \ Ya
'
=
ral ¢ @ Centro de masa
_ R e g & Origen del Marce de
l_..a-* . - Referencia del Cuerpo
X, Y, X, Y,
Figura C2.1 Sistema de Referencia Inercial y el Figura C2.2 Sistema de Referencia Inercial y el
Sistema de Referencia Centrado en el Cuerpo Sistema de Referencia Centrado en el Cuerpo

mostrando el Centro de Masa y el Marco de
Referencia del Cuerpo

En este caso el Marco de Referencia unido al cuerpo, que esté representado por los ejes
Xg, Yg Y Zg, S& mueve con una velocidad angular, 2 con respecto al sistema de referencia
inercial, representado por los ejes X, Y; y Z;. En color verde se muestran vectores que
sirven para la deduccién de las ecuaciones de la dinamica del satélite. El vector ' es la
distancia entre el centro de masa del satélite y el origen del Marco de Referencia del
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Cuerpo, el vector r es la distancia entre el centro de masa del satélite y el origen del
sistema de referencia inercial y R es el vector que va desde el origen del Marco de
Referencia del Cuerpo y el origen del sistema de referencia inercial.

A partir del vector r’ esto puede obtenerse la cantidad de momento angular, representado
por la letra L.

L=1"xmv (C2.1)
Debido a que la velocidad, tangencial a la 6rbita, se calcula como:
v=0xr (C2.2)
Sustituyendo (C2.2) en (C2.1), la cantidad de momento angular es:
L=r"xm(Q2xr) (C2.3)
El momento angular del satélite se calcula de la siguiente forma, donde i hace referencia a
cada una de los posibles elementos del satélite que tengan que ser referenciados al origen
del Marco de Referencia del Cuerpo:
L=y rixm@xr) (C2.4)
Aplicando el operador producto cruz definido en (2.1):
Ly = Xieym S S’y =X, mSE')SE' )2 =],0 (C2.5)

Donde J,es el tensor de inercia del cuerpo. Quedando como sigue:

;2 7 2 roa ol
Yi +z; —X Y —XZ
— \n ! '\t — \'n 2 2
Jp =Xam SO’ )SE' D 0 =Y m; —y'ix'; x'"+ 27 —y'.z'; |2 (C2.6)
1o o r 2 r 2
—ZiX —Zyyi Xi Ty

La derivada de la cantidad de momento angular alrededor del centro de masa, se calcula
como:

%Li =Y i xm2x @ x|+ X i xm(@xr) =1 (C2.7)
El primer término de (C2.7) se simplifica como:
Prixm2x @ xr)]=0x%x],0 (C2.8)
El segundo término de (C2.7) se simplifica como:

Y xm(2x 1) =0 (C2.9)
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Por tanto, las ecuaciones dinamicas del sistema quedan como:

T=0X],0+],0 (C2.10)
Donde:

e 1:es el par que se aplica en el satélite, por el medio ambiente espacial y por
los actuadores del satélite.

0: velocidad angular en los ejes del satélite.

Jp: Matriz de inercia.

1: aceleracién angular en los ejes del satélite.

D. Linealizacion del Modelo de Control’
Para el modelo de control se tienen las siguientes ecuaciones:
. 1
n= —EETCUEO
[nl + S(e)]wE, (D2.1)

Ay — -1 B B
0= ]satélite (_-Q X]satélite*Q + Tactuador + Tperturbador)

€ =

N[ =

e Linealizacion del Modelo Cinematico?

Tomando las primeras dos ecuaciones del modelo de control y seleccionando como punto
de equilibrio a:

q=B] (D2.2)
Quedandonos que :
. my_1[ O
a=[1=3.z] (D2.3)
De aqui se llega a que:
wB, = 2¢ (D2.4)

! Referencia [B10] y Referencia[B14]
Para algunas de las expresiones mostradas en esta seccion es posible la simplificacién por medio de los programas
mostradas en el Apéndice 3
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e Linealizacion de la Matriz de Rotacion
Si la matriz de rotacion es:
RY =1+ 2nS(e) + S?(¢)

Al ser linealizada queda como:

f % —&3 &y ]

RO =1+ 2nS(e) = l & % —g

1

—& & 3

Y por lo tanto:
f % &3 _52]
1

RE =1-2nS(e) =|—&; S5 &

1
le: —= 2 |

¢ Velocidad angular w%, en término de cuaterniones

Wy 281 - 20)053
wpy = [“)y] =| 2é—wo ]
wZ 283 + 20)051

¢ Derivada con respecto al tiempo de la w5,

Wy 28] — 2wqgé3
8 _ | 1_ .
wpy = |Wy| = 28

Wy, 283 + 2wgéq

e Linealizacion del Par Gravitacional

Partiendo de la expresion:

2(]22 _]yy)(€2€3 - 7781)(1 - 2(812 + 822))
Tgrav = 3 w% 2(]xx _]zz)(51£3 - 7752)(1 - 2(512 + 522))
2(]yy —]xx)(€153 —ney) (263 +1eq)

La linealizacién queda como sigue:

B ) 2(]22 _]yy)gl
Tgrav = 3 Wo Z(Ixx _]zz)gz
0
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e Linealizacién del par producido por la ruedas inerciales

Partiendo de la expresion:

B _ dLgctuador
Tactuador = ( dt ) + Wactuador X Lactuador (D212)

La linealizacién queda como sigue:

Lx ]ruedaxd)ruedax
B _ dLactuador — 17 _ ;
Tactuador — (T) = Ly = ]rueday(‘)rueday (D2 1 3)
L, ]ruedazwruedaz

e Linealizaciéon del Modelo Dinamico
Partiendo de la ecuacién general proporcionada por:

o P B B
]satélite-g = -0 X ]satélite-g + Tactuador + Tperturbador (D214)

Al sustituir las previas linealizaciones se tiene que:

[ B B
]xxwx - (]zz _]yy)wywz + Tactuadorx + Tperturbadorx

(D2.15)

S B B
]yy(‘)y - (]xx _]zz)a)xa)z'{'ractuadory + Tperturbadory

]zzd)z = Uyy _]xx)(‘)x(‘)y'{'rgctuadorz + Tgerturbadorz
Sustituyendo (D2.8), (D2.9), (D2.11) y (D2.13) en (D2.15)

]xx(z‘é:l - 2w0é3) = Uzz _]yy)(z‘éz - 0)0)(253 + 200051) + Tgctuadorx + Tgerturbadorx
]yy(zgz) = Uxx _]zz)(z‘él - 2(‘)083)(2é3 + 2(J‘)Ogl) + +Tgctuadory + Tgerturbadory

]22(253 + 2(‘)Oél) = (]yy _]xx)(z‘él - 2a)0£3)(2é2 - (‘)O)+Tgctuadorz + Tgerturbadorz

(D2.16)

Sustituyendo a Tgerturbadorx con T}fmv

Jxx (281 — 2w0€3) = (Jz2 _]yy)(z‘éz — wo) (263 + 2wpe1) + Tgctuadorx + 6(1)% (]zz _]yy)gl
]yy(z‘é-:z) = (]xx _]zz)(z‘él - 2a)0£3)(2é3 + 2(J‘)Ogl) + +Tgctuadory + 6a)%(lxx _]zz)fz (D217)

J22(283 + 2w€;) = (]yy — Jxx)(2€1 — 2w083) (28, — wO)+Tgctuadorz
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Despejando estas expresiones tenemos que:

.. - A - 1
& = (1 — ]y}}i) woés — 4 (M) (‘)0251 + 2J Tgctuadorx

po ]XX xx
5, = =3 (222) 26, + ——18 D2.18
& = J; Wo~ &2 2 Tactuadory ( . )
yy yy
.. ]yy_]xx) . (]yy_]xx) 2 1 B
E=(1—"—"—)wyé; — |=—— ) wpe3 +—7
3 ( T2z 0c1 2z 0 <3 22z actuador z

Si la ecuacién en variables de estado tiene la forma:

x =Ax + Bu

& €
A H

. . & . 3
Siendo las variables de estado: x = Iez I y su derivada x = Z? i
|& | | |

: &3
LE‘gJ L93J

TB
actuadory Lactuadort
Y como su entrada u = |Taceuadory | = | :

Lactuadorz

Tgctuadorz Lactuadors

Quedando como:

€
€
&
&1
£
&
[ 0 1 0 0 0 0 &1
—4k,wy? 0 0 0 0 (1 = k)wo || &
0 0 0 1 0 0 & N
0 0 _4ky(1)02 0 0 0 8'2
0 0 0 0 0 1 €3
L0 (1 —k)wg 0 0 —kwo? 0 €3
[0 0 0 ]
1/2]x 8 8 |Tgctuadorx
8 1/2] 0 | Tgctuadory (D219)
y
0 0 0 J Tgctuadorz
L0 o 1/2],
Donde:
_]yy—]zz
© k= Jxx

93



APENDICE 2

° k — Jxx—Jzz
Tyy

° kZ — ]yy_]xx

]ZZ
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APENDICE

PROGRAMAS DE SIMPLIFICACION MATEMATICA Y
CARACTERIZACION DE MOTORES

A. PROGRAMA DE LINEALIZACION DE LOS MODELOS MATEMATICOS
Este programa fue realizado utilizando el Software Maple. En las siguientes paginas se
presenta el resultado de este programa.
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0

= ARCHIVO DE CALCULO MATEMATICO
[ = Creador: Flores Gomez Sahel Iskander
= Trabajo de Tesis: SIMULACION Y PRUEBAS DE CONTROL DE ESTABILIZACION PARA
[ MICRO-SATELITES
|_= resiart
| = Definiciones
ool &l
= with{linalg) : with{ LinearAlgebra) Q= | @? |1e=| &
et e}
- Ecnaciones Cinemdticas no Lineales
( noo 0 -ef &
> ﬂw = %-[ -Transpose (€] )02 ® i simpdify 1? 0 mn 0 |- e 0O -&
00 7 -e2 & 0
.
B
— _L ;"-E.r—im? ':_l i et
“F—'-W”'_ Tha 3 e —— @i
i]lﬁﬁr+i£fﬂ2—LE: @
2 2 2
= -LEE.::JI+LT|.::AE+LEI.:1:‘
pumdo " 2 2 2
1 . 1 - |
S el —Tdal+onad
= Ecuwaciones DNndamicas
., 0 0
> Jsat = | O ,,I'H 0 | : ISATinv == inverse( Jsat) : L I-m;
0 0 J'E
2-(1, —1) (et +nel (1 =2 (el + 27
2- J'H—J':E} -|:|=_|"-|=_¥ +'|'1--52:|-|I1 —2-|:-F_|"2+|=.21]|::| :
| ]-{J’},}—Iﬂj-[Ef--&!'-ﬂ-é}-{ﬁé‘-t?+'|'1-ﬂ":|
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0 -@ o o
> unto = S8ATIme | - @ 0 - [Jsar =] 2

- @l O =)

@ .I'_l_l m? — S il +
i

iX
—ad el ol J ol + 22
ounto = 7 = (2)
¥
al J_wl —wl J_al + o
J.
- Ecuaciones Dindmicas con Separacion de Pares
i ;o ) T
] -mt o Tmu.l - Tgml 1
> fpuntopares = JSATinv | -| @ 0 -wf |Jfrar+| T .7 T.E‘mlz..
—a? o D T . +1 [3-
L ! oy s prav| |
Doynt apares = (3

[ 1 ¢ - - X P |
[ Elﬁm”ﬁmﬁ-mJ':w_i'—zmj+:--:l.'nn|:2|:;—1[}._r:| [eled+mel) (1

—2e?—267) ) |

I

hil

[ i dy @l el Iy @i+, 3wy (2, —2L) (o &4+ ne) (122227

. ] T 1 I 1 1
[ @l ol —wlf a?+3,  +3a (2L =21 (def—me) (2ed+nd)
g

2. |:E,_I'E___.+T|.'El:] : Rab = transpose(Rba)

4)
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1 —2e2 -2 2d2+2ned 2d2—2n&

Rbho=| 2ele2—2ne 1—2e?—2ei 2e2ed3+2n6 4)
2eded+2ne 228 -2ned 1—-2&?-27
= LINEALIZACIONES
= Linsalizacion de la Matriz de Rotacicn

> Rbolineal = | |eval{ Rbo[1,1], [n=1, & =0, & =0, =0, af =0, a2 =0, axi=10])

Qo

+e1.-aE[—Rhﬂ[l. B [ W T e e aﬁ:l}]]-{ﬂ—lj

s

wl

+eval| —Rbo[1,1], [n=1, & =0, & =0, e¥ =0, af =0, @ =0, ai =0]

el

-[el)

==

+€'I.'EII\
+£|.'&f[

+ eval gﬂbﬂi] 1L [m=1e =0,e2=0e3=0, 2 =0, &2 =0, m¥= ﬂ]] (@l )
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d
+eval| ——Rbo[1,1], [n=1, &/ =0,e2=0, e3=0, 2/ =0, & =0, m_?:ﬂ]\l-[::ﬂ'}
EEQ o

%

d
+ eval gﬂbﬂi] 1} I_'I'|='|..-L=.|r =0,2=0 e3=0, ol =0, @ =10, mj:ﬂ]\ll:ﬂﬂ]-
4

&

eval(Rbo[1,2], [n=1, & =0, 2=0, 3 =0, &l =0, @2 =0, ¥ =0])
3
+emf[¥Rhn[l 2L [n=1el=0,=0,ei=0 af =0, @2=0, @i = u]] (n—1)

d
+-E'I.'ﬂ|!'|’—RtH]'['|..2-'_;. [T|= e =0, =0,e3=0 of =0, & =0, EL*:DI

= (el

a J
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J

3
+mftﬁnm[1 2L [n=1d=0,e=0e=0, ol =0, a? =0, ai =0]

d
+ﬂﬂfgﬂtﬂ[] 2} [(n=1¢e =0,e2=0, &d=0, ol =0, a2 =0, m¥=0]

b

: J
+ eval Eﬂm” 2 [n=1,ef =0,e2=0, 3 =0, @l =0, & =0, mi= n]) (@)

d
+£LEEER|I|§] 2L [n=1e =0,2=0e3=0 2l =0, & =0, @¥=0] |-
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d
+ELEE[¥R]J’D[|. 3], ET|= Lelf=0 =0 =0 o =0, a?=0 'ﬂﬁ:ﬂl]]{'ﬂ_lj
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+ eval Rbo[1, 3], |_T|= Lel =0,&=0e3=0 o =0, @? =10, Eﬂ:l}] (el
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"I-_-‘
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B
8
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APENDICE 4

APENDICE

CALCULOS Y OBTENCION DE DATOS EXPERIMENTALES DE LAS
RUEDAS DE INERCIA 'Y MOTORES DE CORRIENTE DIRECTA Y
MONTURA DE ENCODERS EN LA PLATAFORMA DE SIMULACION

A. CALCULO DE LOS MOMENTOS DE INERCIA DE LAS RUEDAS INERCIALES
DE LA PLATAFORMA DE SIMULACION.

A partir de lo establecido en el Capitulo 3, se procede al calculo de los momentos de
inercia de las Ruedas de Inercia que se encentran en la plataforma de Simulacién del
Laboratorio de Percepcion Remota Alternativa y Tecnologia Avanzada del Instituto de
Geografia de la UNAM. Para este trabajo se consideran dos tipos de ruedas de inercia a
considerar y con las cuales se haran calculos: a) Ruedas en los Ejes Xy Y y b) Rueda en
el Eje Z. Lafigura A4.1 muestra la posicion de las ruedas de inercia de la plataforma.

Ruedas para
Ejes Xy ¥ Rueda para

)4

Figura A4.1 Posicion de las Ruedas de Inercia de la Plataforma

111



APENDICE 4

¢ Momento de Inercia del las Ruedas Utilizadas en los ejes Xy Y

El momento de inercia de la rueda grande se hace al sumar el momento de inercia de la
parte de aluminio y de la parte hecha de bronce y puede ser calculado por medio de de la

siguiente férmula:

(A4.1)

IRueda = pieza_alumnio + Ipieza_bronce

-Parte de aluminio

El plano de esta pieza es el siguiente:

—————

Figura A4.2 Dimensiones de la Pieza de Aluminio'

Teniendo que:

Ipieza_alumnio = W [(Sa(Re2 - Riz)(Rez + Riz) + Sde4 - 5chdc4 - SCRC4] (A42)

Sustituyendo valores gracias a los datos de la Figura A4.3:
27121 [29] ,
Ipieza_atumnio = ——=[(0.009 [m])((0.04425 [m])? — (0.03425 [m])*)((0.04425 [m])* +

0(0.03425 [m])?) + (0.004 [m])(0.04425 [m])* — (0.001 [m])(0.0175 [m] )* —

(0.003 [m])(0.0065 [m])*]
(A4.3)

Ipieza_atumnio = 1.5915 X 10~ *[kg - m?] (A4.4)

1 . . z 1z
Las dimensiones estan en milimetros
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-Parte de bronce

El plano de esta pieza es el siguiente?:

[Fal
al

o)
d B

laal

Figura A4.3 Dimensiones de la Pieza de Bronce®
Ipieza_bronce = npbr% [6an(Rean2 - Rianz)(Recm2 + Rianz) + 6cichil4 + 6ci12Rci124] (A45)
Sustituyendo valores a partir de los datos de la Figura A4.4:

Ipieza_bronce =

% [(0.008 [m])((0.0065 [m])2 — (0.0025 [m])2)((0.0065 [m])? + (0.0025 [m])?) +
(0.003 [m])(0.0175 [m])* + (0.002 [m])(0.0065 [m] )*] (A4.6)
Lyieza cobre = 413177 X 10~6[kg - m?] (A4.7)

-Momento de inercia Total

Por lo tanto tenemos que:
Ipueaa = 1.5915 x 10™*[kg - m?] + 4.13177 x 10~ %[kg - m?] (A4.8)

Tryeaa = 1.63278 x 10~*[kg - m?] (A4.9)

? Cabe remarcar que en los cdlculos y planos se considera un cuerpo sélido omitiendo los 4 barrenos pasados, debido a
que su efecto es despreciable.
3 . . 17

Dimensiones en milimetros
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> Rueda del Eje Z

El momento de inercia de la rueda pequefna se obtiene de la misma forma en la que se
obtiene para la rueda grande. Para estos calculos se usa la misma nomenclatura que para

el caso anterior para ahorrar espacio y dar agilidad.

Se calcula por medio de de la siguiente férmula:
(A4.10)

IRueda = Ipieza_alumnio + Ipieza_bronce

-Parte de aluminio

La pieza de aluminio se ve como sigue:

@ 33
@ 13
Q‘J 40
@ 56

Figura A4.4 Dimensiones de la Pieza de Aluminio de la Rueda del Eje Z

Calculamos por medio de la siguiente férmula:

Ipieza_alumnio = W [6a(Re2 - Riz)(ReZ + Riz) + 5de4 - 6chdc4 - 6cRc4] (A41 1)

Sustituyendo nos queda que:

teza atumnio = 258 [(0,009 [m])((0.028 [m])? — (002 [m1)?)((0.028 [m])? + (0.02 [m])?) +
(0.004 [m])(0.028 [m])* — (0.001 [m])(0.0165 [m] )* — (0.003 [m])(0.0065 [m])*]

(A4.12)

Ipieza_alumnio = 2.75667 X 1073 kg 'mz] (A41 3)

-Parte de bronce
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La pieza de bronce se ve como sigue:

¢ 1

Figura A4.5 Dimensiones de la Pieza de Cobre de la Rueda del Eje Z
Calculamos por medio de la siguiente férmula:
Ipieza bronce = 225 [8an(Rean” — Rian”)(Rean” + Rian®) + ScitRea* + iz Reirz '] (A4.14)
Sustituyendo nos queda que:

Ipieza_alumnio =

w [(0.008 [m])((0.0065 [m])? — (0.0025 [m])?)((0.0065 [m])? + (0.0025 [m])?) +
(0.003 [m])(0.0165 [m])* + (0.002 [m])(0.0065 [m] )*] (A4.15)

Lyieza_cobre = 33161 x 1076[kg - m?] (A4.16)

-Momento de inercia Total

Calculamos por medio de la siguiente férmula:

Irueda = Ipieza_atumnio + Ipieza_bronce (A4.17)

Por lo tanto tenemos que:
Iruedaz = 2.75667 X 10~5[kg - m?] + 3.3161 X 10~°[kg - m?] (A4.18)
Iryedaz = 3.08827 x 107>[kg - m?] (A4.19)
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B. CALCULO DE LA INERCIA DEL MOTOR DEL MOTOR DE CORRIENTE
DIRECTA UTILIZADO EN LA PLATAFORMA DE SIMULACION

e Datos del Motor de Corriente Directa

La velocidad y par que sea capaz de proporcionar el motor eléctrico unido a las ruedas
inerciales cambia segun el tipo de motor, carga, voltaje y corriente que alimentan al motor.
En este caso es necesario tomar los datos de los motores eléctricos instalados en la
plataforma de simulacién. Fueron fabricados por Hansen Corporation* y se trata de
motores de corriente directa de la Serie 16 con magneto permanente.

Los datos generales de este tipo de motor se obtuvieron de la pagina del fabricante® y se
presentan remarcados en la Tabla B4.1 que se presenta a continuacion:

npn
Cimensian

Part Mumber Rated Mo Load Rated Load Stall Voltage Torgue Terminal
Resistance

Woltage Speed|Current|Torque|Speed|Current|Power|Efficiency|Torque|Current|  Constant Constant
Vaolts REM | Amps [ mNm Amps |Watts %o mhm | Amps V/kRPM mim/Amp Ohms

ieiszizzz] 12 sooo] o2 | ee |ssoo| 26 |22 | 7% |ser|izs| 23 | 28 | ose |

i1c-1022616] 24 2450 01 | 71 |1700] o0 |13 | eow |232| 25 | 96 | 52 | ss0 |
116-1522452] 24 141000 01 | G4 |aas0] 13 | 22 | 71% | 550 64 | 58 | 55 | 532 |

116-1322448

Tabla B4.1 Datos generales del motor eléctrico utilizado en la plataforma de simulacion
¢ Prueba de Respuesta al Escalén
A partir de lo descrito en el Capitulo 3 tenemos que la prueba realizada se dio por medio
de la prueba mostrada en la Figura B4.8. En esta prueba es necesario que ambos motores
se acoplen de tal modo que el motor pueda girar libremente.
Los pasos a seguir para realizar esta prueba fueron:
1. Conectar uno de los motores de corriente directa a la Fuente.

2. Conectar al otro motor al osciloscopio para visualizar el tiempo de levantamiento.

3. Proporcionar un voltaje de entrada al motor conectado a la fuente.

4 Series 16 Brush CD Permanent Magnet Motor — 32 W, 6-42 V
5 http://www.hansen-motor.com/brush-16.php
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4. Verificar con el osciloscopio, obteniendo la grafica del voltaje generado por el
segundo motor.

5. A partir de la imagen tomar el dato del tiempo de levantamiento, z y el valor de la
sefal en estado permanente del voltaje generado.

En la Figura B4.9 pueden apreciarse la grafica mostrada por el osciloscopio por parte del
motor que trabaja como generador. La Figura B4.10 muestra en la grafica los valores en
los cuales la funcién llega al porcentaje requerido del tiempo de levantamiento.

Puede verse entonces que los valores requeridos son los siguientes:

o VQ(Vgeo)=3.4[V].

Figura B4.1 Experimento de la Prueba de Respuesta Escalon
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..|;.;|:;|||i.||||-§-||||i|l||i:||||!:|i||illl| 1=Ghm o‘\f

Figura B4.2 Experimento de la Prueba de Respuesta Escalon

Figura B4.3 Experimento de la Prueba de Respuesta Escalon con senalizacion de Valores

Los calculos que se muestran a continuacion son aquellos que se utilizan para calcular la
inercia del motor, J.
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_w(s) _ a
T(s)_Vf(s)_E (B41)
Se tiene que de aqui:
Ka
a=s (B4.2)
p = Kaxkb (B4.3)
R]

Y calculamos de estos valores el valor de J, o sea la inercia del motor, por medio de las
siguientes ecuaciones.

Como el escalon que fue aplicado no fue unitario tenemos que el valor angular a ese
voltaje es:

W, = B2 = 2 — 87179487 [ (B4.4)
Kb~ 0039 L]

Asi se tiene como resultado que:

rad

7(0) = &= % = 21.794872 [md] =2 (B4.5)
b =%=m= 33.333[{] (B4.6)
a = 21794872 || « b = 21.794872 || « (33333 [1]) = 726.4884| 5] (B4.7)

Siendo entonces que de (B4.2) y (B4.3):

J= ke _ 0059 7] = 1.8475 x 10~5[kgm?] (B4.8)
Rea — (283[0))+(7264884[[5]) .
_ xasip _ (0038[7])-(0039[ ) _ T
I == (2.83[2])+(33333[2]) = 15710 X107 kgm’] (B4.9)

Obtenemos el valor de J al obtener el promedio de las inercias del motor calculadas.

J =1.7092 x 10~5[kgm?] (B4.10)
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C. MODELO MATEMATICO DEL MOTOR Y FUNCION DE TRANSFERENCIA PARA

EL CONTROL DE VELOCIDAD®

Partiendo de la necesidad de necesitar la velocidad angular que debe imprimirse en la

rueda con la finalidad de generar podemos partir de la Figura C4.1.

i(t)

R L motor = kil
SN YNV sy o W e
Vo (1) V.(t) |
gal .
V() [ u\'] e(t)=kyWmotor |. V() :|:|
\: -~ ™ / bﬁdmnmr /"4.
T’_ .

Figura C4.1 Modelo matematico del motor

Donde:

e V(t): voltaje de entrada

e R: Resistencia eléctrica o de armadura

e [ :Inductancia eléctrica o de armadura

e J:Inercia del motor

e i(t): Corriente del motor

e 1,.(t): Voltaje del motor

e Vi(t): Caida de potencial en la resistencia

e V. (t): Caida de potencial del inductor

e k,: Constante de voltaje

e k;,: Constante de par

e ¢(t): Fuerza contra-electromotriz

*  Tootor: Par del motor

® Se deja especificada esta ecuacién para los trabajos que de desarrollen proximamente.
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e 0:posicion angular del motor
*  wnotor: Velocidad angular del motor
®  Wmotor: aceleracion angular del motor

Quedando el que el voltaje de la fuente es:

dl(t)

V(e) = LEL 4 Ri(t) + e, ()

Tm = kbi(t)
eb(t) = kad)motor(t)
Sustituyendo C4.3 en C4.1

dl(t)

V(t) = L—=+ Ri(t) + kq@motor

Ademas a partir de C4.2

Se tiene que el par se expresa como sigue:

kb (V(t) Ld’—(t)+m(t)+kawmam>

R

Lkb dl(t) kakb(bmatar

iy V(t) dt R
Quedando como:
T = oV () = ki =2 = Koy @motor
Donde
o k,= %”
o« k= %
. km kakb

121

(C4.1)

(C4.2)

(C4.3)

(C4.4)

(C4.5)

(C4.6)

(C4.7)

(C4.8)



APENDICE 4

Para las aplicaciones de este trabajo se desprecia el efecto de la inductancia
guedandonos como sigue:

Tm = k,V(t) — ko Wmotor (C4.9)

Aplicando la transformada de Lapalce a C4.4 y a C4.2
V(s) = sLI(s) + RI(S) + k,w(s) (C4.10)
sJw(s) = kyl(s) (C4.11)

Desarrollando C4.10 despreciando la inductancia del motor.

V(s) = RI(s) + kqw(s) (C4.12)
Despejando I(s) de C4.9
I(s) = 22 (C4.13)
b

Sustituyendo C4.13 en C4.12 y simplificando queda:

kp

T = e (C4.14)

V(s) s+ -
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APENDICE

MODELOS DE SIMULINK Y CODIGOS DE MATLAB

A. CODIGO DE INICIALIZACION

PR R R R R R R Rk R R R e I R R o S R R R R R o I R o o I i

$Tesis: Simulacidén y Pruebas de Control de Estabilizacidén para
$Micro—-Satélites
%$Autor: Flores Gdémez Sahel Iskander
$2011-2012
$ARCHIVO DE INICIALIZACION
%*********************************************************************
clc
clear all;
global I w_O K Kopt Ixx Iyy Izz Ixxinv Iyyinv Izzinv
$$MATRIZ DE INERCIA (Son elegidos segun la masa y geometria del satélite de
%$la misidén
$Plataforma de Simulacidén CASO 1
Ixx=0.27;
Iyy=0.28;
Izz=0.40;
$Nanosatélite CASO 2
Ixx=0.098;
Iyy=0.103;
Izz=0.021;
Microsatélite CASO 3
I
I
I

o o

o o

xx=3.390;
yy=3.813;
zz=1.472;
I = [Ixx 0 0;0 Iyy 0;0 O Izz]; SMatriz de Inercia
Imatinv=inv (I); %Matriz de Inercia Inversa y sus elementos
Ixxinv=Imatinv (1) ;

Iyyinv=Imatinv (5);

Izzinv=Imatinv (9)

o° o oe

o

r

$$DATOS DEL SATELITE

m = 10; % [kg] Masa

M = 5.9742e24; % Masa de la Tierra [kg]

G_const = 6.6720e-11; % Constante de la Gravedad

E_G_C = G_const*M; % Constante de la Gravedad Terrestre [kg]

re_e = 6.378137e6; % Radio Ecuatorial de la Tierra [m]

rp_e 6.356752e6; % Radio Ecuatorial de la Tierra [m]

h_s = 686e3; % Altura del Satélite [m]

eccentricity = sqrt(l -(rp_e/re_e)”"2); %Eccentricidad de la Orbita
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r_total = re_e + h_s; % Distancia al Centro de la Tierra [m]

T_e = round (8.6164130e4); % Longitud entera del dia Sideral [s]

w_E = 2*pi/(T_e); % Velociad Angular de la Tierra [rad/s]

w_O = sqgrt(E_G_C/ (r_total”3)); % Velocidad Angular del Satélite [rad/s]
T_O = 2*pi/w_0; % Periodo Orbital del Satélite [s]

v_O = h_s*w_0; % Velocidad del Satélite [m/s]

o\

$CONDICIONES INICIALES

$Orientacién Inicial en Angulos de Euler
deg_0 = (pi/180)*[30; 20; -201;

%$Orientacidén Inicial en Cuaterniones

g_0 = angle2quat(deg_0(1),deg_0(2),deg_0(3));
$Transformacidén de w_B_OB a w_B_IB

B = Rgquat (g_0);

_B_ O =R_0O_B';

c2 = R B 0O(:,2);

w_B_OB = [0; 0; 01;

w_B_IB = w_B_OB - w_0*c2;

% Vectores de Estado iniciales

wO=[w_B_IB(1l); w_B_IB(2); w_B_IB(3)];

x0=[q_0(1); g_0(2); g 0(3); g 0(4); w_B_IB(1l); w_B_IB(2); w_B_IB(3)];

R_O_
R_B

$%$SISTEMA LINEAL

%$Definiciones

kx = (Iyy — Izz)/Ixx;

ky = (Ixx — Izz)/Iyy;

kz = (Iyy - Ixx)/Izz;

%$Modelo en variables de estado

A =[010000;-4*kx*w_0"2 0000 (1 - kx)*w_0;0 0010 0;00 -3*ky*w_0"2 0
0 0;00000O0T1;0 —(1 — kz)*w_ 0O 0 0 -kz*w_0"2 01];
B=[000;1/(2*Ixx) 0 0;0 0 0;0 1/(2*Iyy) 0;0 0 0;0 O 1/(2*Izz)];
cC=[100000,00100°0;0000101;

D=0;

% Valores Caracteristicos del Sistema Linealizado

eigenValues = eig(A);
% Controlabilidad
rang = rank( ctrb(A,B) );

$%$CONTROLADOR POR RETROALIMENTACION DE ESTADOS, "POLES PLACEMENT"
Polos Deseados

= -0.0333 + 0.0349i;

= -0.0333 - 0.03491i;

= [pl; p2; pl; p2; pl; pP21;

Calculo de la ganancia K

= place(A,B,p);

o\

o° g 'O o
N

=

o\

CONTROLADOR LQR

%$Seleccion de las Matrices

Q = diag([1 0 1 0 1 0])*0.007;

R = diag([1 1 1])*4500;

g$Cdlculo de la Ganancia para el Control Optimo
Kopt = 1lqgr(A,B,Q,R);

CARACTERISTICAS DE LA PLATAFORMA DE SIMULACION
%$Constantes de los Motores
kal=0.038;kbl=0.039;R1=2.83;Jwl=1.7092e-5;

o\

o
5

o\
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ka2=0.038;kb2=0.039;R2=2.83;Jw2=1.7092e-5;
ka3=0.038;kb3=0.039;R3=2.83;Jw3=1.7092e-5;

%$%Constantes de voltaje del motor

Kvl=(kbl/R1l) ;Kv2=(kb2/R2) ;Kv3=(kb3/R3);

$%Constantes de velocidad angular del motor

Kvvl=(kal*kbl/R1l) ;Kvv2=(ka2*kb2/R2) ;Kvv3=(ka3*kb3/R3);

%$%Inercia de las Ruedas [kg*m"2]
Iwl=1.63278e-4;Iw2=1.63278e-4;Iw3=3.08827e-5;

$%$Matriz de Inercia de las ruedas

In_ W=[Jwl+Iwl 0 0;0 Jw2+Iw2 0;0 0 Jw3+Iw3];%Inercia del motor mas la
In W _inv=inv(In_W); %$inercia de las Ruedas
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B. MODELO DE SIMULINK
¢ Modelo de Simulink
Modelo de Simulink en el cual se realiza la simulacién del sistema de control para un microsatélite.

i

N[

—
]
=
E

)

¥
¥

=3
=
o
m
]

(&

¥
¥ =

= Current x
. Psi
onif = [
— theta —-]
roll_phi_x_referencia - N
psi L Powen
q_dot 4 | 3_dt_d whibz Whibx - |:|
- L
| quat_ref el _d 3 whity g
] ; : — - taus o] t2u whibz Tau_y
pitch_theta_y_referencia Valores de Referencia {3 dot BT o Whiby —
1 - ¥
- whaby L[] w1
= = P whaobz |—— —
yaw_psi_z_referencia Controlador(es) : - Whibz Voltaje y

Y

tu:]
3
Dg [

¥

Y
= =
LE g0
[5] Q
=3 "
hJ

wdat
T
x|
Flants

Power v
- >
Whobz Tau_z
Taut
Wolt_Maotor_1 =
Current_1 bl
Power_1
Tauz Voltaje =
Violt_Maotor_2
Bl t= g —
Elal tau Current_Z I:l
Power_2
Taud
WVolt_Maotor_3 Cumrent =
Current_3
Power_3 - |:|
Actuadores Power_z

Figura B5.1 Modelo de Simulink
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e Angulos de Euler de Referencia

En esta seccién de la simulacién se ingresan los datos a los cuales se desea que se
desea que el satélite tenga como orientacion final.

rell_phi_x_referencia

pitch_theta_v_referencia

yaw_psi_z_referencia

Figura B5.2 Angulos de Euler de Referecia
e Valores de Referencia

En este bloque de la simulacién es el encargado de realizar la conversién de los datos de
entrada, angulos de Euler, a cuaterniones. Esta transformacién es necesaria debido a que
todos los célculos internos son realizados por cuaterniones con la finalidad de las
singularidades que se tiene con angulos.

du/dt i@

q_daot

Derivative

(I}E—h DR |2 ] MATLAB 14 ol nomaiia) .

Functicn

quat_ref

ang_ref

Degrees to  angles2guaternions
Radians

Cuaternion
Normalize

Figura B5.3 Valores de Referencia
e Controlador(es)

En el caso del controlador, se tiene un bloque en el cual a partir de los datos deseados y
los datos que vienen de la planta. Estos datos entran al bloque llamado Linear Controller.
La salida del bloque Linear Controller es el par que dede ser proporcionado al satélite para
realizar las maniobras necesarias, estas salidas son limitadas por los bloques de
saturacion, los cuales no permiten que el par proporcionado no pase de cierto par maximo
que puede ser proporcionado por los motores de CD.
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+

MATLAB |3 Saturation

Functicn 3 - 1 ;
inear Controller 3, : -tslu

MATLAE |32 Manual Switch turaticn

Functicn ?||C

LQR Controller

Figura B5.4 Controlador(es)

Saturation2

El bloque Linear Controller tiene el siguiente codigo:

PR R R R R R R R I R I R R o I R R R R R R o S g

o

Archivo linearController.m

o o

tau = linearController(in) es la implementacién de un controlador por
realimentacidén de estados lineal.

o° o oe

R I I i I I S S I S b S I S S e S SR b b S b b I Sh I S S b S I S e b e S R b b b b b 2h I S S Sh b Sh b Sh b b 2 S 2

function tau = linearController (in)
global K

$SENTRADA

g_dot_d in(1:4);

g d = 1in(5:8);

x_dot = in(9:15);

X = in(16:22);

$VARIABLES DEL SISTEMA
eta_dot_d = g_dot_d(1l);
epsilon_dot_d = g _dot_d(2:4);
eta_d = g d(1);

epsilon_d = g_d(2:4);

eta_dot = x_dot(1l);

epsilon_dot = x_dot(2:4);
w_B_IB_dot = x_dot(5:7);

eta = x(1);

epsilon = x(2:4);

w_B_IB = x(5:7);

% VECTOR DE ESTADOS DESEADOS
x_d = [epsilon_d(l); epsilon_dot_d(1l); epsilon_d(2);epsilon_dot_d(2);
epsilon_d(3); epsilon_dot_d(3)];
% VECTOR DE ESTADOS REAL

x = [epsilon(l); epsilon_dot(1l); epsilon(2);epsilon_dot(2); epsilon(3);
epsilon_dot (3)1;

% PAR NECESARIO

tau = —-K*x;

El bloque LQR Controller tiene el siguiente cédigo:

%*‘k‘k**‘k*************‘k‘k*‘k‘k*************‘k**‘k‘k*‘k‘k*‘k‘k*‘k‘k*‘k‘k*‘k‘k*‘k‘k*‘k‘k*‘k‘k*

Archivo linearController.m

o o

tau = linearController(in) es la implementacidén de un controlador
LOR

o o

R I i S S I S S I S S S I S S I S SR I b S I b I Sh I S S b S I S I S e S R b b b b b 2h I S Sh b Sh b Sh b b 2 S 2 3

o o

function tau = LQR_control (in)
global Kopt
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SENTRADA DEL SISTEMA

g _dot_d = in(1l:4);
g d = 1in(5:8);
x_dot in(9:15);

X = in(16:22);

$VARIABLES DEL SISTEMA
eta_dot_d = g_dot_d(1l);
epsilon_dot_d = g_dot_d(2:4);

eta_d =

g _d(l);
epsilon_d =

q_d(2:4);

eta_dot = x_dot(1l);
epsilon_dot = x_dot(2:4);
w_B_IB_dot = x_dot(5:7);

eta = x(1);
epsilon = x(2:4);
w_B_IB = x(5:7);

% VECTOR DE ESTADOS DESEADOS

x_d = [epsilon_d(l); epsilon_dot_d(1l); epsilon_d(2);epsilon_dot_d(2);
epsilon_d(3); epsilon_dot_d(3)1];

% VECTOR DE ESTADOS REAL

x = [epsilon(l); epsilon_dot(1l); epsilon(2);epsilon_dot(2); epsilon(3);
epsilon_dot (3)];

% PAR NECESARIO

tau = - Kopt*x;

e Planta

Este bloque se encarga de modelar las ecuaciones necesarias para la simulacién del
satélite y sus perturbaciones.

Tiene como entrada el par que es proporcionado por el sistema por parte de los
actuadores y tiene como salida los estados y sus derivadas.

whibx

g Ry Ry Ryl
qh ~ Quaternicns to Rotation Angles
bl Rotation Order: ZYX psi
(1 e w_B_IE Bl B_IE
tau w_B_OB
x_dot
R_b_o w_B_|B_dot Desamollade por Rigoberte Reyes Morales
Cinematica Maodificado por Sahel Iskander Flores Gomez

Dinamica

Figura B5.5 Planta
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Tenemos que en el bloque de Dindmica se tienen como entrada el par que proporcionaran
los actuadores y la matriz de rotacion, para el calculo del par gravitacional. Este bloque
cumple con:

0 —_ B B
]b-QIB + -QIB ><]b-QIB‘ = Tactuador + Tperturbaciones (B7-1)
o
I » invA)
[3x3)
- . w_B_|B_dot
InettialMatrix  |pyert
Jx3 Matrix ]
Matrizx 1
CI} ty -+ | Muttiply 5 _'@
tau  m— b nt : w_B_IB
ntegrator
Subtract Producti =g
w o {lw)
R_B O tau_graw Cross & <J Froduct Inertial Matrix1
R b o C  Product
- C=fxB Blag— | Matriz [ I
Gravitation torgue Multiply ol

Figura B5.6 Dinamica

Dentro de este bloque tenemos el de par gravitacional, donde la ecuacion es:

— 2.b b
Tgrav = 3 w5C3 X (Ic3) (B7.2)
—®{A  Cross
Product C—@
—.-E'_T/_>——FE C=AxB tau_grav
Gain1 33 Cross Product
ajoc
o [1E3 >|>
f= = =
RE O
Submatrixi Gain

Figura B5.7 Gravitation Torque

En el bloque cinematica se tiene que se cumplen las ecuaciones siguientes:
n=—ewh, (B7.3)

e =—nl +S(e)]why (B7.4)
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Math
Functicn
- Dot Product Gaind
~_B_OB -
- Math " >
(1 »—mwBIE wBOB W atric - Function1 . m B
+ T
w_B_IB Multiply 2 Divide
. * Integrator + Sqrt
Product1 Gaini + Add1
Math
c R_B_O o - Add Gain3 Function2
RE_O L Cross
Froduct C u2
Cambio de Sistema B C=4AxB
de Orbita a Cuerpo Gain2 Math
3x3 Cross Product Function2

A A A
F

Figura B5.8 Cinematica

Dentro del bloque Cinematica esté el bloque, cambio de Sistema de Orbita a Cuerpo que
cumple cumple con lo siguiente:

B _ B B,O _ B
wpo = wip — Rowo; = wip — woC; (B7.5)
1 (1)
w_B_IB w_B_OB
ajoc
= Rqust R|—m uf - |:¢
f= = =
c
Embedded F Mst.h Submatrizi Gain
undcticn
MATLAB Functicn
R_B O

Figura B5.9 Cambio de Sistema de Orbita a Cuerpo
e Actuadores
Esta seccion es la encargada de calcular el consumo energético de los actuadores,
mostrando el voltaje, corriente y potencia requeridas para obtencion requerida de par para

las maniobras requeridas.

Se parte de tener que:
Ww==-T (B7.6)

Donde: w es la aceleracién angular, J es lainercia y T es el par.

La aceleracién angular es integrada con tal de tener la velocidad angular. A partir de esto
nos calculamos el voltaje del motor como lo siguiente:

_ T ke
V=rtile (B7.7)
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Donde: V es el voltaje que deseamos encontrar, T es el par que ya conocemos que se
requere, k, es la constante de voltaje del motor de CD, k, es la constante de velocidad
angular del motor de CD y w es la velocidad angular del motor de CD.

De aqui se tiene que la Corriente se obtiene se obtiene de:
=X (B7.8)

R
Donde: I es la corriente que deseamos encontrar, V' es el voltaje que ya se conoce que
consume el motor de CD y R es la resistencia de armadura que se calculo de la
caracterizacién de los motores.

Finalmente se tiene que la potencia que se consume por los actuadores puede ser
calculada por medio de la férmula:

P=VI (B7.9)

Donde: P es la potencia a ser calculada, V es el voltaje conocido e | la corriente conocida.
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tau

Velt_Maotor_1

—— U g T s K1t 4>GP—> u/kw
’_P{g) Acel_ang_1 wvel_ang_1 Vel_ang_comp_1 Volt_comp_1
o) % A S R T p@ e wkz
= Acel_ang_2 wvel_ang_2  Vel_ang_comp_2 Velt_comp_2
tauZ 1
E’ L] -] T = Kww2®u wkw3
taua Acel_ang_3 wvel_ang_3  Vel_ang_comp_3 Velt_comp_3

Volt_Motor_2

Figura B5.10 Actuador
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C. DIAGRAMA DE FLUJO

Inicio
Bloque Estabilizacién por bobinas

v

Se establecen condiciones
iniciales (C.I.)

v

Dinamica no lineal del satélite

»|  La dindmica no lineal del satélite es definida [%
con base en las C.I.

y

v Gradiente gravitacional
Se calcula el par de gradiente
Controlador gravitacional

(Retroalimentacion o LQR)

Ley de Control Reloj
u=-Kx Establece el tiempo de duraciéon
A partir de las C.I. de la simulacién

v —

Par de control .
Fin

Se calcula el par de control
Bloque Estabilizacion por bobinas

Figura C5.1 Diagrama de Flujo
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