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1. INTRODUCCION

Por definicion, un satélite es un cuerpo natural que érbita alrededor de otro en el espacio
exterior, por ejemplo, la luna es un satélite de la Tierra y, a su vez, la tierra es un satélite del
Sol. Hoy en dia, las naves espaciales son llamadas satélites artificiales, porque son lanzadas
hacia el espacio y se mantienen en 6rbita alrededor de la Tierra por la fuerza gravitacional
de ésta, de manera similar a como lo hacen los satélites naturales [36]. En este trabajo nos
referiremos particularmente a los satélites artificiales, que son aquellos sistemas
especializados de recepcion/transmisiéon inalambrica de sefiales, cuya funcién principal es
llevar a cabo una misién en drbita, que puede ser cientifica o en algunos casos, la de
retransmitir ondas de radiofrecuencia de un punto a otro del planeta [2].

En la tabla 1.1, se muestra una clasificacion de los satélites de acuerdo a su masa [9].

Tabla 1.1. Clasificacion de los satélites por su masa.

Tipo de Satélite Masa [kg]
Grande > 1000
Mediano 500 — 1000
Mini 100 — 500
Micro 10 -100
Nano 1-10
Pico <1

Aunque los microsatélites son fisicamente pequefios, cuentan con sistemas complejos y
tienen, en algunos casos practicamente todas las caracteristicas de un satélite de mayor
tamafio pero a pequefia escala.

Ademas de las comunicaciones, la percepcién remota y algunas aplicaciones en el campo de
la ciencia espacial, estos satélites miniatura se han enfocado en la educacion y el
entrenamiento de los cientificos e ingenieros jovenes, al proveer un medio directo para
aplicar sus conocimientos y generar experiencia en varios rubros de lo que seria una
mision satelital real; desde el disefio, la construccién, las pruebas, el lanzamiento y
operacion en orbita.

1.1. Subsistema de control de Orientacion y estabilizacion de un satélite

El Subsistema de Control de Orientacion y Estabilizaciéon (SCOE) es quizas el mas complejo
de los subsistemas del satélite y uno de los que influyen de manera significativa en la forma
geométrica de un vehiculo espacial.

Disefio de algoritmos de control de orientacion para satélites pequeios 1



INTRODUCCION

El propésito del SCOE es lograr que la estructura del sistema satelital apunte hacia el
objetivo especificado en la mision. Lo anterior se debe a que la mayoria de los satélites en
orbita una tienen carga util que requiere un apuntamiento determinado, por ejemplo:

* Un satélite de comunicaciones requiere que sus antenas apunten a la estacion
terrena para recibir y transmitir los enlaces que utilizan a dicho aparato,

* En los sistemas de observaciéon terrestre, se requiere apuntar las camaras
fotograficas a objetivos de interés en Tierra, y

* Un observatorio espacial necesita responder a comandos enviados desde Tierra
para apuntar un telescopio a objetos particulares del espacio exterior.

Asi, el sistema de control de orientacién direcciona el apuntamiento o rotacion de la nave,
es decir, la forma en que el vehiculo rota sobre sus ejes coordenados.

Al hablar de orientacién, nos referimos a la posicion de la nave desde el punto de vista de
las rotaciones ocurridas en sus ejes, por lo que un cambio en la orientacién implica una
rotaciéon en uno o mas ejes. Son los pares los que causan que el satélite gire sobre su centro
de masa.

El trabajo principal del SCOE es mantener estable el estado rotacional de la nave, mediante
el uso de actuadores a bordo, que producen un par estabilizador para rotar el satélite y
regresarlo a la posicién deseada. Los sistemas de control de par mas utilizados incluyen los
llamados impulsores o thrusters, ruedas inerciales y bobinas de par magnético, que son
capaces de producir la rotacion deseada.

A continuacidn se presenta una descripcién muy breve de algunos aspectos a considerar en
el disefio del Control de orientacién:

* Lograr que la carga util de la misién apunte en la direccién especificada y con la
precision requerida. Por ejemplo, un satélite tipo Comsat requiere apuntar su antena
hacia la estacidn terrena con una precisiéon de 0.1 grados [33].

* Cumplir con los requerimientos de apuntamiento de otros subsistemas, en un
proceso conocido como Housekeeping [33]. Por ejemplo:

o Dirigir un panel solar hacia el sol para generar energia eléctrica

o Apuntar una antena hacia la estacion terrena en la superficie de la misma
para la descarga de los datos de la carga util.

o Posicionar los radiadores térmicos hacia la parte mas fria del espacio, con lo
que se permite disipar el calor. Esta funcién esta directamente relacionada
con el subsistema de control térmico.

o Colocar los propulsores en la direccion correcta antes de encenderlos, para
lograr el cambio deseado en la érbita.

* En conjunto, administrar el estado de la rotacién de la nave, lo que significa aplicar
pares de fuerza alrededor del centro del satélite, cuando sea necesario, o cuando los
niveles de energia asi lo permitan.

2 Disefio de algoritmos de control de orientacion para satélites pequefos



INTRODUCCION

1.1.1. Funcionamiento del sistema de Control de orientacion y estabilizacion

En la Figura 1.1 se muestra la operacion tipica del sistema de control de orientacién, donde
se presentan los componentes principales que conforman a este subsistema. En dicha
figura se pueden observar los pares que afectan al satélite y que provocan que rote. Hay
dos tipos de pares. Primero, estan aquellos que son aplicados para controlar la rotacién de
la nave. Luego, se tienen los pares perturbadores, que son provocados de manera natural
por la interaccién del satélite con su entorno, como por ejemplo, la perturbacién provocada
por el arrastre atmosférico.

Orientacién
medida

J

Fig. 1.1. Operacion del subsistema de control de orientacion y estabilizacion.

En la Figura 1.2. se ilustra la perturbacién provocada por el arrastre atmosférico, aunque
en orbita baja (350 a 1,200 km) no hay atmésfera, existen particulas principalmente de
oxigeno monoatémico, que causan un cambio en la orientacién de la nave, ademas que a la
larga provocan que el satélite reingrese a la Tierra.

Los pares de fuerzas actuan sobre la nave y causan un cambio en la orientacidn, originando
una rotacion, la cual es detectada y medida por los sensores de orientaciéon, como
giréscopos y sensores Opticos que buscan objetos de referencia, como el Sol, la Tierra o las
estrellas [33].

Las mediciones de los sensores de la rotaciéon de la nave se envian a la computadora de
abordo, considerada como uno de los elementos mas importantes del subsistema de
control de orientacién y estabilizacién. Estas mediciones son procesadas por el software de
control (los algoritmos de control), que son en esencia funciones matematicas para calcular
la orientacion de la nave y los pares necesarios para corregirla. La orientacion calculada es
comparada con la requerida para lograr el apuntamiento exigido por la mision, y si difiere,
el algoritmo de control calcula el par estabilizador para corregir dicha orientacién. Un
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aspecto relevante en el sistema de control de orientacién es que opera en un ciclo cerrado,
que en general se repite automdaticamente varias veces por segundo, con lo que la
orientacion de la nave es continuamente monitoreada y estabilizada, operando en un lazo
de retroalimentacion.

En lo que se refiere al control en tierra, éste interviene en los casos en que los cuales se
quiera apuntar una carga util, por ejemplo un telescopio a un objeto en particular, para lo
cual el personal en tierra envia el comando hacia el satélite para lograr dicho objetivo.

Rotacién causada

/ por el par
@ perturbador

[ SATELITE ]

atmosfera sobre

Flujo de la 1
la nave

Centro de masa

h
Movimiento del Brazo de
satélite palanca
Fuerza de arrastre
sobre el panel solar

Panel Solar

Fig. 1.2. Perturbacion de la orientacion provocada por el arrastre atmosférico.

1.1.2. Estabilizacion de la orientacion

Una razén por la cual el sistema de control de orientacién es considerado un elemento muy
importante del satélite, es que el tipo de estabilizacién de la orientacion utilizado en cada
caso particular influye de manera determinante en la forma de la nave.

Existen cuatro tipos generales de estabilizaciéon, mostrados en la Figura 1.3. Los tipos 1, 2y
3 involucran el giro de la nave o de alguna parte de ella. La funcién de giro hace que la
orientacion del satélite sea inherentemente estable [33]; si la nave es afectada por un par
perturbador, el cambio en la orientacién resultante es pequefio. Esta es una caracteristica
muy util, que implica que el control de orientacidn y estabilizaciéon no debe realizar un gran
esfuerzo para controlar la orientacién del satélite, no obstante, ya se estd empleando
energia para mantener la estabilidad giroscépica.

Los satélites con estabilizacion del tipo 1 son llamados estabilizados por giro, en donde la
nave es de forma cilindrica y rota a determinada velocidad, proporcionando estabilidad por
giro.
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1 Estabilizacion
por giro
'S
Secc1on no Estabilizacion

2 giratoria or doble giro &
Secciéon
glratorla
Rueda inercial
Estabilizacion
hibrida

Fig. 1.3. Tipos de estabilizacion de la orientacion en satélites [33].

La estabilizacién de tipo 2 es conocida como de doble giro, en la cual se tiene una secciéon
de la plataforma satelital que rota a determinada velocidad, pero adicionalmente, se cuenta
con un mecanismo montado en la parte superior que no gira, de tal manera que los
sistemas del satélite que deban apuntar en una direccidn fija deben estar montados en esta
seccion.

El tercer tipo de estabilizacion es el llamado hibrido, en el cual la nave cuenta con una
rueda, que proporciona estabilidad giroscopica en un eje y adicionalmente cuenta con otros
actuadores para corregir la orientacion.

El tipo 4 es conocido como estabilizacion tri-axial. En este caso no necesariamente se
utilizan ruedas inerciales, por lo cual no se cuenta con la estabilidad inherente y el
subsistema de orientacién debe realizar un gran trabajo para lograr el apuntamiento
requerido. Un ejemplo de lo anterior son los satélites de telecomunicaciones localizados en
orbita geosincrona (6rbita cuyo movimiento alrededor del planeta esta sincronizado con
un punto sobre la superficie) que cambian su orientacién con pequeiios cohetes localizados
en los extremos de los ejes de rotacion de la nave.

1.1.3. Sensores de orientacion

El subsistema de control de orientacién y estabilizacion debe contar con suficientes
sensores, para que la informacién sea de la precision y exactitud requeridas, y que sea facil
de procesar.

Se puede clasificar a los sensores de este subsistema en dos categorias [9]:
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1. Sensores de referencia; Proporcionan informacién fija, al medir la direccién de un
objeto como el Sol, la Tierra o alguna estrella, pero en determinados periodos dicha
informacién no esta disponible. El de Sol no proporciona informacién cuando el satélite
esta en eclipse, el de estrellas puede dafarse si se activa mientras el sol esta presente,
mientras que el de Tierra si funciona de manera continua.

2. Sensores inerciales; realizan mediciones de manera continua, miden los cambios en la
velocidad angular de los tres ejes del satélite. Los gir6scopos presentan el fenémeno de
deriva y deben ser recalibrados por medio de una referencia conocida.

La determinacién completa de la orientacién requiere de tres tipos de informacion. Los
sensores de referencia, que estan basados en la deteccién de la direccién de uno, dos o tres
vectores. Son necesarios tres, idealmente ortogonales, para tener la informacién completa
de la orientacién de la nave, a partir de mediciones realizadas simultdneamente. Y los
sensores de velocidad angular, también en tres ejes para resolver las ecuaciones de
movimiento.

Dentro de los sensores de referencia podemos encontrar a los siguientes:

* Sensor de Sol: determinan la posicién de la nave con respecto al sol. Usualmente son
de dos ejes: rotaciéon y cabeceo.

* Sensor de Tierra: Este sensor toma como referencia la capa de CO2 de la Tierra,
detectando el horizonte de la misma. También proporciona dos ejes independientes:
rotacién y cabeceo.

* Sensor de estrellas: Estos consisten en pequefios telescopios 6pticos que observan
estrellas y comparan las imagenes obtenidas con un catidlogo de referencia,
guardado en la computadora de abordo. Con estos dispositivos se puede determinar
la orientacién en dos o tres ejes, adicionalmente pueden proporcionar velocidades
angulares.

* Magnetémetro: determina la direccién y la intensidad de tres vectores de campo
magnético durante su viaje a través de la orbita. Los valores de campo son
comparados con un modelo geomagnético almacenado en la computadora de
abordo. Debido a que dicho modelo no es muy preciso y ademas se presentan
algunas anomalias de campo, el uso de este sensor para la determinacién de la
orientacion estd limitado a + 3 grados.

En lo que se refiere a los sensores inerciales se incluyen los siguientes:

* Giréscopos: Con estos dispositivos se puede medir la rotacion del satélite en sus tres
ejes.
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* Acelerémetros: permiten medir la direcciéon y magnitud de la aceleracion de la nave.
Se pueden colocar en lo ejes en los que se desea obtener dicho parametro.

1.2. Algoritmos de control de orientacion

Dentro de muchas universidades alrededor del mundo existen programas de investigacion
para el desarrollo de satélites pequefios. Uno de estos casos es el CKUTEX (Cheng-Kung
University Technology Experimental Satellite), en el cual el subsistema de Control de
Orientacién se encarga de proporcionar las funciones de reorientacion y estabilizacion,
ademas de suministrar informacién sobre la posiciéon de la érbita de la nave durante la
operacion de la misma [15]. En este desarrollo la ley de control aplicada utiliza al campo
magnético terrestre como referencia, y es medido con un magnetémetro, cuenta con
bobinas magnéticas como actuadores para aplicar los pares de control necesarios. La carga
util de este satélite es un receptor GPS, cuenta, ademas, con un sensor de sol y un giréscopo
como sensores auxiliares. En el desarrollo del CKUTEX se realizaron simulaciones de los
algoritmos de control, de los modelos de sensores y actuadores, con el software MATLAB.
El modelo del ambiente espacial incluye al campo magnético terrestre, el de la atmosfera
altay el de la posicion del sol.

En el articulo de Kelly K. [19], de la Universidad de San José se describe el analisis de la
histéresis que presenta un sistema de control de orientacién pasivo estabilizado por giro
(spin stabilization), debido a las propiedades ferromagnéticas de la estructura de la nave y
a las corrientes parasitas que se presentan en los distintos circuitos con los que cuenta.
Para controlar la orientaciéon de este satélite se usan imanes permanentes y la geometria
misma de las antenas que lleva la nave. Dicho giro es resultado de un par provocado por la
presion solar sobre las antenas del aparato. El toque generado se incrementa gradualmente
con el tiempo, para evitar que éste exceda los requerimientos de orientacion del satélite se
utilizan bobinas magnéticas que servirdn para disipar el exceso de energia en los
momentos que se requiera [19].

Otro sistema de control de orientaciéon que se tiene como referencia es el reportado por
Jerpseth E. [14], como parte de su tesis de Maestria. Dicho trabajo fue desarrollado en el
departamento de ingenieria cibernética de la Norwegian University Of Science and
Technology, para el microsatélite nCube, basado en el concepto CubeSat [14]. El sistema de
orientacion de este sistema estd basado en la informacién que proporciona un
magnetometro que mide el campo magnético de la Tierra y el uso de bobinas magnéticas
como actuadores. Los resultados tedricos de este trabajo son respaldados con simulaciones
por programacion del sistema de control de orientacion [14].

Dentro de los trabajos relacionados con el control de orientacion satelital, donde se incluye
el modelo del arrastre atmosférico en las ecuaciones dindmicas se encuentra por ejemplo,
el trabajo sobre estabilizacién aerodinamica publicado por Jones D. et. al. [30]. En dicho
articulo se presenta el disefio e implementacién de un sistema de control de orientacién y
estabilizacion para un satélite tipo CubeSat. Para la inclusion del modelo del par
atmosférico, se realizé una simulacién directa tipo Monte Carlo, que permite obtener una
estimacion de los efectos de la interacciéon de la atmdsfera con la geometria de la nave.
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Adicionalmente, se presenta el modelo de la presidon solar y el par correspondiente
producido por este fenémeno [30].

Un trabajo que muestra los resultados del disefio de un sistema de control de orientacion y
estabilizacion pasivo de un CubeSat, es el presentado por Auret J. [1] donde se describe un
sistema que utiliza al arrastre aerodinamico para mantener la orientacién de dicho satélite.
Este trabajo fue desarrollado en la Universidad de Stellenbosch [1].

Dentro de la UNAM se han desarrollado distintos proyectos de picosatélites. Tal es el caso
del SATEDU dentro del Instituto de Ingenieria, el cual consiste en el desarrollo de todos los
subsistemas que integran a un picosatélite, incluido el de control de orientacion. En lo que
se refiere a este ultimo subsistema, se incluyen algunos esfuerzos de desarrollo de
algoritmos con diferentes leyes de control [3].

En el Instituto de Geografia, se ha llevado a cabo el modelado dindmico del satélite, el
estudio de algunas técnicas de control, la simulacién numérica y una estrategia para la
simulacién fisica en las plataformas SIMUSAT, estos esfuerzos forman parte del trabajo de
licenciatura de Reyes R. [32]. Otro trabajo relacionado con estos temas, aplica un algoritmo
que hace uso de ruedas inerciales como actuadores e incluye al par gravitacional como par
perturbador [8].

1.3. Justificacion

Para la mayoria de las aplicaciones y experimentos realizados en misiones espaciales, es
indispensable el sistema de control de orientacién y estabilizacién para que se lleve a cabo
de manera adecuada la misién, dado que se requiere que el satélite apunte continuamente
hacia la tierra de manera estable. Adicionalmente, el control de orientacién es utilizado por
otros subsistemas, como el térmico, de comunicaciones, o el de potencia, en éste ultimo
para recargar las baterias a través de la reorientacién de los paneles solares.

1.4. Objetivo

El objetivo principal de este proyecto, es disefiar un algoritmo de control de orientacién para
un satélite pequefio.

Como objetivos secundarios se tienen los siguientes:

1.- Establecer un esquema de control de orientacion

2.- Efectuar la validacidén del algoritmo en Tierra, a través de la simulacion por software.
Dentro de este capitulo se ha presentado una breve introduccién para el entendimiento
general de este trabajo. Se present6 una revisidn bibliografica referente a los algoritmos de

control de orientacién y, finalmente, se presentaron la justificacién y los objetivos de esta
tesis.
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2. Parametros de la
Orientacion del Satélite

Para describir el comportamiento de un satélite se requiere de un modelo matematico
que nos permita realizar un andlisis formal, que servird para determinar la
orientaciéon del mismo. Para lograr lo anterior, se presentan a continuacién algunos
conceptos basicos para el desarrollo de los modelos.

2.1. Orbitas de Kepler

Las leyes de Kepler, que describen el movimiento de los planetas alrededor del Sol,
pueden ser aplicadas para estudiar la trayectoria de los satélites artificiales que
orbitan nuestro planeta. De este modo, la dindmica satelital se rige por las tres leyes
que este astronomo desarroll6 a partir de observaciones de los movimientos del Sol y
los planetas.

Primera Ley de Kepler - Ley de Elipses

Todo planeta se mueve en un plano alrededor del Sol en una trayectoria eliptica, con
el Sol fijo en uno de sus focos. Una elipse consta de dos focos, F1 y F2, donde su
tamafio depende de la longitud de su semieje mayor. Su forma depende de su
excentricidad, que es la relacion entre su didmetro maximo (Eje mayor) y su didmetro
minimo (Eje menor). Una elipse con excentricidad igual a cero es una circunferencia.
La Figura 2.1 muestra las principales caracteristicas de una elipse, aplicadas a una
6rbita planetaria alrededor del Sol.

~
Planeta
F1 F2
o O
Sol

Fig. 2.1. Geometria de la drbita eliptica de un planeta alrededor del Sol.

Disefio de algoritmos de control de orientacion para satélites pequefos 9




Parametros de la orientacion del satélite

Segunda Ley de Kepler - Ley de Areas Iguales

Si se traza una linea entre el planeta en movimiento y el Sol en distintos momentos,
pero en dos periodos iguales, la linea entre el Sol y el planeta barre areas iguales en
tiempos iguales, como se muestra en la Figura 2.2. Esto ayuda a entender el aumento

de velocidad del planeta a medida que se acerca al Sol, y su disminucién, a medida que
se aleja del mismo.

ty —t3 =t, —ty,entonces A, = A;

Fig. 2.2. Orbita eliptica dénde se barren areas iguales en tiempos iguales

Tercera Ley de Kepler - Ley de Arménicas

La relaciéon entre el cuadrado del periodo orbital del planeta con respecto al cubo del
semieje mayor a de la 6rbita alrededor del Sol es la misma para todos los planetas.
Como muestra la ecuacion (2.1), las érbitas de diferentes radios a tendran un periodo
T proporcional entre ellas, lo que se puede observar en la Figura 2.3. La ecuacién (2.2)
indica que, para drbitas elipticas, una misma velocidad angular v depende de la nueva
distancia del semieje mayor a, del nuevo radio r, y por tanto, determina el nuevo
periodo orbital T.

4ma’
T? = o T? =~ a3 ec.2.1
UZ
a=— ec.2.2
r
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Fig. 2.3. Relacion entre el radio de las drbitas con sus periodos orbitales

Elementos Keplerianos:

Considerando un marco de referencia inercial (fijo con respecto a las estrellas), una
orbita puede ser definida por lo que se conoce como los Elementos Keplerianos, que
son mostrados en la Figura 2.4.

polo Norte
celeste

e<uador
celeste

w argumento del perigeo
] anomalia real
2 AR del nodo ascendente

punto gamma
inclinacion

Fig. 2.4. Elementos Keplerianos [37].
Los elementos que describen las drbitas de Kepler (ver fig. 2.4) son los siguientes:

* Inclinacion de la 6rbita

e Ascension recta del nodo ascendente
* Argumento del Perigeo

* Excentricidad

* Movimiento medio

* Anormalidad media
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2.2. Sistemas de referencia para la orientacion del satélite

La orientacién de un satélite en Orbita, es entendida como la posicion que tiene dicho
aparato con respecto a un sistema o marco de referencia dado. Existen varios sistemas de
referencia utilizados en la representacion de la orientacion. En esta seccion se presentan
cinco sistemas, tres con origen en el centro geométrico de la tierra y dos con origen en el
centro de masa de la nave.

2.2.1. Sistema de referencia inercial con centro en la Tierra (SRIT)

Este es un marco de referencia para la navegacion terrestre; se define fijo en el
espacio, lo cual implica que se trata de un marco no acelerado, en el cual las leyes de
Newton son aplicables. Este sistema se denota por I. El eje-Xi apunta hacia el punto
donde el plano de la 6rbita terrestre hacia el Sol cruza el Ecuador de sur a norte, el
eje-Z; apunta hacia el polo norte y el eje-Y;i completa el sistema coordenado
cartesiano siendo ortogonal a los otros dos ejes. Los diferentes movimientos del
satélite pueden ser presentados en este marco de referencia (fig. 2.5).

Equinoccio Vernal

Fig. 2.5. Marco referencia inercial con centro en la Tierra (SRIT).

2.2.2. Sistema de referencia fijo con centro en la Tierra (SRFT)

El origen de este sistema de referencia esta localizado en el centro de la Tierra. Los
ejes X y Y rotan alrededor del eje Z con respecto al Sistema de referencia inercial con
centro en la Tierra. Dicho movimiento es w, = 7.2921x107°[rad/s], que es la
velocidad de rotacién de la Tierra. A este sistema lo denotamos como E. El eje Z.
apunta al polo norte, el eje Xe hacia la interseccion del meridiano de Greenwich con el
ecuador. Como en el caso anterior, para determinar la direccién del eje Y. es ortogonal
a Xey Ze(Figura 2.6).
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Eje de rotacion & £ > 4z :
Ecuador
X Ye x i Yi
-
Longitud 0 Equinoccio
Meridiano de vernal
Greenwich

Fig. 2.6. Marco referencia SRFT en contraste con el SRIT.

2.2.3. Sistema de referencia orbital con centro en la Tierra (SROT)

Los elementos Keplerianos se establecen en este marco de referencia para describir la
orbita del satélite. Este marco se denota como OE. El eje Xor apunta al perigeo, Yok
apunta hacia el eje semimenor y, el eje Zok es perpendicular al plano de la érbita. La
velocidad angular del satélite al recorrer su érbita en este marco referencial es
denotada como w, g y es relativa al sistema inercial SRIT.

2.2.4. Sistema de referencia orbital (SRO)

Este marco de referencia, denotado por O, establece su origen en el centro de masa del
satélite, con el eje Zo que apunta hacia el centro de la Tierra, el eje Xo es tangencial a la
orbitay va en la direccién en la que viaja el satélite y, el eje Yo completa el sistema con
la regla de la mano derecha (Figura 2.7).

Yo

Zy

»

Fig. 2.7. Marco de referencia orbital, localizado en el centro de masa del satélite
(SRO).
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2.2.5. Sistema de referencia fijo al satélite (SRFS)

Para este sistema de coordenadas, denotado por B, se establece el origen en el centro
de masa del satélite, por lo que es una referencia movil fija al cuerpo de la nave. Los
ejes coordenados Zg, Xg y Yg, se hacen coincidir con los ejes de inercia del aparato
espacial (Figura 2.8). La orientacién de la nave se determina con relacién a la
referencia orbital SO, mientras que la velocidad angular se expresa en el sistema fijo al
satélite SRFS. El objetivo del sistema de control de orientacidn es que el Sistema de
Referencia Fijo al Satélite y el Sistema de referencia orbital coincidan. La rotacién que
presentan los ejes de este sistema con respecto al SRO se conocen como angulos de
cabeceo (Roll), alabeo (Pitch) y guifiada (Yaw), que se representan por 0, ¢ y W,
respectivamente. De igual manera a los ejes de este sistema se les conoce como Xg de
cabeceo, Yp de alabeo y Zg de guifiada [16].

Fig. 2.8. Sistemas de referencia orbital (SR0) y fijo al satélite (SRFS).

2.3. Representacion de la orientacion

La orientacion del satélite es referida entre los distintos Sistema de coordenadas con
el fin de obtener el dato del &ngulo de rotacidn, es decir, la orientacion, a partir de la
velocidad angular en la referencia fija al satélite, por lo anterior, se requiere un
método de conversion entre sistemas de referencia para representar correctamente el
vector velocidad. La transformacién del angulo de Euler es uno de los métodos que se
utilizan frecuentemente en estos casos, porque es simple y confiable aunque da lugar
a que ocurran singularidades en la transformacién de coordenadas. Para evitar dichas
singularidades es usado el método que representa la orientacién en Cuaterniones, que
ademas, incrementa la velocidad de los calculos, un aspecto critico para el éxito del
sistema control de orientacion [16].

2.3.1. Representacion de la orientacidon con dngulos de Euler

Euler propuso que cualquier rotaciéon de un marco de referencia con respecto a otro,
puede ser visualizada como una secuencia de tres rotaciones simples alrededor de los
vectores base. A continuacién se enuncia el teorema de Euler:
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Teorema de Euler: EI movimiento general de un cuerpo rigido con un punto fijo, es la
rotacion alrededor de un eje fijo de dicho cuerpo [17].

La transformacién de angulos de Euler (ver Figura 2.9) se presenta usando los angulos
de cabeceo 0, de alabeo ¢ y de guifiada P, descritos anteriormente. Estos
parametros ayudan en la determinaciéon de la orientacion del satélite relativa al
Sistema de referencia orbital. El angulo de cabeceo es el angulo de rotacién 6
alrededor del eje Xo, el dngulo de alabeo ¢ es el correspondiente a la rotacion
alrededor del eje Yo, y P es el angulo de rotacién alrededor del eje Zo. Como se
comentaba anteriormente, el problema principal en el uso de angulos de Euler es la
existencia de singularidades. Para evitar lo anterior, se recurre al uso de los llamados
Cuaterniones [16].

Satellite

Fig. 2.9. Angulos de Euler [17].

2.3.2. Representacion en Cuaterniones

Los Cuaterniones son otra forma de representar la orientacién del satélite. Este ente
matematico fue descrito por primera vez por el matematico irlandés Sir William
Rowan Hamilton en 1843 [17].

Los Cuaterniones o pardmetros simétricos de Euler son usados para resolver el
problema de las singularidades en la representaciéon de la orientacién. La definicion
del cuaternién unitario surge de la conclusiéon hecha por Euler y Hamilton de que la
rotacién de los sistemas coordenados puede realizarse Unicamente con un vector
unitario, 1 = [A; 1, 23] como eje de rotacién y un dngulo de rotacion 6.

Entonces, cada cuaternién q, es un nidmero complejo de cuatro dimensiones, con una
parte real i, y tres partes imaginarias, &, perpendiculares entre si, y que se definen de
la siguiente manera [8] [16][17]:

0
N = cos (E) ec.2.3
0
e =g & &]T = Asin (E)' A=A A, A5]T ec.2.4
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q=[ne & el” ec.2.5

donde 6 es la rotacion alrededor del vector unitario A, como se comentd
anteriormente. Los Cuaterniones unitarios satisfacen la condicién qT q =1, esto
significa que:

n?+el+ ef+ef=1 ec.2.6

2.3.3. Matriz de rotacion

La matriz de rotacién puede funcionar, ya sea como una transformacién de un vector
representado en un sistema de coordenadas a otro sistema, como una rotaciéon de un
vector en un mismo sistema de referencia, y finalmente, como una descripcion de la
orientacion mutua entre dos marcos de referencia.

La matriz de rotacién R del sistema de coordenadas a al sistema b se denota por RZ.
La rotacién de un vector se escribe de la siguiente manera:

xhacia — phacia y desde ec.2.7

Una forma de representar a la matriz de rotacién es por medio de los dngulos de Euler

(Matriz de rotacién para dngulos de Euler), relacionando cada dngulo de rotacién con

el eje correspondiente, como se indica en la ecuacién 2.7 donde R%¢? esta dada por

Rg}, y que es una rotacion de 6 alrededor del eje A, como se indica en la ecuacién 2.8:
R} =1+ S(A)sin(8) + (1 — cos(8))S?(1) ec.2.8

Donde S es el operador anti-simétrico que esta definido en la ecuacién 2.9:

0 _13 /‘{2
S(A) =-SWT = [ As 0 —All ec.2.9
la matriz de rotaciéon también cumple con la siguiente condicion:
R2 = (RE)™1 = (RD)T ec.2.10

RG- (RO =1

de esta manera las rotaciones simples mediante dngulos de Euler, estan definidas por

las siguientes ecuaciones:
1 0 0

Ry(p) =0 cos(p) sin(¢) ec.2.11
0 —sin(¢) cos (@)
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cos(8) 0 —sin(6)
R,(8) = [ 0 1 0 ec.2.12
sin(8) 0 cos(6)
cos(¢) sin(¢) O
Rz (¢) = [—sin () cos (¢) 0] ec.2.13
0 0 1

La matriz de rotacién en Cuaterniones es la representacién que se utilizara en este
trabajo y estd definida por la ecuacién 2.14 ([8][32]), que se desarrollara mas
adelante:

R] = I35 + 29S(€) + 25%(¢) ec.2.14

2.4. Transformaciones entre sistemas de referencia

A continuacidn se presentan algunas transformaciones o rotaciones entre sistemas de
referencia utilizados para determinar la orientacion del satélite.

2.4.1. Transformacion del Sistema de referencia orbital con centro en la Tierra al
Sistema de referencia inercial con centro en la Tierra y al Sistema de referencia fijo
con centro en la Tierra

La transformacion de rotacion entre dichos marcos de referencia se realiza mediante
el uso del estimador de 6rbita. Las rotaciones se muestran en las ecuaciones 2.15 y
2.16 [16]:

Rr = R,(—)R, (—DRz(—w) ec.2.15
RE. = R,(—Q + 0)R, (=R, (w) ec.2.16

en donde £ es la ascension recta del nodo de elevacidn, i es la inclinacién de la 6rbita 'y
w es la elevacidn del meridiano cero (ver Figura 2.4).

2.4.2. Transformacidn del Sistema de referencia fijo con centro en la Tierra al Sistema de
referencia inercial con centro en la Tierra

Esta es una rotacion alrededor de los ejes coincidentes Z; y Zg, igual al dangulo a=wet,
donde we es la velocidad de rotacion de la Tierra, y t es el tiempo que transcurre hasta
que los sistemas Sistema de referencia fijo con centro en la Tierra y el Sistema de
referencia inercial con centro en la Tierra estan alineados. La rotacion se describe con
la ecuacion 2.17 [16]:

cos(a) sin(a) O
R; =R% =|—sin(a) cos(a) O ec. 2.17
0 0 1
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2.4.3. Transformacion del Sistema de referencia inercial con centro en la Tierra al
Sistema de referencia orbital

El marco referencial orbital se rota alrededor del eje yi con un angulo f = 8, + wt,
donde w, es la velocidad de rotacién del satélite, B, es la latitud y t es el tiempo desde

que se pas6 por la latitud 0°. La rotacién en este caso esta definida por la ecuacién
2.18:

cos(f) O sin(p)
0 ] ec.2.18

RY15 = [ 0 1
—sin () 0 cos(B)

De acuerdo a la relacién que existe entre estos dos sistemas de coordenadas, se puede
obtener una rotacién alrededor del eje X; mediante la ecuacion 2.19 [16]:

1 0 0 1 0 O
RX1_ = [0 cos (r) —sin (Tl’)] = [0 -1 0 ] ec.2.19
0 sin(m) cos () 0 0 -1

combinando la ecuacién anterior con la 2.21, que se presenta mas adelante, tenemos
que la rotaciéon total que nos permite transformar un vector en el Sistema de
referencia inercial con centro en la Tierra al Sistema de referencia orbital queda
definida porla ec. 2.20[16]:

cos(f) O sin (f)
0 ] ec.2.20

RP = R*1,RY1; = [ 0 -1
sin(f) 0 —cos(f)

en donde f es la latitud del satélite.

2.4.4. Transformacion del Sistema de referencia orbital al Sistema de referencia fijo al
satélite

La orientacién del satélite puede ser determinada al calcular la matriz de rotacién
entre los sistemas Sistema de referencia orbital y el Sistema de referencia fijo al
satélite, es decir, la matriz Rg . Una forma de obtener dicha matriz es a través de las
ecuaciones 2.21y 2.22, que corresponden a la matriz de rotaciéon en Cuaterniones[16]:

R5 =1+ 2nS(e) + 2 5%(¢) ec.2.21
1- 2(522 + 53% ) 2(&18; +1¢&3) 2(&183 — n&y)

RE=RD" =] 2(g16, —me3) 1—-2(e2+e2) 2(e85 +1&y) ec.2.22
2(&183 + 1n€z) 2(52635 — M) 1—2(ef +65)

otra forma de representar la matriz de rotaciéon se muestra en la ecuacion 2.23[16]:

RE=[cE & CJ] ec.2.23
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B _ B B Bl T .
donde ¢ = [cl-x Ciy cl-Z] son los vectores columna (cosenos directores), que

representan las proyecciones de Xo, Yoy Zo en el Sistema de referencia fijo al satélite.
Por ejemplo, cf = [0 0 + 1] 7 significa que los eje Zo y Zg se encuentran alineados.

2.5. Matriz de inercia

Se define a la matriz de inercia I, € R3*® como una matriz simétrica cuyos elementos
se forman a partir de los momentos de inercia de tres ejes perpendiculares y tres
productos de inercia, alrededor del origen, de acuerdo a la ecuacion 2.24 [16]:

Ix _Ixy _Ixz
Ip=|-Lxe 1L, =l ec.2.24
_sz _Izy Iz

donde los elementos I, I,, e I, se obtienen a partir de las siguientes expresiones [16]:

I, = f(yz + Zz)pde; Ixy = Iyx = fxypde ec.2.25
% %

I, = f(xz +2z2)pndV; L, =1, = fxzpde ec.2.26
% %

L= [ 62+ y)pndVi Ly = Iy = [ y2pdv ec.227
% v

Dado el caso comdn a la mayoria de los satélites artificiales en el cual los ejes de
inercia y los ejes del sistema de referencia fijo al satélite se hacen coincidir, la matriz
de inercia se reduce a la ec. 2.28:

I, 0 0
=0 1, o ec.2.28
0 0 I

z

En este capitulo se han presentado los parametros requeridos para la representacion
de la orientacion, y que son necesarios para elaborar el modelo matematico del
satélite, mismo que se desarrollara en el siguiente capitulo.
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3. Modelo matematico del
satélite

El modelo matematico del satélite esta formado por las ecuaciones que describen su
movimiento. Dichas ecuaciones se pueden estudiar a partir de la cinematica y la
dindmica, en donde la primera estudiara el movimiento del satélite, al relacionar su
velocidad angular con la orientacién, sin atender las causas que producen dicho
movimiento, mientras que con la dindmica analizaremos el comportamiento del
satélite atendiendo las causas que lo producen, al relacionar fuerzas y pares con
velocidades y aceleraciones.

3.1. Dinamica del satélite

El satélite es modelado como un cuerpo rigido y el modelo matematico de la dindmica es
obtenido mediante la formulacion de Newton—Euler [13][17]. En dicha formulacién se
establece que el momento angular cambia de forma directa con el par aplicado.

Para obtener el modelo mencionado, se realiza el siguiente proceso. Dado un momento p y
el vector de posicion r, el momento angular / esta dado por la ecuacion 3.1:

h =rxp ec.3.1

De acuerdo a la segunda ley de Newton podemos obtener la derivada del momento angular,
considerando ademads que vXv = 0 y que p = mv. Esto se muestra en la ecuacion 3.2:

) )
—h=—1rX X—p =vX X =rXr = . 0.
&h &r p+r &p vXmv +rxXma =rXF =1 ec.3.2

en la ecuacion anterior, v es el vector de velocidad, m es la masa, F' es la fuerza y 7 es el
vector que reune a todos los pares presentes en el satélite. El momento angular puede ser
definido de manera alternativa por medio del momento de inercia I, y la velocidad angular
del satélite w, con la ecuacién 3.3:

h=Iw ec.3.3

La ecuacion anterior establece el momento angular para el Sistema de Referencia Inercial
con centro en la Tierra, aunque se puede expresar en los diferentes marcos de referencia,
mediante el uso de la matriz de rotacion. Las ecuaciones 3.4 a 3.8 son obtenidas con este
método:

h8 = IBwE, ec. 3.4
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RLhE = RLIBwE, ec. 3.5
h! = RLIBwS, ec. 3.6
h! = RLIBRE wi, ec. 3.7
I' = RLIBRE ec. 3.8

Si se deriva la ecuacion 3.6 y se le aplica la derivada con respecto al tiempo de la matriz de
rotacion, se obtiene la ecuacion 3.9:

h! = RLIBwE, + REIPwE, = S(wE)RLIPwE, + RLIB0E, ec.3.9

En el sistema de referencia fijo al satélite, se puede expresar lo anterior pre—multiplicando
ambos lados de la ecuacion por RZ, como se muestra en la ec. 3.10:

RER! = RES(wB)RLIBwE, + RERLIBE, = RES(wB)RLIBwE, + IBwE, ec.3.10
Al combinar las ecuaciones 3.10 y 3.2 se obtiene lo siguiente:
h® = S(REwE)I® wi, + 1B0E, = 18 ec. 3.11

De esta manera, a partir de la ecuacion 3.11 se obtienen el modelo matematico general de la
dindmica del satélite, expresado en la ecuacion 3.12:

Pog, + wg x(Pwg) =18 = Z TF ec.3.12
X
en las ecuaciones anteriores se tiene que:

I8 : es el momento de inercia,

w8, es la velocidad angular del sistema de referencia fijo al cuerpo con respecto al marco
de referencia inercial,

78 es el vector de pares que actlan sobre el satélite en las coordenadas del Sistema de
Referencia Fijo al Satélite.

El par 7% es el resultado de la suma de los pares internos del satélite, los pares de control y
de los pares perturbadores del medio ambiente espacial. Dado que se considerard al satélite
como un cuerpo rigido, los pares internos no son tomados en cuenta para efectos de la
simulacion de los algoritmos de control de orientacion. Los pares externos 7, pueden ser
separados en dos grupos, uno que aglutina a los pares perturbadores y otro para los de
control. Los pares perturbadores son causados por efectos del ambiente espacial como son:
el gradiente gravitacional, la radiacidon solar, el arrastre aerodinamico, etc. Los pares de
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control son aquellos que se aplican deliberadamente por dispositivos de control o
actuadores, tales como ruedas inerciales, bobinas magnéticas, etc. De manera general, la
suma de los pares de: gradiente gravitacional 72, el par por radiacion solar que actia sobre
el cuerpo del satélite T2,,,, el arrastre aerodindmico t2,,,, el par provocado por las
bobinas magnéticas 5 y del par generado por las ruedas inerciales 72, es considerada
como el par total para las ecuaciones anteriores:

B =1l v+l + 1+l + 1l ec.3.13

En las simulaciones de los algoritmos de control de orientaciéon que se presentan en este
trabajo se toman en cuenta los pares externos mencionados en la ec. 3.13, descritos mas
adelante.

La ecuacion 3.12 puede ser expresada de otra forma, si se le aplica el operador anti
simétrico S( ), tal como se presenta en la ecuacion 3.14:

1Bl + S(wE)IBwE, =18 ec.3.14.

La velocidad angular del satélite w3, relativa al marco de referencia inercial se expresa en
el sistema fijo al satélite como la suma de dos velocidades angulares:

wpy = Wpo + wo = WEo + RGwg; ec.3.15
donde wd; = [0 —wo 0] es el dato de la velocidad angular del marco orbital relativo al

sistema de referencia inercial con centro en la Tierra, expresado en el marco orbital. Con lo
anterior se obtiene la ecuacion siguiente:

Wy 2(g18; + &31m)
wp = [“’y] = wh, —wpc,, conc, =|1—2(e? + &2) ec.3.16
Wz 2(g283 — &11)

3.2. Cinematica del satélite

La orientacion del satélite puede ser descrita a través de la cinematica, que es
obtenida al integrar la ecuacién que nos representa la velocidad angular.

Fig. 3.1. Movimiento de traslacion.
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El movimiento de traslacién de una particula de masa m, como se muestra en la Figura
3.1, se puede obtener como resultado de la segunda ley de Newton, como se explica
enseguida:

mir =F ec.3.17
p=mv=mr ec.3.18
p=mv=mi=F ec.3.19
T =% ec.3.20

en las ecuaciones 3.17 a 3.20, r es el vector de posicion de la particula, relativo al
origen inercial O, p es el momento de la particula y F es la fuerza que actiia sobre la
misma. Al vector 7 =p/m se le conoce como la ecuacién diferencial para el
movimiento de traslacién y describe como cambia la posicién de la particula para una
velocidad especifica.

En cuanto al movimiento rotacional, se presentan las ecuaciones diferenciales
correspondientes, que implican el uso de Cuaterniones y que se describen de manera
mas detallada en la referencia [17]:

1
n= —EeTa)go ec. 3.21
1
& = =[nlsys + S(8)]wi, ec.3.22

2

A partir de las ecuaciones anteriores se puede formar el Cuaternion de la ecuacién
3.23, con el cual se describe la cinematica del satélite:

_Mm
q= [ ] [Ulsxs +S(e)] ws, ec.3.23

Cabe comentar que la matriz que se obtiene con el operador anti-simétrico S(¢), esta
dada por la ecuaciéon 3.24:

S(e) = [ €3 0 _51] ec.3.24
_82 81 0
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3.3. Modelos matematicos del los pares perturbadores en el medio
ambiente espacial

El medio ambiente espacial

Los satélites en orbita se encuentran sujetos a distintas fuerzas con las cuales
interactian y que producen perturbaciones en la orientacién y en la 6rbita de la nave.
Las perturbaciones son las desviaciones que presenta la orientacién de un satélite con
respecto a su referencia establecida y pueden ser clasificadas de acuerdo a causas
especificas, por ejemplo, las debidas a la distribucién desigual de la masa de la Tierra,
al arrastre atmosférico, o a la fuerza de atraccién de la luna u otros cuerpos.

Los efectos mas importantes que pueden modificar la orientacién del satélite pueden
dividirse en dos clases:

1. Fuerzas gravitacionales
2. Fuerzas no Gravitacionales

Los efectos de estas fuerzas pueden dominar el movimiento de la nave espacial, con la
capacidad de llevarla a reingresar a la atmésfera. El efecto del gradiente gravitacional
debido a la distribucién no esférica de la masa de la Tierra provee la mayor
perturbacién con respecto a la posiciéon orbital, para la mayoria de los satélites de
altitud intermedia, es decir, aquellos en los cuales la atmosfera juega un rol
importante y donde los efectos gravitacionales de la Luna y el Sol se vuelven
significativos. Los efectos del arrastre atmosférico dominan las fuerzas perturbadoras
a altitudes debajo de los 400 km, y producen pares significativos a largo plazo, hasta
una altitud de 1000 km. La importancia de las perturbaciones dependera de la
construccion de la nave, los detalles de la Orbita e incluso del nivel de la actividad
solar [35].

El mayor efecto resultante de la distribucién no homogénea de la masa de la Tierra,
debido a su forma aplanada o achatada, es que cambia el potencial gravitacional en
0.1% en la vecindad de la misma. La relacién entre el potencial gravitacional de la
Luna y el de la Tierra es de 0,02% cerca de la superficie de la Tierra. Conforme la
altitud del satélite se incrementa, el efecto de la forma de la Tierra disminuye y el
efecto de la Luna aumenta, la magnitud de los efectos del potencial gravitacional de
ambos es el mismo a una altitud de 8000 km. Las perturbaciones gravitacionales de la
Luna y del Sol son por lo general despreciables a altitudes cercanas a los 700 km.
Cuando se consideran los pares perturbadores, los elementos de 6rbita varian con el
tiempo. Para predecir la 6rbita se debe determinar dicha variacién haciendo uso de
técnicas generales o especiales, para el calculo de las fuerzas perturbadoras.

Las técnicas especiales utilizan métodos numéricos directos, al integrar las ecuaciones
de movimiento. El mas cominmente utilizado es el método de Corwell [22], en el cual
la aceleracion es integrada directamente para obtener la velocidad y ésta a su vez es
integrada para obtener la posicién. Las técnicas generales resuelven analiticamente
algunos de los aspectos del movimiento de los satélites sujetos a pares perturbadores.
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Caracteristicas de la atmosfera terrestre

En la Figura 3.2 se muestra la distribucion media de temperaturas de las distintas
capas de la atmosfera, para cada uno de los diferentes perfiles. La elevada
temperatura entre la tropopausa y la mesopausa es debida a la absorcién de luz
ultravioleta por parte del ozono, y el incremento en la temperatura sobre los 100 km
es causado por la gran absorcion de luz ultravioleta por el nitrégeno y el oxigeno. La
conductividad térmica forma una region isotérmica llamada exdsfera, en la cual se
tiene la temperatura exosférica T.,.
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Fig. 3.2. Temperatura media de la atmosfera como funcion de la altitud [22].

La densidad total de la atmosfera terrestre es un dato de gran importancia para la
dindmica del las naves espaciales. En la Figura 3.3 se muestra el perfil de la densidad
media de la atmosfera entre los 25 y los 1000 km de altitud.

En la tabla 3.1 se muestra la composicion de la misma debajo de la turbopausa.
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Tabla 3.1 Composicion quimica de la atmésfera hasta la turbopausa.

Componente Fraccion por volumen
Nitrégeno molecular 0.78084
Oxigeno molecular 0.209476
Argon 0.00934
Dioxido de carbono 0.000314
Helio 0.00000524
Kriptén 0.00000114
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Fig. 3.3. Densidad media de la atmoésfera como funcion de la altitud [35].

Las fuerzas a las que se enfrenta un vehiculo espacial depende del tipo de flujo que
encuentra a su paso, que puede ser caracterizado por el nimero de Knudsen [22]. Este
parametro describe el recorrido promedio libre de las moléculas con respecto a la
escala de longitud caracteristica del satélite. En general, la transferencia de calor
molecular se produce con un nimero de Knudsen mayor a 10.

Modelos de la Alta atmadsfera

Los modelos de la atmdsfera se basan en informacidn teérica y empirica. Los modelos
mas completos son una combinacién de ambos tipos. Para los fines del control de
orientacién se puede tomar como referencia el modelo CIRA-86 (COSPAR International
Reference Atmosphere)[38], desarrollado por el Comité de Investigacién Espacial
(COSPAR; Commitee on Space Research). Dicha informacién incluye modelos empiricos
de la temperatura y de la densidad atmosférica, desde cero hasta los 2000 km. Para
altitudes de 0 a 120 km, este modelo consiste en tablas de promedios mensuales de
los valores de temperatura y viento, para un rango de latitud entre 80 N y 80 S. Los
datos proporcionados corresponden a dos conjuntos de archivos, uno con informacién
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de la presion por coordenadas, que incluye las alturas geopotenciales y el otro, con la
altura por coordenadas, donde se anexan valores de presion. Estas tablas fueron
generadas por Fleming et. Al. (1988), con informacién de varias compilaciones de
datos, que incluyen mediciones desde Tierra y desde satélites. Con base en este
modelo se pueden reproducir, de manera muy precisa, una gran parte de los rasgos
caracteristicos de la atmdsfera, como el viento ecuatorial y la estructura general de la
tropopausa, estratopausa y mesopausa; de acuerdo a lo cual se mantiene un balance
hidrostatico y de viento térmico para todos los niveles de altitud.

Otro modelo de la atmésfera que se toma como referencia es el que elabora el equipo
del CCMC ( Community Coordinated Modeling Center ) del Centro de vuelo espacial
Goddard ( Goddard Space Flight Center )[39]. El modelo elaborado por esta comunidad
de cientificos es el llamado MSIS -1986 (Mass-Spectrometer-Incoherent-Scatter model),
y cuenta con informaciéon de la temperatura y densidad de la atmésfera superior
(sobre los 100 km ). A partir de la informacién proporcionada de altitud, latitud y
longitud geodésicas, tiempo solar aparente, tiempo universal (UTC), fecha y flujo solar
del dia anterior, el MSIS- 86 entrega los pardmetros numéricos calculados de:
densidad de He, O, N2, Oz, Ar, H y N, densidad de masa total, temperatura neutral y
temperatura exosférica.

Cabe sefialar que para la termosfera (por encima de los 100 km) los datos de estos dos
modelos son idénticos. El modelo para altitudes debajo de los 110 km corresponde al
trabajo de Groves G. V. (1970), y el modelo sobre los 90 km, que es la zona de interés
particular para los vehiculos espaciales, fue desarrollado por Jacchia L. G. ( 1997), a
esta parte del modelo se le llama J71.

En el modelo ]J71, a los 90 km de altitud, la atmosfera tiene temperatura y densidad
constantes. Entre los 90 y 105 km se tienen perfiles analiticos para calcular las
caracteristicas de la atmosfera. La densidad es determinada mediante la integracién
de las ecuaciones de difusién estatica, desde el limite inferior a 90 km hasta los 2500
km. Las variaciones en la atmoésfera son introducidas principalmente por la
temperatura exosférica. Este modelo fue construido para minimizar las diferencias
entre las predicciones de densidad del modelo y las densidades determinadas a partir
del andlisis de los efectos del arrastre atmosférico sobre los satélites en 6rbita.

Las primeras versiones del modelo de Jacchia fueron usadas como base para algunos
modelos analiticos, como el de Roberts C. E. (1971), y el de Weidner, D. K. (1969). El
ultimo de estos modelos es el conocido como el modelo monografico de la NASA
(NASA monograph model) [35].

3.3.1. Perturbaciones ocasionadas por el arrastre atmosférico

A continuacién se detallan las consideraciones generales para la elaboracién del
modelo que permitira incluir los efectos del arrastre atmosférico en la orientacién del
satélite.
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La principal fuerza no gravitacional que actia sobre los satélites en drbitas bajas (200
a 2000 km de altitud) es el arrastre atmosférico[13]. Dicha fuerza actia en la
direccién opuesta al vector velocidad del satélite, con lo que resta energia a la 6rbita.
Esta reduccién de energia provoca que la érbita disminuya, con lo que el arrastre se
incrementa. Eventualmente, la altitud de la érbita es tan baja que el satélite reingresa
a la atmosfera[13], aunque en nuestro caso, esta situaciéon no ha sido considerada,
solamente el cambio de orientaciéon que produce en el satélite .

En las altitudes para las cuales la érbita no sufre un efecto inmediato debido al
arrastre aerodinamico, la trayectoria media con flujo libre molecular, denotada por 4,
es grande, comparada con las dimensiones tipicas de los satélites. Como se muestra en
la Figura 3.4. La trayectoria media con flujo libre molecular es la distancia promedio
que recorre una molécula antes de chocar con otra molécula. Incluso para las érbitas
mas bajas posibles la trayectoria media libre es aproximadamente de un kilémetro.
Las moléculas que se acercan a la superficie de la nave son por tanto, ignoradas en
contraste con aquellas que se encuentran cerca de dicha superficie. Lo anterior lleva a
un caso en el cual las moléculas que llegan a la superficie de la nave y aquellas que se
alejan de la misma son tratadas por separado, a lo que se llama modelo de flujo libre
molecular, que se basa en la teoria cinética de los gases [13].

O

Fig. 3.4 Satélite en flujo libre molecular, trayectoria libre media [13].

Para los calculos del par aerodinamico el interés principal estd en conocer la
transferencia de momento de las moléculas atmosféricas hacia la superficie del
vehiculo. La transferencia de momento ocurre cuando algunas moléculas llegan a la
superficie o cuando la dejan. La suposicién del flujo libre molecular permite realizar
los calculos para los dos casos posibles, sumando sus efectos. Otra consideracién que
nos permite la teoria del flujo libre molecular, es tratar superficies con forma
geométrica complicada como si fueran distintas superficies simples.

Considerando un flujo libre molecular, se establecen dos formas para la transferencia
de momento molecular hacia la superficie del satélite:

a. Reflexion especular

b. Reflexién difusa
En la reflexion especular cada molécula de la atmdsfera rebota en la superficie de la
nave sin existir intercambio de energia. La reflexién especular ocurre con pocas
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moléculas incidentes, lo que sucede con mayor frecuencia es el acomodamiento
parcial de dichas moléculas en la superficie. El angulo de reflexion es igual al angulo
de incidencia, y los vectores de velocidad de entrada, de salida y la superficie normal
se encuentran en el mismo plano, ver fig. 3.5.a. Con lo anterior, la transferencia de
momento es normal a la superficie.

Vo

a) reflexion especular

N\

\

dA

b) reflexion difusa

Fig. 3.5. Tipos de reflexion en la superficie de un satélite. a) especular, b) difusa
[13].

En el modelo de reflexion difusa, las moléculas incidentes se acomodan totalmente en
la superficie, pierden toda memoria de la direccién y energia que poseian; se mezclan
con otras moléculas que se encuentran en la misma superficie y eventualmente la
dejan con una energia cinética, que se caracteriza por la temperatura de la superficie y
la direccién determinada por una distribucién coseno.

Para simplificar los calculos del par aerodindmico se plantean las siguientes cuatro
suposiciones:

i.  El momento de las moléculas que llegan a la superficie es cedido totalmente a
la superficie.

ii.  El movimiento térmico medio de la atmésfera es mucho mas pequefio que la
velocidad del satélite a través de la misma.
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iii. ~La transferencia de momento de las moléculas que dejan la superficie es
despreciable.

iv.  Para vehiculos que giran, el movimiento relativo entre los elementos de la
superficie es mucho menor que la velocidad del centro de masa.

Se establece a la velocidad de la atmdsfera local V_,; relativa al elemento de superficie
dA. La suposicién ii permite considerar que las particulas que chocan con el elemento
de superficie, es un haz de moléculas colimado, con densidad p, y velocidad V_.

Como se muestra en la Figura 3.6 se tiene que V, = V_/Vg, y con el vector unitario
normal a la superficie en dA como n_ 4. Ademas se tiene que dA 2n_,,dA.

R

@

Fig. 3.6. Moléculas incidentes en un elemento de superficie [13].
El 4rea proyectada normal a V. es dA cos (a), donde (ecuacién 3.25 ):
cos(a) 2V, n_, ec.3.25
donde « es el dngulo de ataque. El momento producto del flujo de molecular a través

del 4rea dA cos («), esta dado por la fuerza que se imparte a dA cuando el momento
es cedido, representada por la ecuacién 3.26:

daf_, = p Vi cos(a) V_zdA ec.3.26

Cabe sefialar que la ecuacion 3.26 sélo es aplicable para cos (a) = 0; para cos (@) < 0
dA no es afectada por el flujo. En las partes de la superficie donde cos (@) <0, la
presion aerodinamica es cero.

Conociendo la fuerza aplicada en dA4, se integra sobre la superficie del satélite para
obtener la fuerza total y el par, como se muestra en las ecuaciones 3.27 y 3.28:

f = # H(cos(a)) p,VZ cos(a) dA Vi ec.3.27
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g = # H(cos(a)) pVZ cos(a) rdA x Vi ec.3.28

donde H(x) es la funcién Heaviside (H=1 para x=0, y H=0 en cualquier otro caso) y r es
el vector que une a dA con el centro de masa O. De manera general, se considera a la
densidad atmosférica p, independiente de la posicion; y a V_; constante, a menos que
el cuerpo se encuentre rotando con respecto a la atmosfera. Si consideramos el caso
particular de un cuerpo f3 que no gira, se tiene que:

f= (paVRzAp)V_)R ec. 3.29
‘[_? = cp><£ ec.3.30
donde:
A, = # H(cos(a)) cos(a) dA ec.3.31
Apcp, 2 # H(cos(a)) cos(a) r dA ec.3.32

Las integrales de superficie de las ecuaciones 3.31 y 3.32 dependen Gnicamente de la
geometria de la misma y de la direccion del flujo; A, es el area total proyectada que es
afectada por el flujo y ¢, es el centro de presion. Tomando como referencia los

N

coeficientes aerodindmicos convencionales, la ecuacién 3.29 implica que C.=0 y Cp=2.
De la ecuacién 3.30 se deduce que el par puede llevarse a cero al disefiar la superficie
y distribuir la masa de tal manera que ¢, = 0, algo que en la practica es dificil de

-

lograr.
Las ecuaciones anteriores estan expresadas en coordenadas fijas al cuerpo del satélite
(SRFS), con lo cual:

Taero = pavlgApc;VR ec.3.33

donde Vi = [cff ¢§ cF], en el cual ¢/ son los cosenos directores de Vi con respecto
-

al sistema de referencia fijo al satélite (es decir, la matriz de rotacidn).

Conforme lo establecido en [31], y en concordancia con los modelos vistos hasta el

momento, el par aerodinamico para una orientacién dada esta en funciéon del area
efectiva de la superficie del satélite que se enfrenta al vector velocidad, por lo que,
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tomar en cuenta esta perturbacién requiere considerar la geometria de la nave, para
calcular el par que experimenta el satélite a partir de sus caracteristicas geométricas y
la altitud de la érbita..

Satélite
Xz

Orbita

le vy § Zo

Fig. 3.7. El arrastre aerodinamico para el satélite en orbita.

El modelo matematico se desarrolla estableciendo que la fuerza aerodindmica causada
por el arrastre atmosférico, tendra su principal componente en el eje Xo, como se
muestra en la Figura 3.7, con lo que el vector de fuerza aerodindmica contara con
proyecciones en los ejes Zg y Y, al realizar el cambio de coordenadas. Se considera
entonces, que la fuerza debida al arrastre aerodinamico se aplica en la direccion del
vector velocidad del satélite, como se comentaba anteriormente. En el marco de
referencia fijo al satélite, dicha fuerza se descompone en sus proyecciones sobre los
ejes X, Y, y Zg,al cambiar de sistema de referencia.

El modelo matematico del par producto del arrastre aerodindmico se describe por
medio de la ecuacién 3.34:

Taero = meXFaOero ec.3.34

Donde m, es el vector que une el centro de presiéon con el centro de masa del satélite,
como se muestra en la Figura 3.8:

De la ecuacién anterior tenemos que:

)
Faero, F2,o cos(p)
0
Fioro = |Faeroy | = —Rg EE.., sin(o) ec.3.35
Faoeroz 0
en donde:
B 1 2
Foro = EpV SCp ec.3.36

Disefio de algoritmos de control de orientacion para satélites pequefos 33



Modelo Matematico del satélite

R5 es la matriz de rotacién del sistema fijo al satélite al sistema de referencia orbital.
FB., se considera constante para la simplificacién de los calculos.

Ys
c.m. m Xe
%’———’
c.p.
S

Zs

Fig. 3.8. Ubicacion del centro de masa, el centro de presion y el vector me.

El vector m, depende de la orientacién del satélite e implicard un cambio en la
magnitud de las componentes del par aerodindmico, por lo que es calculado durante
cada paso de la simulacién.

3.3.2. Perturbaciones causadas por la radiacion solar

La radiacién solar son particulas emitidas por el Sol como resultado de su actividad
normal. La radiacién solar es una perturbacién fluctuante y tiene un mayor efecto a
grandes altitudes. La radiaciéon solar causa variaciones periddicas en todos los
elementos orbitales. Tiene un efecto mayor en objetos ligeros con una gran superficie
expuesta. El area de la superficie del satélite expuesta al Sol, es determinante en el
resultado de la aceleracién causada por esta perturbacion.

La intensidad de la radiacién solar, varia con respecto al tiempo, esto dificulta la
determinacion de su energia y frecuencia. La mayoria de los andlisis usan la constante
de la radiacién solar SF [25]:

SF=1353 [W/m?] ec. 3.37
La radiaciéon incidente en la superficie del satélite produce una fuerza que resulta en

un par, cuando dicha fuerza no es aplicada en el centro de masa de la nave (ver fig.
3.9).
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La superficie del satélite esta sujeta a la presién de la radiacién solar, esto es, una
fuerza por unidad de area igual al vector resultante de la diferencia entre el momento
incidente y el reflejado, producido por el flujo. La radiacién solar varia inversamente
con el cuadrado de la distancia al sol. Los factores mas significativos que determinan
el par producto de la radiacion solar sobre el satélite son:

* Intensidad y distribucién espectral de la radiacién incidente
* Geometria de la superficie y sus propiedades épticas
* Orientacion del vector de sol con respecto a la nave

La magnitud de la aceleracidn, ag, en m/s? provocada por la presiéon de la radiacién
solar se describe con la ecuacion 3.38 [22]:

1—-K)psA
ag = % [m/s?] ec.3.38

donde A es el area transversal de la nave expuesta al sol, en m2, m es la masa del
satélite en kg, y K es el factor de reflexion (reflectividad). K=0 para la absorcion total; K
= 1 para la reflexién especular, con incidencia en la normal; y K = 0.4 para reflexion

difusa y ps = STF ~ 4.51x107% [N/m?] es la fuerza de la presion solar por unidad de
area [25].

Orbita

Eje normal
a la superficie

} que encara al Sol
|

la
Tierra

Fig. 3.9. Presion debida a la radiacion solar.

El par debido a la presién solar puede ser calculado por medio de la ecuacién 3.39
[22],[25],[30]:
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F.
Tsolar = ?SAs(l + k)(cps - Cg) COS(i) ec.3.39

donde Fs es la constante solar, c es la velocidad de la luz, As es el area de la superficie
radiada, Cps es el centro de presidn solar, Cg es el centro de masa, k es el coeficiente de
reflectancia (.05 en nuestro caso), e i es el angulo de incidencia de los rayos solares.

3.3.3. Par debido al gradiente Gravitacional

Cualquier objeto no simétrico en Orbita, es afectado por un par debido a la variacion de la
fuerza gravitacional que la Tierra ejerce sobre el objeto. Uno de los modelos matematicos
del par gravitacional utilizados en la determinacion de la orientacion de satélites, es el que
considera una distribucion homogénea de masa [13][16]. Dicho modelo se presenta en la
ecuacion 3.40:

3
Toray = R—Muex(l U,) ec.3.40
0

en la ecuacion anterior, el coeficiente gravitacional de la tierra es: u = 3.986x101* ™ /52’

R, es la distancia desde el satélite hasta el centro de la Tierra en metros, I es la matriz de
inercia, y u, es el vector unitario hacia nadir.

Si, para la ecuacion 3.40 se define y aplica el parametro w3 = H / p3 > quees la componente
0

de la velocidad angular, tendremos la ecuacion 3.41 [13][16]:
Tray = 3wscdx (1 c%) ec.3.41

en donde cf corresponde a la tercera columna de la matriz de rotaciéon RS, la cual
transforma el eje zg en el eje zp, y queda definida con la ecuacion 3.42:

2(E:€1 —1n&y)
Crf = 2(8283 + 7781) ec.3.42
1-— 2(812 + 822)

de tal manera que el par gravitacional se determina con la ecuacion 3.43:

2(1, — 1,)(E263 +n&)(1 — 2(E2 + €3))
Tg‘rav = 3(‘)%6?? Z(Ix - Iz)(glgl - 7782)(1 - 2(812 + 822)) ec.3.43
2(1, — 1) (&85 — 1) (E265 + n&y)
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3.3.4. Par magnético

El campo magnético terrestre

A principios del siglo XIX Karl Gauss inventé un instrumento capaz de medir el valor
absoluto del campo magnético. A partir de este evento se han llevado a cabo multiples
observaciones de la intensidad del campo magnético alrededor del mundo.

El campo magnético representa una barrera que protege a la tierra del viento solar y
de los rayos daininos provenientes del espacio exterior.

El polo norte magnético se encuentra cerca del polo sur geografico, y el polo sur
magnético estd localizado cerca del polo norte geografico, como se muestra en la
Figura 3.10. Lo anterior es aprovechado en los satélites en 6rbita para interactuar con
el campo magnético terrestre y producir un par externo para cambiar su orientacion.

Fig. 3.10. Campo magnético terrestre.

En todo punto de la superficie terrestre, el campo magnético se define por su potencia
y direccion. Las lineas del campo magnético cambian dependiendo de la ubicacidn, en
la 6rbita.

El campo magnético terrestre es predominantemente un dipolo, cuya parte Sur se
encuentra localizada en el hemisferio Norte a 78.6° latitud Norte y 289.55° longitud
Este y que se va recorriendo hacia el Oeste a razéon de 0.014 grados por afio. Su
intensidad decrece 0.05% al afio. Tiene una intensidad aproximada de 60 000 nT en
los polos y de 30 000 nT en el ecuador y disminuye con la altitud con un factor de 1/r3
(ver Figura 3.11) [32].
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10° 20

: 4 17

Densidad 10 2 L
del flujo del = %

campo 103 5 31 5
magnético e

(n) '3
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Altitud (Km} Latitud magnética (grados)

Fig. 3.11. Intensidad de flujo magnético en funcion de la altura y de la latitud.

Existen varios modelos para representar al campo magnético, los principales son:

* Dipolo
* Cuadripolo o dipolo excéntrico, y
* Dinamo

Los modelos de campo magnético pueden servir para obtener la ubicacion del satélite
en Orbita, esto es, al comparar las mediciones de las tres componentes principales
obtenidas con el magnetémetro de la nave, con el dato obtenido del modelo.

El campo geomagnético B puede ser representado como un gradiente de la funcién
potencial escalar V [32]:

B=-V/ ec.3.44

donde V se representa por una serie de armoénicos esféricos descritos por medio de la
ecuacion 3.45:

k R n+1 n
V(r,0,¢) =R anl (7) Zmzo(g,’l” cos(mg) + h* sin(mae)) P () ec.3.45

donde:

R es el radio ecuatorial de la tierra: 6371.2 Km

r es la distancia medida desde el centro de la tierra

0 es la coelevacion = 90° - latitud geocéntrica para n =1, dipolo
¢ es lalongitud Este (con referencia en Greenwich)

gnt, hitt son los coeficientes gaussianos.

Los coeficientes P;"* estdn normalizados :

38 Disefio de algoritmos de control de orientacidn para satélites pequeios



Modelo Matematico del satélite

T 2(2—-02

fo [P™(0)]? sin(0) d6 = (Zn—-l-lm) ec. 3.46
Los coeficientes gaussianos son determinados empiricamente por mediciones en el
campo y pueden ser obtenidos en las tablas publicadas periédicamente por diversas
fuentes, como el International Geomagnetic Reference Field (IGRF), entre otras. Las
derivadas de primer orden de los coeficientes constituyen los términos seculares. Con
estos coeficientes y los polinomios asociados de Legendre P, es posible determinar
los valores de las componentes vectoriales de campo magnético en cualquier punto de
la tierra o en cualquier punto de alguna érbita[32].
A grandes altitudes el campo magnético se parece mas a un dipolo, sin embargo, a
distancias mayores a 4 radios terrestres y en especial a mayores distancias que las
geosincronas, las perturbaciones del campo magnético son tales que se invalida el
modelo de esféricos armoénicos[32].
Para utilizar la ecuaciéon de armédnicos esféricos en el calculo del campo en cualquier
punto, se deben conocer los coeficientes gaussianos. Una alternativa para determinar
dichos coeficientes es de manera empirica, al realizar un ajuste de minimos cuadrados
con los datos del campo magnético; esto es, con el uso de los coeficientes como
pardmetros ajustados. Los datos consistentes de ambas magnitudes y direcciones son
obtenidos a partir de diferentes observatorios magnéticos. Datos mas uniformes, son
obtenidos a partir de mediciones de magnitud de campo realizadas por satélites.
También debe tenerse en cuenta que la falta de datos durante un periodo de tiempo
bastante largo, degrada la precisiéon de este o cualquier otro modelo del campo. La
eleccion del grado se basa en la precisiéon del modelo y de la potencia de las
perturbaciones del campo principal. De este modo, a ciertas altitudes, es posible
reducir el grado de expansion del modelo del campo, permitiendo omitir multipolos
con lo cual se logra una reduccién de tiempo de computo [32].
El IGRF determina los coeficientes gaussianos para la Ecuacién 3.45, por ello el
modelo de campo magnético obtenido utilizando estos coeficientes se conoce como el
modelo IGRF. Este modelo es actualizado cada 5 afios. En las simulaciones por
software realizadas en este trabajo de tesis, se hace uso del modelo IGRF 2010
integrado en el bloque Aerospace de Simulink.
La ecuacién que permite conocer el valor de campo magnético en 6érbita es [32]:

ec 3.47

COS Um
M

2 sen Uy,

Donde:

M es el momento magnético dipolar

Um es la latitud magnética

R es la distancia del centro de la tierra a la 6rbita.

Par perturbador magnético
El par perturbador magnético es producto de la interaccién del campo magnético
terrestre y el campo magnético residual del satélite, éste ultimo es debido a las
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corrientes eléctricas que circulan a través de los distintos circuitos que conforman la
electrénica de la nave.

Si M es la suma de todos los momentos magnéticos en el satélite, se tiene que el par que
actta en el satélite esta definido por la ec. 3.48 [16][32]:

Tmag = MXB [N -m] ec.3.48

en donde B es el vector del campo geomagnético en [Wb/m?], con magnitud proporcional
a 1/r3’ donde r es el vector del centro de la Tierra hacia el satélite. M es causado por la

corriente eléctrica que circula por los circuitos del satélite, imanes permanentes o las
bobinas magnéticas, y estd dado en [A - m?]

Las bobinas magnéticas son utilizadas para cambiar la orientacion del satélite hacia la
posicion correcta usando las propiedades del campo Geomagnético [16] [17] [32].

3.4. Pares de control en el satélite

El sistema de control de orientacién de la nave hace uso de pares controladores que
anularan los efectos de los pares perturbadores. Los pares de control son generados
por los actuadores a bordo del satélite. En este trabajo, se consideran los pares que
generan las bobinas magnéticas y ruedas inerciales, debido a que son los actuadores
mas comunmente utilizados dentro de los satélites pequefios.

3.4.1. Ruedas Inerciales

Estos dispositivos estan conformados por un disco que se acopla a un motor, y que se
instalan en los ejes coordenados del satélite. En nuestro caso se han considerado
discos de aluminio y motores de corriente directa [8].

Al girar la rueda se produce un par en el satélite en la direccién contraria al sentido de
giro. Dado que el sistema de la rueda inercial permanece fijo a la estructura de la nave,
el par generado se transfiere a dicha estructura, con lo que el satélite adquiere una
rotacién sobre el propio eje donde esta colocada la rueda.

El par 7,,, generado por este elemento actuador se describe por medio de la ecuacién
3.49:

Twh = Iwhd)wh ec.3.49
en esta ultima ecuacion:
Twn: par provocado por la rueda inercial,

Iyn: Inercia de la rueda; este parametro depende de la geometria de la rueda, y por tltimo;
wyn: es la aceleracion angular que presenta la rueda.
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En la referencia [8] se describe de manera detallada un proceso para determinar el momento
de inercia disponible en las ruedas inerciales, para aplicarlo en el sistema de control de
orientacion.

El modelo en funcion del tiempo de este actuador se presenta en la ecuacion 3.50 [8], para
el cual se considera que se tiene una rueda inercial en cada eje:

B (deh

Twh = it ) + wypXLyp — T ec.3.50

en la ecuacion anterior se incluyen los siguientes términos:

Wwh,x
wyn = |Pwny |: velocidad angular de las ruedas,
wwh,z

Lwh,x

Ly,n = |Lwn,y|: momento angular de las ruedas, y
LWh,Z

T5: par causado por la friccion, que se opone al movimiento de las ruedas y que idealmente

es cero.

Con lo anterior, el modelo general del par de control proporcionado por las ruedas
inerciales esta dado en forma matricial por la ecuacion 3.51:

wh,y wh,y + Lwh,xa)wh,z - LWh,wah,x ec.3.51

Twh,x Lwh,x + Lwh,z(‘)wh,y - Lwh,ywwh,z
T =L
Twh,z L

wh,z + Lwh,ywwh,x - Lwh,xwwh,z

3.4.2. Bobinas magnéticas

Otro par de control que se tomara en cuenta, es el producido por las bobinas
magnéticas.

Para los fines del control de orientacion, se requiere que el par generado sea normal al
plano de la seccién transversal a la bobina. El sentido del momento magnético se
determina de acuerdo a la regla de la mano derecha, con base en el sentido en que se
hace circular la corriente por la bobina [4].

El dipolo o momento magnético que producen las bobinas esta descrito por la
ecuacion 3.52 [32]:

mP =m2 +mb +ml = |NyiyAy| = [m, ec.3.52

NyiyAy [mx]
N,i,A, my,

en la ecuacion anterior se tiene que:
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Nj, : es el niumero de vueltas,

i, : esla corriente que circula, y

A,: es el drea transversal de la bobina.

La interaccién que ocurre entre el momento magnético producido por las bobinas y el
vector del campo geomagnético B, genera un par que se describe por medio la
ecuacion 3.53 [32]:

By
b, =mPxB; B =|B, ec.3.53
B,

A partir del operador anti—simétrico se puede obtener otra ecuacion para representar el par
magnético, como se muestra en la ec. 3.54:

B,m, — B,m,
2 = S(m?)B = | Bym, — B,m, ec.3.54
B,m, — B,m,

3.5. Modelos lineales para el control de orientacion

En un subsistema tan determinante como lo es el sistema de control de orientacién y
estabilizacion de un satélite, el desempeino 6ptimo del mismo es fundamental. El
control éptimo maximiza o minimiza el valor de una variable del sistema escogida
como indice del desempefio del sistema de control, considerando sus propias
restricciones. En nuestro caso, se busca que el sistema de control de orientacion
consuma la menor cantidad de energia a través de los actuadores, durante su
operacion. Es por esto que en el disefo de los algoritmos de control de este trabajo se
propone una técnica de control 6ptimo, y la energia consumida por los actuadores,
como indice de desempefio del esquema de control, que requiere el uso de modelos
lineales para el estudio del satélite en su representacion en el espacio de estados. El
modelo lineal de la dindmica y la cinematica del satélite permitiran analizar y disefiar
un controlador con expresiones mas simples a las utilizadas en los sistemas no
lineales para un cierto margen de operacion.

Para obtener un modelo lineal de la dindmica y la cinematica del satélite se requiere
un punto de operacion, es decir, un punto donde se considera que trabajara el sistema,
alrededor del cual se construira la forma lineal de dicho modelo, lo cual requiere de un
punto de equilibrio, que matematicamente significa un maximo o un minimo.

Para la estabilizacion en tres ejes se busca hacer coincidir el Sistema de Referencia
Fijo al satélite (SRFS) con el Sistema de Referencia en Orbita (SRO), con el objetivo de
que el vector de apuntamiento (vector nadir del satélite) se dirija hacia el centro de la
tierra. El punto de equilibrio se establece cuando los dngulos de Euler son cero, es
decir: ¢ =0, 8 =0 y 1 = 0, del mismo modo, cuando las velocidades angulares son
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cero. Por lo anterior, la forma lineal de las ecuaciones se obtiene tomando en
consideracion quen = 1y € = 0, como se escribe en la ecuacién 3.55:

1

q= [Z] = [0] ec.3.55

Al realizar la conversion de angulos de Euler a Cuaterniones, obtenemos que:

-1_

q= [(1)] = 8 ec.3.56
n
-0-

w=10 ec.3.57
n

Ecuacidn lineal de la cinematica del satélite

La ecuacidn 3.59 describe la cinematica del satélite, expresada en Cuaterniones:

. 1 T
S /) € B
q= [e] =3 [Ulsxs + S(s)] WEgo ec.3.59

La forma lineal de la ecuacién anterior se obtiene alrededor de los puntosn =1y € =
0, como se muestra en la ecuacién 3.60:

q:[’Z_]:%[ 0 ] ec.3.60

WEo
de la ecuacién anterior obtenemos la relaciéon wh, = 2.
Ecuacion lineal de la matriz de rotacidn
En las ecuaciones 3.61 y 3.62 se presenta la matriz de rotacion:
R5 =1+ 2nS(e) + 2 5%(¢) ec.3.61

1-2(e5+€5) 2(e18, +1e3) 2(&183 —n&y)
RE=RDT =| 2(g16, —ne3) 1—2(e2+&2) 2(ep85 +1g) | ec.3.62
2(&183 +neq) 2(e283 —ney)  1—2(ef +€3)

el modelo lineal de la matriz de rotacion esta dado por la ecuacion 3.63 [8] [17] [32]:
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1/2 & &
RE=2|-& 1/, & ec.3.63
&2 & 1/2

Modelo lineal de la velocidad y de la aceleraciéon angular

Al aplicar la ecuacién de la matriz de rotacién en su forma lineal (ec. 3.63) y la relacién
wgo = 2¢, obtenida anteriormente, a la ecuacién de la velocidad angular (ec. 3.16), se
puede obtener un modelo lineal de w3;, de la siguiente manera:

wx
B _ _
wpy = |Wy| =
wZ

Para obtener la aceleracion angular se aplica la derivada con respecto al tiempo de
w?,. Dicha aceleracion queda definida por la ecuacién 3.65:

Modelo lineal del gradiente gravitacional

28, — w, ec.3.64

2&:1 - 20)083]
283 + 2w, &,

28, ec.3.65

281 - 20)05‘3]
283 + 2w, &,

La ecuacién del par proporcionado por el gradiente gravitacional, es llevada a su
forma lineal, de la misma manera, alrededor de los puntos n =1y e =0, con lo que
dicho modelo lineal queda como se muestra en la ec. 3.66[17] [32]::

(IZ - Iy)gl
Ty =3w5 | (1, — I,)e, ec.3.66
0

Modelo lineal del par magnético
En el caso de este par de control, el modelo general estd dado por la ecuacion 3.67:

Thag = S(MP)BE = S(MBIREBC = S(m®)[I — 2nS(e) + 25%(e)|1B°  ec.3.67

el modelo lineal del par magnético queda dado por le ec. 3.68 [32]:
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B?m, — Bm,
B _|po 0
Tmag = |Bx Mz — B My ec.3.68
0 0
Bym, — B/m,,

Modelo lineal del par proporcionado por las ruedas inerciales

En el caso de las ruedas inerciales, la forma lineal del modelo matematico de este par
de control se obtiene a partir de la ecuacién 3.69:

_ (ALyp
Twh = ar + WynXLyn ec.3.69

de la ecuaciéon anterior, se obtiene la forma lineal alrededor de los puntos ya
mencionados, quedando como se muestra en el ecuaciéon 3.69[17] [32]::

Ton = <d3¥h> = [@y ec.3.69
Hasta este punto se han presentado los modelos matematicos que permitiran conocer
el comportamiento del satélite y su orientacién. También, se desarrollaron los
modelos para las perturbaciones debidas al ambiente espacial, en el que se encuentra
inmerso el satélite.

En el siguiente capitulo se mostrar el proceso de disefio y desarrollo de los algoritmos
de control de orientacion.
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4. Diseno y simulacion del
control de orientacion

En este capitulo se presenta el disefo y la simulacién de los algoritmos de control
de orientacion. Se contarda con dos disefios, uno en el que se tiene a las bobinas
magnéticas como actuadores y a los pares: aerodindmico, solar y por gradiente
gravitacional, como pares perturbadores. El otro algoritmo considera las mismas
perturbaciones, pero utiliza ruedas inerciales como actuadores.

4.1. Modelo en variables de estado de la dinamica y cinematica del satélite

Se inicia con el modelo de la dindmica, representado en su forma lineal por medio de
la ecuacion 4.1:

Lol = —whxlwl; + 8 + S(mB)B5 ec.4.1

De la ecuacién anterior se pueden obtener las componentes de los cuaterniones,
mostrados a continuacidn:

1
& = (1 — ky)woés — 4kywie; + H(Bzory — BY1,) ec.4.2.
X
3k wle. 4 (BOT. — RO
& 3kywpe; + o1 (BYT, — B; 1) ec.4.3
y
1
& =—1—kywpé — kwdes + T(B;’)Tx — B,?Ty) ec. 4.4
X
donde,
L, —1 L —1 L,—1
k, =2—2; k, =22, =22 4.5
x Ix y Iy z Iz ec

La ecuacion para el satélite, de acuerdo a un modelo general de variables de estado, se
describe por medio de la ecuacion 4.6 :

x = Ax + Bu ec.4.6
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€1 [€1]

& &

. . <c"2 . . éz

En este caso elegimos como variables de estadoa x = g, |yasu derivada x = ,
83 83

€3 &

Asi mismo, se considera como entrada del sistema al vector de par de control:

Tact,
u = Tacty .
Tact,

Ademas, las matrices A y B son las siguientes [ 16][22]:

0 1 0 0 0 0
—4k, w} 0 0 0 0 (1 -k w,
- 0 0 —3k,wg 0 0 0
0 0 0 0 0 1
0 —(1-kwo 0 0 —k,wj 0
F 0 0 01
1 0 0
20 0 0
B(t) =| 0 1 0
0 21
0 o L
L 0 0 21, ]

De esta manera, el modelo en variables de estado del satélite queda definido por
medio de la siguiente ecuacidn:
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El 0 1 0 0 0 0 1161
&l |-4k,w? 0 0 0 0 (I-kdwel|&
& 0 0 —3ky,w3 0 0 0 &
&; 0 0 0 0 0 , 1 &3
&, 0 —(1=k,)wg 0 0 —k,w 0 &, ]
0 0 07
1 0 0
21, 0 0 |[Tacty
0 1 0 [Tacty] ec.4.7.
0 2ly 0 [LTact,
0 0 S
L0 0 21,

La salida de nuestro sistema se define como:

y=Cx
y, debido a que s6lo es de interés la orientacién del satélite se escoge a la constante

S

4.2. Técnicas de control lineal
En lo que se refiere al sistema de control de orientacién de satélites se encuentran dos
tipos de técnicas, diferenciadas de acuerdo a su propdsito, estas son:

S O -
o o

0 0 0 0
01 0 0
0 0 0 1

o

e Estabilizacion
e Re-orientacion

Las técnicas de control dedicadas a la estabilizaciéon tienen como propdsito el
mantener la orientaciéon existente de manera estable. En lo que se refiere a la re-
orientacion, las técnicas que tienen esta tarea se enfocan en modificar la orientacién
del satélite, partiendo del apuntamiento actual y llevandolo a una posicion final.

Las técnicas de control lineal parten del modelo del sistema en su forma lineal. En el
desarrollo de los algoritmos de control de orientacién de este trabajo se eligié un
controlador del tipo LQR, el cual, como se detalla enseguida, es confiable, robusto y
permite minimizar el consumo de energia del sistema.

4.2.1. Linear Quadratic Regulator (LQR)

Los controladores LQR son ampliamente utilizados en el disefio del sistema de control
de orientacion de satélites, en especial cuando se emplean bobinas magnéticas como
actuadores [8],[12],[14],[16] y [25].

En la Figura 4.1 se muestra la configuraciéon de realimentacién para un controlador
del tipo LQR, cabe hacer notar la realimentacién negativa y la ausencia de una sefial de
referencia.
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u(t) e R™ z(t) € R?

Controlador — Proceso

y(t) € R*

Fig. 4.1. Configuracion de la realimentacion en la Regulacion Lineal Cuadratica
(LQR).
En esta configuracion, el modelo de espacio de estados del proceso se expresa de la
siguiente forma:

x = Ax + Bu, y = (Cx, z=Gx+ Hu ec.4.8
y tiene dos tipos distintos de salidas:

1.- La salida medida y(t) € R* que corresponde a la sefial o sefiales que pueden ser
medidas y por tanto, estan disponibles para el control. Si la matriz de transferencia del
controlador es C(s), tenemos:

Y(s) =—-C(s)U(s), ec.4.9

donde U(s) y Y(s) denotan las transformadas de Laplace de la entrada del proceso
u(t) y de la salida medida y(t), respectivamente.

2.- La salida controlada z(t) € R? corresponde a la sefial que se debe hacer lo mas
pequeiia posible en la menor cantidad de tiempo.

Algunas veces z(t) = y(t), lo que significa que el objetivo de control es llevar toda la
salida medida a cero. Sin embargo, cuando la salida y(t) es un vector, se requiere
simplemente hacer una de las salidas medidas y, (t) pequefia. En este caso, se debe
escoger z(t) = y,(t).

En algunas situaciones se necesita escoger:

1(0)

_ |y
2(6) = [y'l(t) :

lo que significa que se requiere hacer tanto a la salida medida y,(t) y a su derivada
v, (t) muy pequeiias. Se pueden realizar otras opciones. La seleccién de z debe verse
como un parametro de disefio.

Regulacién Optima
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El problema del control 6ptimo LQR, consiste en calcular la matriz de transferencia
del controlador C(s) con la cual se obtenga el valor mas pequefio para la siguiente
expresion:

Jian = [ 1217 + plu@at, ec. 410
0

donde p es una constante positiva, el término:

f Iz(D)lI2dt

corresponde a la energia de la salida controlada y el término:

f lu(l12de,

corresponde a la energia de la sefial de control. Cuando se usa un controlador LQR se
busca que se minimicen ambas energias. El papel de la constante p es establecer una
compensacion entre estos objetivos en conflicto:

1.- Cuando se escoge una constante p muy grande, el camino mas efectivo para
decrecer [ or es usar una sefial de control pequefia, a expensas de una sefial
controlada grande.
2.- Cuando se escoge p muy pequefia, la manera mas efectiva de decrecer J,or es al
obtener una salida controlada muy pequefia, incluso si esto implica tener una senal
controlada grande.

El problema de control 6ptimo LQR también es definido de una manera mas general y

consiste en encontrar a la matriz de transferencia C(s) que minimice la siguiente
ecuacion:

Jior = fo wZ(t)’Qz(t) + pu' (t)Ru(t)dt, 411

donde Q es una matriz de X simétrica definida positiva, R es una matriz de mxm
simétrica positiva, y p es una constante positiva.

Una primera seleccién para las matrices Q y R en 4.11 esta dada por la regla de
Bryson; se selecciona Q y R diagonal con:

1
Qi = ief{12,..,4} ec.4.12

valor maximo aceptable de z}?'
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1

= € {1,2,..,m ec.4.13
' valor maximo aceptable de ujz’ jel }
que corresponde al siguiente criterio:
o £ m
]LQR = j Z Qiizi(t)z + pP Z Rij'LL(t)Z dt ec.4.14
o \i=1 =1

La regla de Bryson escala las variables que aparecen en ], de tal manera que el valor
maximo aceptable para cada término es uno. Esto es muy importante, en especial
cuando las unidades utilizadas para las diferentes componentes de u y de z hacen que
los valores de estas variables sean numéricamente muy diferentes unos de otros.
Aunque la regla de Bryson algunas veces da buenos resultados, en ocasiones es sélo el
punto de partida de un proceso de disefio iterativo, dirigido a obtener las propiedades
deseables para el sistema de lazo cerrado [12].

Realimentacion de Estados LQR
En el problema de realimentacién de estados con LQR (ver fig. 4.2.), se asume que
todo el estado x puede ser medido y por tanto, esta disponible para realizar el control.

u(t) € R™ z(t) € R?
—>

Controlador EEmm— Proceso

x(t) € R¥
Fig. 4.2. LQR con realimentacion de estados.

El controlador 6ptimo por realimentacion de estados LQR para cumplir con los
criterios sefialados en la Ec. 4.11, es una matriz de ganancias de la forma:

u=—Kx ec.4.15
donde K es la matriz de mxm dada por:
K =(H'QH + pR)"Y(B'P + H'QG) ec.4.16

y P es la solucién Unica, siendo una matriz definida positiva, que cumple con la
siguiente ecuacion:
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AP+PA+G'QC— (PB+G'QH)(H'QH + pR)"* (B P+H'QG) =0  ec.417

la ecuacion 4.17 es conocida como la Ecuacién Algebraica de Riccati (ARE: Algebraic
Riccati Equation).

LQR y MATLAB
El comando [KS,E] = Iqr(A,B,QQ,RRNN) calcula el controlador éptimo por
realimentacién de estados LQR para un proceso:

x = Ax + Bu

con el criterio:

[ee]

J = f (£)'Q0x(6) + w' (RRu(t) + 2x' (O)NNu(t)dt ec.4.18

Para el criterio de la ecuacion 4.10 se debe seleccionar:
QQ =G'G, RR =H'H + pl, NN =G'H
y para el criterio de la ec. 4.11 se escoge:
QQ =G'QaG, RR = H'QH + pR, NN = G'QH
El comando Igr de Matlab regresa como resultado, la matriz éptima de realimentacién

de estados K, la solucién P correspondiente a la Ecuacién Algebraica de Riccati, y los
polos E del sistema de lazo cerrado.

4.3. Diseno del controlador

En el disefio del controlador se plantea la ecuaciéon de costo, con base en el criterio
establecido anteriormente en la ec. 4.10:

T
Jw) = % [x'Qx + v'Qu] dt 4.19
to

donde:
X = x — xg4; es el error entre estados deseados y estados actuales
Q =diag[q1, 92, -, Gns), con ns igual al numero de estados

R = diag[ry, 13, ..., The), cON na igual a la cantidad de actuadores
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Se emplean los siguientes pasos como método para el disefio del controlador:

1) SeproponeQ =Q'">20yR=R'">0
2) Seresuelve la ecuacién matricial 4.20 paraP = P' > 0

PA+A'P—PBR™B'P =—(Q ec.4.20
3) Calcular la ecuacién 4.21:
K =R"'B'P ec.4.21

El método descrito en los pasos anteriores puede ser calculado por medio del
comando lqr, de MATLAB, inclusive para sistemas de entradas y salidas maultiples,
como se muestra enseguida:

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

La constante K es sometida a un proceso de iteraciones sucesivas hasta obtener un
resultado acorde con los requerimientos del apuntamiento del satélite [32].

4.3.1. Esquema de control

El esquema que se utiliza en el disefio del control de orientacién en este trabajo es el
que se muestra en la Figura 4.3, que tiene la configuracién de un controlador LQR.

Pares
perturbadores
T=u

0 referencia g deseada

Dinadmica
del satélite

Entrada de Y Valores de 3 Controlador [=—>

referencia referencia
q deseada T

Fig. 4.3. Esquema de control para la orientacion del satélite.

En el esquema anterior, el bloque de Entradas de referencia se refiere al valor de los
angulos deseados para la orientacién del satélite. En el bloque de Valores de
referencia se transforman los angulos de Euler a su representacién en cuaterniones,
cuya derivada especifica los estados deseados. En nuestro caso, se busca que el
satélite apunte hacia la tierra. En el bloque Controlador se realiza el calculo del par
que se requiere aplicar por parte de los actuadores. En el bloque de Dinamica, se tiene
el modelo del satélite que nos permite simular el comportamiento del mismo, bajo los
pares perturbadores y de control.
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4.3.2. Algoritmos de control de orientacion

Se proponen los siguientes algoritmos para el control de la orientacion del satélite. El
primero tiene como actuadores a las ruedas inerciales, y un controlador LQR, con la
ley de control u=-Kx, como se comentd anteriormente. También, se incorporan los
efectos del arrastre aerodinamico, el par gravitacional y la presiéon producto de la
radiacion solar como elementos perturbadores de la orientacion. En la Figura 4.4 se
muestra el diagrama de flujo para este primer algoritmo.

Inicio
Control de orientacion

{} Se corre el script de
En esta parte se realiza el cilculo de la Conaiciones Iniciales / inicializacion de variables
ecuacion dinamica del satélite, con base en
las condiciones iniciales establecidas. 7 {}
= o DINAMICA DEL SATELITE )

Los pares externos
producto del

s SRS medio  ambiente
: MODELO DEL MEDIO -
Este bloque] tiene como CONTAOLADOH LQR AMBIENTE ESPACIAL espacial son
tarea el calculo de la e calculados en esta
matriz de ganancias K a Gradiente seccién. Se
partir de la dinamica del LEY DE CONTROL gravitaciona construye el
satélite. e [ modelo
Arrastre s
i atmostérico Matematico y se
calcula su
Par de contr ;
N ar de contro P A magnitud de
acuerdo a la
orientaci6n actual.

A partir del par de
control calculado en el

) bloque de control, se
ACTUADORES /

Y

determina la sefial de
voltaje que requieren las
ruedas inerciales para
generar dicho par.

Se establece el tiempo
que durara la i » FIN
_/_ simulacion "

simulacion

RUEDAS INERCIALES

Fig. 4.4. Diagrama de flujo para el algoritmo de control de orientacion que
utiliza ruedas inerciales como actuadores.

En diagrama de flujo mostrado en la Figura 4.5 corresponde al algoritmo de control de
orientacién que utiliza bobinas magnéticas como actuadores. Una vez mas, la ley de
control se establece como u=-Kx, y se suman los efectos del arrastre atmosférico, de la
radiacion solar y el par gravitatorio como perturbaciones. En este caso se calculan tres
vectores de campo geomagnético, cuyos valores dependen de la orientacion del
satélite. Las bobinas al interactuar con el campo magnético terrestre, corregiran la
orientacién del satélite.
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Inicio
Control de orientacion

v

En esta parte se realiza el célculo de la Condiciones Iniciales / Se corre el script de
ecuacion dindmica del satélite con base e inicializacién de variables
las condiciones iniciales establecidas {}
previamente
= DINAMICA DEL SATELITE <
@ MODELO DEL MEDIO
AMBIENTE ESPACIAL
Este bloque] tiene como CONTROLADORLGR Gradiente
tarea el calculo de la gravitacional
matriz de ganancias K a
partir de la dinamica del LEY DE CONTHOL Campo
14 U=Kx g magnético L]
satélite. \\
i Arrastre
amosférico Los pares externos
Pir e conaial prod_ucto del medlo
ambiente espacial son
A partir del par FresiOn S0 calculados en esta
calculado en el bloque seccién. Se construye
de control, se determina el modelo
= : y -
la sefial de voltaje que \ Inatemdatico y se
requieren las bobinas ACTUADORES calcula su magnitud
magneticas para —— de acuerdo a la
enerar dicho par. \ : i i6
g p | BOBINAS MAGNETICAS orientacidn actual.
Se establece el tiempo
. T d .
que durara _]a/— ss;?lgz’c?‘ L FIN
simulacion

Fig. 4.5. Diagrama de flujo para el algoritmo de control de orientacion que
utiliza bobinas magnéticas como actuadores.

4.4. Modelo de simulacion por programacion

En esta secciébn se explican los modelos desarrollados de simulacion por
programacion. Se hace uso de la plataforma Simulink dentro del entorno Matlab. El
desarrollo de la simulacién se realiza considerando que el satélite se encuentra en
orbita con una orientacién inicial, la cual sera corregida por el algoritmo programado,
hasta obtener la orientacion deseada en estado estable.

En la tabla 4.1 se enlistan los parametros considerados en las simulaciones del modelo
por programacion del satélite.
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Tabla 4.1. Parametros utilizados en las simulaciones.

Parametro Valor
Velocidad angular inicial w2, =100 0]
Angulos de Euler deseados [0 0 0]
Tipo de Orbita Circular polar
Altitud de la orbita 570 km
Inclinaciéon 97°
Periodo orbital 98.48 min
Desviacion del centro de masa 3 cm
Precision del apuntamiento deseado +0.1°

En la Figura 4.6 se muestra el modelo de simulaciéon programado en Simulink, los
detalles de cada bloque se explican en el Apéndice A.

-

&
&

theta, Tau_x

roll_phi_x_referencia ol ] >
whibs
dot_d
et Psi Voltaje x
ad N
pitch_theta_y_rei ot e 2l > - 4’@
Whibx Current x
: ! B »]
yaw_psi_z_referencia Controlador
. . ® N Whib Pawerx
Angulos de referencia. Orienfacion j :
Dindmica del satélite Whibz Tau_y

b

Whobx

Realimentacion de estados

of

"

Whohz

Power
3
Orientacion

S 2
z |§

Tant
Volt_motor_1

Power_1

h

Volt_ Motor_
Cument Current,

'

il Power_.

volt_ttotor_3 )
Curren|

0

-

3

H

;l“
=

Power_z

Actuadores

Fig. 4.6. Bloques de simulacion programados en Simulink.

4.5.Desarrollo de las simulaciones

Con el fin de probar el desempeno de los algoritmos de control de orientacion, se
realizaron distintas pruebas en las cuales se experiment6 con algunos parametros del
satélite, tales como la masa y la geometria. Cabe recordar que se tienen dos algoritmos
principales, diferenciados por el tipo de actuadores utilizados, esto es, en uno de ellos
se utilizan las ruedas inerciales y en el otro las bobinas magnéticas, bajo el mismo
esquema de control.
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4.5.1. Satélite con ruedas inerciales como actuadores

Prueba: Plataforma SIMUSAT [8],[32]

Para simular un satélite en érbita con las caracteristicas inerciales de la plataforma
SIMUSAT (ver Apéndice B) se debe considerar como geometria la de un cilindro con
base de 589 cm de didmetro y 29 cm de altura y masa de 10 kg. Con esta
configuracion del satélite la matriz de inercia es:

0 028 0
0 0 040

0.27 0 0
1= kg m?

En las siguientes figuras se muestra el comportamiento que tiene el satélite con las
condiciones mencionadas. En las Figuras 4.7 a 4.9 se puede observar el cambio en la
orientacidn al aplicar el algoritmo.

Crientacion Phi 7]

2 I I | | |
0 50 100 150 200 250 300
Tiempo [s]

Fig. 4.7. Comportamiento del satélite en el angulo phi o de alabeo.
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Fig. 4.8. Comportamiento del satélite en el angulo theta o de cabeceo.
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Fig. 4.9. Comportamiento del satélite en el angulo psi o de guiiiada.

Un parametro que se toma en cuenta para la evaluacion del desempefio del algoritmo
de control de orientacion es la potencia requerida por los actuadores, en este caso las
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ruedas inerciales. En la Figura 4.10 se presenta la grafica de la potencia requerida por
las ruedas inerciales para lograr la estabilizacion de la orientacién en las condiciones
mencionadas.
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Fig. 4.10. Graficas de la potencia requerida por las ruedas inerciales para el
control de la orientacion.

En las graficas anteriores se puede observar el cambio en la orientacién en los tres
ejes del sistema, que presenta un tiempo de levantamiento aproximado de 60
segundos, y un sobrepaso menor a un 0.3 °, que no es significativo considerando que
se requiere una precision del apuntamiento de 0.1°, la cual se logra en estado estable.
En cuanto a la potencia se observa un pico de consumo de 120 [mW] en el eje z
durante la maniobra de control, con duracién de 100 [s], que tiende a cero en estado
estable. Este dato debe tomarse en cuenta al momento de disefiar el subsistema de
potencia.

Prueba: Satélite pequefio cubo 10 Kg

Otro caso que se plantea es el de un satélite en dérbita con ruedas inerciales como
actuadores, la geometria es la de un cubo de 40 cm por lado, con una desviacién del
centro de masa de 3 cm con respecto al centro de gravedad y una masa de 10 kg.

Para esta configuracion del satélite la matriz de inercia es:

0 013 O
0 0 013

0.13 0 0
1= kg m?
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Al programar las caracteristicas mencionadas, el satélite muestra el comportamiento
que se observa en las graficas de las Figuras 4.11 a 4.13 en lo que se refiere al control
de la orientacion en términos de los angulos de Euler.

Crientacion Phi [°]

Crientacion Theta [°]

10

0s

-05

50 100 150 200 250
Tiempo [s]

Fig. 4.11. Comportamiento del satélite en el angulo phi o de alabeo.

300

S0 100 150 200 250
Tiempo [s]

Fig. 4.12. Comportamiento del satélite en el angulo theta o de cabeceo.

300
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Crientacion Psi [°]

| | | | |
1) 50 100 150 200 250 300
Tiempo [s]

Fig. 4.13. Comportamiento del satélite en el angulo psi o de guifiada.

Asi mismo, en la fig. 4.14 se despliega la curva de consumo de potencia.
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Fig. 4.14. Graficas de la potencia requerida por las ruedas inerciales para el
control de la orientacion.
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En las graficas obtenidas para esta simulacién se puede observar, un tiempo de
levantamiento aproximado de 45[s], y un sobrepaso menor a un 0.4°. En cuanto a la
potencia, se observa un pico de consumo de 40 [mW] en el eje z durante la maniobra
de control, con duracién de 50 [s], que tiende a cero en estado estable que se alcanza
en 200 [s].

Prueba: Satélite pequeio cubo 100 Kg

En el siguiente caso para las simulaciones se plantea un satélite en 6rbita con ruedas
inerciales como actuadores, la geometria seria la de un cubo de 50 cm por lado, con
una desviacion del centro de masa de 3 cm con respecto al centro de gravedad y una
masa de 100 kg.

Para esta configuracion del satélite la matriz de inercia es:

kg m?

En las Figuras 4.15 a 4.17 se puede observar la evolucién de la orientacién de cada eje
al ejecutarse el programa de control. Para este caso se consider6 que los angulos
iniciales eran de 9° para alabeo, 3° para cabeceo y -6° para guifiada.

Crientacion Phi [°]

2 | | | I | | |
0 100 200 300 400 s00 500 700 800
Tiempo [s]

Fig. 4.15. Comportamiento del satélite en el angulo phi o de alabeo.
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Fig. 4.16. Comportamiento del satélite en el angulo theta o de cabeceo.
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Fig. 4.17. Comportamiento del satélite en el angulo psi o de guifiada.
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Finalmente para esta simulacion, se presenta la grafica correspondiente a la potencia

consumida por las ruedas inerciales en las maniobras de control de orientacién (ver
Fig. 4.18).
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Fig. 4.18. Graficas de la potencia requerida por las ruedas inerciales.

En este experimento las graficas muestran que, al tratarse de un satélite mas grande,
el tiempo de levantamiento es aproximadamente de 300[s], con un sobrepaso de 0.3°.
La estabilizacion se logra cerca de los 700[s]. Como es de esperarse en este caso, el
consumo de potencia se incrementa, en el caso del actuador en el eje Z, se alcanza un
pico de 1.3 [W]. Se puede observar que la rueda inercial de este eje, continda en
funcionamiento una vez se ha alcanzado la estabilizacién, esto es debido a los pares
perturbadores, principalmente al arrastre aerodinamico y a la presién de la radiacion
solar, que se encuentran presentes durante el recorrido del satélite por la 6rbita.

Prueba: Satélite pequeio prisma rectangular 40x30x70 cm, 100 Kg

La configuraciéon en este caso correspondera a un satélite con forma de un prisma
rectangular con dimensiones 40x30x70 cm, y 100 Kg de masa. Las maniobras de
orientaciéon programadas llevaran al satélite desde los dngulos iniciales 7, -3 y 5 hasta
cero. La matriz de inercia correspondiente a este caso sera:

4833 0 0
I=| 0 54167 0 |kgm?
0 0  2.08

En las Figuras 4.19 a 4.21 se muestra la evolucién de los angulos phi, theta y psi al
aplicar el control de orientacién.
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Crientacion Phi 7]

100 200 300 400 500 600 700 800

05
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Crientacion Theta [°]
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Fig. 4.19. Comportamiento del satélite en el angulo phi o de alabeo.
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Fig. 4.20. Comportamiento del satélite en el angulo theta o de cabeceo.
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Fig. 4.21. Comportamiento del satélite en el angulo psi o de guifiada.

En la Figura 4.22 se presenta la grafica correspondiente a la potencia consumida por
las bobinas magnéticas durante las maniobras de control de orientacion.
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Fig. 4.22. Graficas de la potencia requerida por las ruedas inerciales.
En este caso el tiempo de levantamiento es aproximadamente de 300[s], con un
sobrepaso maximo de 0.4°. La estabilizacién se logra cerca de los 750(s], para phi y
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theta y 500([s] para el angulo psi. Al igual que el caso anterior, el consumo de potencia
se incrementa, en el caso del actuador en el eje Z, se alcanza un pico de 0.5 [W].

4.5.2 Satélite con bobinas magnéticas como actuadores

Prueba: Satélite pequeio prisma rectangular 40x30x70 cm, 70 Kg

Se plantea en este caso una configuraciéon del satélite con forma de un prisma
rectangular con dimensiones 40x30x70, y con 70 kg de masa.

Los actuadores seran las bobinas magnéticas. Se consideran los efectos del gradiente
gravitacional, el arrastre atmosférico y de la presion solar sobre el satélite.

En la tabla 4.2 se enlistan las condiciones para estas simulaciones

Tabla 4.2. Parametros utilizados en las simulaciones.

Parametro Valor
Velocidad angular inicial w2, =[0 0 0]
Angulos de Euler deseados [0 0 0]
Tipo de Orbita Circular polar
Altitud de la orbita 570 km
Inclinaciéon 97°
Periodo orbital 98.48 min
Desviacion del centro de masa 3 cm
Precision del apuntamiento deseado +0.1°

Para esta configuracion la matriz de inercia del satélite es:

3390 0 0
I=| 0 3813 0 |kgm?
0 0 1472

Al programar las caracteristicas del satélite en Simulink®, se obtiene el
comportamiento que se observa en las graficas de las Figuras 4.23 a 4.25.
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Fig. 4.23. Grafica de la evolucion del angulo phi.
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Fig. 4.24. Grafica de la evolucion del angulo theta.
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Crientacion Psi [7]
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Fig. 4.25. Grafica de la evolucion del angulo psi.

Figura 4.26 se presenta la grafica correspondiente a la potencia consumida por

las bobinas magnéticas durante las maniobras de control de orientacion.
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Fig. 4.26. Graficas de la potencia requerida por las bobinas magnéticas.
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En este experimento, con las bobinas de par magnético, las graficas muestran un
comportamiento completamente distinto que cuando se utilizan ruedas inerciales. Se
observa una respuesta oscilatoria, que puede deberse a que las bobinas interactian
con el campo magnético terrestre, de acuerdo al modelo proporcionado por Simulink.
Para esta simulacion, la estabilizacion se logra después de 18000 [s], un tiempo tres
veces mayor al requerido con el uso de las ruedas inerciales. De la grafica de consumo
de potencia se observan varios picos, que se ven reflejados en la evoluciéon de la
orientacion del satélite, con un valor maximo de 2.7 [mW], que representa una
ventaja en comparacion con el uso de las ruedas inerciales.

Prueba: Satélite pequeio prisma rectangular 40x30x70 cm, 100 Kg

La configuraciéon en este caso correspondera a un satélite con forma de un prisma
rectangular con dimensiones 40x30x70 cm, y 100 Kg de masa, siendo el mismo
experimento realizado anteriormente con las ruedas inerciales como actuadores, con
lo que se podra realizar una comparacién directa entre los dos algoritmos.

Las maniobras de orientaciéon programadas llevaran al satélite desde los angulos
iniciales -6, 3 y 9 hasta cero.

La matriz de inercia correspondiente a este caso sera:

4.833 0 0
I=| 0 5.416 0 |kgm?
0 0 2.083

En las Figuras 4.27 a 4.29 se muestra el cambio en la orientacién de los angulos phi,
theta y psi al aplicar el control de orientacion.

Crientacion Phi [°]

" I I I I | I I I I

Tiempo [s] x10*
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Crientacién Theta [°]

Fig. 4.27. Cambio en la orientacion en el angulo phi.
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Tiermpo[s] x10t

Fig. 4.28. Cambio en la orientacion en el angulo theta.

Crientacion Psi [7]
ES
I

Tiempo [s] x10*

Fig. 4.29. Cambio en la orientacion en el angulo psi.
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Por ultimo se presenta la grafica del consumo de potencia en las bobinas magnéticas
para llevar al satélite al apuntamiento designado (fig. 4.30).

Potencia para en x [\

Potencia en y [V
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Tiempo [s] x10°

Fig. 4.30. Graficas de la potencia requerida por las bobinas magnéticas.

En este ultimo experimento con las bobinas de par magnético, del mismo modo que en
el caso anterior, las graficas muestran un comportamiento oscilatorio durante la
maniobra de control, que logra alcanzar el estado estable después de 1800 [s]. En
cuanto al consumo de potencia se tiene un valor maximo de 2.7 [mW].

Hasta aqui se han presentado los datos que arrojan las simulaciones del control de
orientacién en distintas configuraciones. Se han obtenido las gréficas
correspondientes al cambio en el apuntamiento a través del tiempo, durante las
maniobras del control de orientacién y estabilizacién en tres ejes. Finalmente, se
obtiene el dato de la potencia que consumiria cada uno de los actuadores en cada caso
para lograr el apuntamiento deseado.

En el proximo capitulo se presentara el analisis de los resultados y las conclusiones
del trabajo realizado.
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5. Resultados y
conclusiones

En esta seccion se analizan los resultados obtenidos en las simulaciones numéricas
realizadas en el capitulo anterior y se dan las conclusiones a las que se ha llegado en
este trabajo.

5.1. Resultados

A partir de las graficas obtenidas y en las simulaciones, se puede observar el
comportamiento de la orientacion que tendria un satélite en Orbita, en dos
configuraciones distintas, uno con ruedas inerciales como actuadores bajo un
esquema de control LQR, y otro bajo el mismo esquema de control pero con bobinas
de par magnético como actuadores. En la tabla 5.1 se presentan los tiempos que tarda
el sistema de control de orientacién para llevar al satélite a la posicion deseada, para
cada caso.

Tabla 5.1. Tiempo de orientacion y estabilizacion del apuntamiento.
Tiempo Tiempo Tiempo
apuntamiento apuntamiento theta apuntamiento psi [s]

SIMUSAT 250 230 200
Ruedas inerciales

Micro Satélite 140 120 110
Cubo 40x40x40 cm
10 Kg
Ruedas inerciales

Satélite pequeiio 800 600 700
cubo 50x50x50
100 Kg
Ruedas inerciales

Satélite pequeiio 950 900 700
prisma rectangular
40x30x70
100 Kg
Ruedas inerciales

Satélite pequeiio 1700 1900 1800
prisma rectangular
40x30x70
70Kg
Bobinas magnéticas

Satélite pequeiio 1200 1400 1400
prisma rectangular
40x30x70
100 Kg
Bobinas magnéticas
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Otro de los datos que se presentan para evaluar la viabilidad de los algoritmos
desarrollados, es el consumo de energia por parte de los actuadores durante las
maniobras de reorientacion y estabilizacion del apuntamiento, dado que el sistema de
potencia del aparato puede estar limitado. En la tabla 5.2 se presenta el consumo de
energia para cada caso estudiado.

Tabla 5.2. Consumo de energia por parte del actuadores.
Prueba Apuntamiento phi Apuntamiento tetha Apuntamiento psi

[mW] [mW] [mW]
SIMUSAT 80 8 1.6
Ruedas inerciales

Micro Satélite 60 100 800
Cubo 40x40x40
10 Kg
Ruedas inerciales
Satélite pequeiio 10,000 120 14,000
cubo 50x50x50
100 Kg
Ruedas inerciales
Satélite pequeiio 100 15 300
prisma rectangular
40x30x70
10 Kg
Ruedas inerciales
Satélite pequeiio 2.7 2.7 2.7
prisma rectangular
40x30x70
10 Kg
Bobinas magnéticas
Satélite pequeiio 1.6 1.6 1.6
prisma rectangular
40x30x70
70 Kg
Bobinas magnéticas

En los experimentos realizados considerando a las ruedas inerciales como actuadores,
las graficas de las simulaciones realizas muestran un comportamiento
subamortiguado, con un sobrepaso maximo de 0.3°. Dicho sobrepaso se puede
considerar minimo en comparaciéon con la precisién deseada para el apuntamiento,
fijada en 0.1°, tomando en cuenta que en estado estable se logra dicha precision. En
estos experimentos, los tiempo que se requieren para lograr el apuntamiento estable
en los distintos casos es hasta 5 veces menor al requerido con las bobinas de par
magnético, pero con un consumo de potencia hasta 10 veces mayor, en un lapso
menor de tiempo. Adicionalmente, se observa que en al menos un eje se mantiene en
funcionamiento un actuador, esto es debido a que se han considerado fuerzas
producidas por el arrastre atmosférico, gradiente gravitacional y por radiacién solar
que estan siempre presentes en el trayecto del satélite y que, aunque sus efectos son
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minimos si no se contrarrestan pueden acumularse y provocar un cambio en la
orientacion o en la posicion orbital del aparato.

En el caso de los experimentos realizados con las bobinas de par magnético como
actuadores, el comportamiento observado en las graficas se muestra oscilatorio, esto
debido a que el par de control proporcionado por este conjunto de actuadores es
pequefio en comparacion con el que proveen las ruedas inerciales. Otro factor que
explica la evolucién de la orientacién es la interaccién de las bobinas con el campo
geomagnético, cuya magnitud varia de acuerdo a la posicién orbital del satélite y a la
orientacion del mismo.

Por otra parte, el tiempo en que se realiza el control y se llega al estado estable es
considerablemente mayor al requerido por las ruedas inerciales, pero con un
consumo de potencia mucho menor.

5.2. Conclusiones

El objetivo de este trabajo ha sido el desarrollar y simular algoritmos de control de
orientaciéon para su implementaciéon en satélites artificiales, que dénde se
consideraron los pares perturbadores mas importantes del medio ambiente espacial,
como son: el gradiente gravitacional, el arrastre atmosférico y la presién que ejerce el
viento solar. Para lograr este objetivo, se llevd a cabo una revisiéon general de los
modelos matematicos indispensables para el control de orientaciéon de satélites, a
partir de la cual se seleccion6 uno de ellos, mismo que fue implementado por
programacién en Simulink®, permitiendo asi la simulaciéon de dicho modelo por
computadora.

Como resultado de este desarrollo, se cuenta con dos algoritmos para el control de
orientacion de un satélite artificial; el primero considera a las ruedas inerciales para
generar los pares de control y el segundo a las bobinas magnéticas como actuadores
primarios.

Los modelos de simulacién implementados permiten evaluar los requerimientos de
un satélite en 6rbita, en condiciones mas realistas, al considerar los pares externos
que perturbarian la orientacidn, tales como el arrastre aerodindmico provocado por la
interaccién de las particulas que se encuentran mas alld de la atmdsfera, con la
superficie de la nave, el gradiente gravitacional producto de la distribuciéon no
homogénea la masa de la Tierra, causando un efecto de interacciéon de fuerzas
gravitacionales sobre el satélite y el par provocado por la presion de la radiacion solar,
cuya magnitud esta directamente relacionada con las dimensiones y caracteristicas de
la superficie de la nave. Para lograr esto, se desarrollaron los modelos matematicos de
estos pares. Al observar las graficas de las distintas simulaciones, se puede concluir
que aunque los pares perturbadores tienen magnitudes relativamente pequeiias,
tienen un gran efecto sobre el consumo de potencia al encender los actuadores,
incluso en estado estable.

A partir de las graficas y de las tablas con los datos obtenidos de las simulaciones,
observamos que un satélite con un sistema de control de orientacién con ruedas
inerciales como actuadores responde mas rapido y es capaz de corregir el
apuntamiento para una desviacién mayor. Por otra parte, al comparar la prueba
realizada para la misma configuracién del satélite para los dos algoritmos, se observa
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que, el tiempo en el que las bobinas magnéticas corrigen la orientacién es mas del
doble del que se requiere con las ruedas inerciales, pero el consumo de energia es
menos de una décima parte de lo que se requiere para la misma maniobra. El uso de
ruedas inerciales presenta una desventaja importante que es el consumo de una
cantidad mayor de energia en poco tiempo, ademds de representar mas masa y
espacio dentro del satélite. Con este andlisis se puede concluir que los algoritmos
desarrollados pueden ser utilizados para llevar la orientacién de un satélite a su
estado estable, cuando la velocidad angular inicial es cero.

Por ultimo, podemos comentar que se cumplié con el objetivo planteado al inicio de
este trabajo de tesis, al desarrollar dos algoritmos para lograr el control de
orientacion de un satélite en 6rbita, bajo un esquema de control éptimo.

Como recomendacion para trabajo futuro se tendrian que integrar ambos algoritmos
para efectuar otras maniobras, dependiendo de la disponibilidad de energia. Ademas
estd la necesidad de desaturar las ruedas inerciales, esto implica frenarlas
imprimiendo un par al satélite, por lo que es necesario corregir esta perturbacién con
una fuerza externa proporcionada por las bobinas magnéticas.
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APENDICE A: Blogues De Simulacidon en
SIMULINK'Y MATLAB

A continuacién se detallan los bloques de SIMULINK y el co6digo de MATLAB
desarrollados en la simulacién de los modelos del satélite.

En la Figura A.1 se muestra el diagrama general para la simulacion se los algoritmos
de control de orientacion:
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Fig. A.1. Diagrama de Bloques general para la simulacion de los algoritmos de
control de orientacion de satélites pequeiios.

En la figura anterior, se tiene la configuracién del control de orientacién de acuerdo al
esquema de control mostrado en la Figura 4.3. En este caso, los angulos de referencia
mostrados corresponden al valor deseado de la orientacion del satélite, establecidos
todos en cero. En el bloque de valores de referencia, detallado en la Figura A.2 se
realiza una transformacion de los valores de los dngulos de Euler a su representacion
en cuaterniones, dado que los calculos internos se realizardn con este ente
matematico. La entrada del bloque son los tres angulos, alabeo, cabeceo y guifiada,
que primero se expresan en radianes, este ultimo valor entra a la funcién
angleZquaternions definida en MATLAB y, finalmente, se normaliza. Adicionalmente,
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se obtiene la derivada de éste cuaternion, que se requiere en la implementacion del
espacio de estados.

duidt (1)

MATLAG Derivative oot
= e
ang_ref uat_ref
9 Degrees to  angles: nions " R
Radians Quaternion

Mormalize

Fig. A.2. Detalle del bloque Valores de referencia.

El c6digo de la funcién angles2quaternions se muestra a continuacion:

function q = angle2quat(z, y, x)

%ANGLE2QUAT Convert Euler angles to a quaternion.

% Q = ANGLE2QUAT(Z, Y, X) converts Euler angles Z, Y, X, into an
% equivalent quaternion Q.

thetas = [z(:) y(:) x(:)];

0
1}

cos(thetas/2);
= sin(thetas/2);

%]
|

q = [c(:,1).%c(:,2).%c(:,3) + s(:,1).%s(:,2).%s(:,3),
c(:,1).*c(:,2).*%s(:,3) s(:,1).*%s(:,2).%c(:,3),
c(:,1).%s(:,2).%c(:,3) + s(:,1).%c(:,2).*s(:,3),
s(:,1).*c(:,2).*%c(:,3) - c(:,1).%s(:,2).%s(:,3)];

El siguiente bloque es el de Control que se muestra en la Figura A.3:

MATLAB
Function

LQR Controller

® Saturation2

Fig. A.3. Detalle del bloque de control.

Para este bloque, se tienen como entradas el cuaternion de estado actual x y la
derivada del mismo x dot, cuyos valores son realimentados desde el bloque de la
dinamica del satélite, éstos en conjunto con los valores deseados de los estados q_d y
q_d_dot entran a un bloque en el que llama al script del controlador LQR. El c6digo del
controlador LQR se presenta a continuacién:

%*******************************************************************
function tau = LQOR control(in)

global Kopt
3ENTRADA DEL SISTEMA
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¥VARIABLES DEL SISTEMA
eta dot d = g dot d(1l);
epsilon dot d = g dot d(2:4);

eta d =

q_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(1l); 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(l); epsilon(2);epsilon dot(2); epsilon(3);
epsilon dot(3)1];

% PAR NECESARIO

tau = - Kopt*(x - x d);

Qrhhhhhhhhhhhdhhhhhhhhhhdhdhhhhhhhdhddddhhdhhhhddddddhhrrrhdddddrrrrrdrddsd

De este bloque de control se obtiene el valor del par necesario para corregir la
orientacién actual del satélite, que es la entrada al bloque Dindmica, mostrado en la
Figura A.4.

P clufcit (10 Scopel

MATLAB

Function Orientacion

Dindmica del Sat Integrator

Orientacion

Arrastre aerodindmico . i' I i
. ® hib
Orientacion Solar Tau > “
- lanual Switch
Perturbacion solar w; z

whob
MATLAB
o
whob
Transform Attitude to Speed {8 )

Constant2

Fig. A.4. Detalle del bloque Dinamica del satélite.
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La entrada de este bloque es el par de control requerido para corregir la orientacidn,
al cual se le suman los efectos de arrastre atmosférico y de la presion de la radiacion
solar. El valor par total ingresa al bloque que contiene el script para el calculo de la
dindmica del satélite, cuyo c6digo se muestra a continuacion:

Qrhhhhhhhhhhdhhhhhhhhdhdddhhhhhhhdhddddhhhhhhddddddhhrrhhdddddhrrrhrddddrrrrrsx

% Script para el cédlculo de la dindmica del SATELITE
%************************************************************************
function output = linear dynamics(in)
global I w O
% Variables del espacio de estados
= in(1l:4);
B IB = in(5:7);
Entrada del sistema; Par
= in(8:10);
Normalizacién del Cuaternion
g=q/(sqrt(q(l)"2+q(2)"2+q(3)"2+q(4)"2));
eta = q(1);
epsilon = g(2:4);
Transformacién de coordenadas de w B IB a w_B OB
B = Rquat(q);
B O=RO0OB';
c2 =R B 0O(:,2);
w B OB = w B IB + w_0*c2;
Par de control maximo disponible 0.01 [Nm]

o° £ .Q

oe o

u max = 0.01;
for i = 1:3

if abs(u(i))>u_max

u(i) = sign(u(i))*u_max;

end;
end;
tau_ free=u;
% Se genera Ruido uniformemente distribuido
% Par con ruido
p = 0.4; % 40% de ruido anadido al par de control
noise = p*(sign(2*rand(l)-1))*[tau _free(l); tau free(2); tau free(3)];
tau noise = tau free + R B O*(noise);

% Céalculo del par por gradiente gravitacional
g B = Smtrx(3*w_O"2*R B O(:,3))*I*R B O(:,3);

%Par
tau=[tau_noise(l)+g B(1l);tau noise(2)+g B(2);tau noise(3)+g B(3)];

% Ecuaciones de la dinamica del satélite
eta dot = -(1/2)*epsilon'*w B OB;

epsilon dot = (1/2)*(eta*eye(3) + Smtrx(epsilon))*w B OB;
w B IB dot = inv(I)*(tau - Smtrx(w B IB)*(I*w B IB));

output = [eta_dot; epsilon dot; w B IB dot];

Qrhhhhhhhhhhhhhhhhhhhhddhhhhhhhdddddhhdhhhhdddddhhrdhhdhdddddhrrrrddddrrrrrsx
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La salida que genera el c6digo anterior contiene al estado actual del espacio de
estados que se realimenta al bloque del controlador LQR, como se menciona
anteriormente, donde, de los primeros tres valores se puede obtener la orientacion
actual del satélite a través del bloque llamado quaternionZ2angles. Este valor de la
orientacién es realimentado a los bloques que calculan los pares perturbadores del
medio ambiente espacial. En las Figuras A.5 y A.6 se muestra el contenido de los
bloques de Arrastre aerodindmico y de Perturbacion Solar, respectivamente.
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Fig. A.6. Detalle del bloque para el calculo del par producto de la presion de la
radiacion solar.
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En el bloque de la Figura A.5 se implement6 la ecuaciéon deducida del arrastre
aerodindmico y que se reproduce en seguida:

FaBero COS(‘P)
Taero = _meXRg FaBeTO sin((p) ec.A. 1
0

En la simulacién se utiliza el siguiente cédigo para calcular la fuerza aerodindmica
B _1 p2 .
Faero = EPV SCp:

%% Calculo de la densidad atmosférica para una altitud de 570 km

T rho] = atmosnrlmsise0OO( 570e3, 0, 0, 2013, 1, 1);

ho=rho(6); % Se obtiene la columna 6 correspondiente a la densidad total
Area proyectada de la nave, que es perpendicular al vector velocidad
0.16; % Para un cubo de 40 cm por lado

$Coeficiente de arrastre, usualmente se selecciona entre 1 y 2

Cd=1.5; % Para un flujo molecular libre

Fa=0.5*rho*(v_0"2)*S*Cd; %$%Fuerza aerodinamica maxima
%******************************************************************

00 N 00 K — oo

o}

En el caso de la perturbacion de origen solar, se implementa la ecuacién A.2:
Fs .
Tsolar = ?As(l + k)(cps - Cg) cos(i) ec.A.2

Para calcular los efectos producidos por la radiaciéon del sol sobre el satélite, en el
bloque de la Figura A.6 se obtiene el valor del centro de presion de la radiacién solar y
se considera que la fuerza sélo se aplica en el eje Z. Para el calculo del par se utiliza el
bloque Moments About CG due to Force, incluido en el conjunto de funciones del
bloque Aerospace de Simulink.

El siguiente bloque, el de la Figura A.7, es el de actuadores con el que se obtendra la
cantidad de potencia requerida por estos dispositivos, con los cuales se evalda la
factibilidad del algoritmo implementado.
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Fig. A.7. Detalle del Bloque de Actuadores.

El proceso a seguir para realizar las simulaciones, consiste en abrir y correr el script
que contiene el codigo de inicializacién de las variables que se utilizan durante el
algoritmo de control. El cddigo de dicho script es el siguiente:

Srhhhhhhhhhhhhhhhhhhhdhddhhhhhhhdddddhhhhhddddddhrrrdrdddrrrrrrx

$ARCHIVO DE INICIALIZACION DE VARIABLES
%*********************************************************************
clc
clear all;
global I w O K Kopt Ixx Iyy Izz Ixxinv Iyyinv Izzinv
% Se define la MATRIZ DE INERCIA de acuerdo a la masa y geometria del
satélite
$Plataforma de Simulacidén CASO 1
Ixx=4.1667;
Iyy=4.1667;
Izz=4.1667;
%$%NanosatElite CASO 2
$Ixx=0.098;
$Iyy=0.103;
$Izz=0.021;
$MicrosatElite CASO 3
% Ixx=3.390;
% Iyy=3.813;
% Izz=1.472;

I =[Ixx 0 0;0 Iyy 0;0 0 Izz]; %Matriz de Inercia
Imatinv=inv(I); %Matriz de Inercia Inversa y sus elementos
Ixxinv=Imatinv(1l);

Iyyinv=Imatinv(5);

Izzinv=Imatinv(9);

$3DATOS DEL SATELITE
m = 10; % [kg] Masa
gm = 70; % [kg] Masa
gm= 150; % [kg] Masa

CG=[0.03 0.03 0.03]"
%% Definicidén de Variables

M = 5.9742e24; % Masa de la Tierra [kg]
G const = 6.6720e-11; % Constante de la Gravedad

~e
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E_G_C = G_const*M;
re e = 6.378137e6;

Constante de la Gravedad Terrestre [kg]
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); % Excentricidad de la orbita
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); % Velocidad Angular de la Tierra [rad/s]

w O = sqrt(E_G C/(r_total”3)); % Velocidad Angular del Satélite [rad/s]
omega_o=w_0O;

T O = 2*pi/w_O; % Periodo Orbital del Satélite [s]

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

00 o0 o

]
oo

% Célculo de la fuerza por de Arrastre Aerodinamico
% Calculo de la densidad atmosférica con el modelo NRLMSISE-00

[T rho] = atmosnrlmsise00O( 570e3, 0, 0, 2013, 1, 1) ;

rho=rho(6); % Densidad atmosférica total

S=0.16; % &area proyectada de la nave, que es perpendicular al vector
velocidad

Cd=1.5; %%Coeficiente de arrastre, para un flujo molecular libre
Fa=0.5*rho*(v_0"2)*S*Cd; %%Fuerza aerodinamica maxima

$Variables para el calculo de la fuerza debida a la Radiacidén Solar
Krad=0.5;%%Reflectividad de la superficie de la nave (0<K<1)
Is=1400;%%Irradiacién solar a una Unidad Astrondémica (Distancia entre el
planeta Tierra y el Sol)

cs=2.9979%e6;%%Velocidad de la luz

ps=(Is/cs);%%Relacidén entre la irradiacidén solar y la velocidad de la luz
A=0.4;% Area proyectada de la nave, normal al vector solar
Frs=(l1+Krad)*ps*A;%%Fuerza de la radiacion solar

CONDICIONES INICIALES
Orientacidén Inicial en angulos de Euler
deg 0 = (pi/180)*[30; 20; -20];
deg 0 (pi/180)*[0; 0; 0];
deg 0 = (pi/180)*[20; 10; -607;
%0rientacién Inicial en Cuaterniones
g 0 = angle2quat(deg_0(1l),deg_0(2),deg _0(3));
$Transformacién de w B OB a w_B IB
R O B = Rquat(g_0);
R B O=ROB';

o0 00 o0 o

c2 = R_ B 0(:,2);
w_B OB = [0; 0; O0];
w_B IB = w B OB - w_O*c2;

% Vectores de Estado iniciales
wO0=[w B IB(l); w B IB(2); w B IB(3)];
x0=[q_0(1); 9_0(2); 9_0(3); 9_0(4); w_B_IB(l); w B IB(2); w_B_IB(3)];

3 SISTEMA LINEAL
$Definiciones

kx = (Iyy - Izz)/Ixx;
ky = (Ixx - Izz)/1yy;
kz = (Iyy - Ixx)/Izz;

¢2Modelo en variables de estado
A=1001000 0;-4*kx*w 0”2 0 0 0 0 (1 - kx)*w O;0 0 0 1 0 0;0 0 -
3*ky*w 072 0 0 0;0 0 0 0 0 1;0 -(1 - kz)*w O 0 0 -kz*w 072 0];
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B=1[000;1/(2*Ixx) 0 0;0 0 0;0 1/(2*Iyy) 0;0 0 0;0 0 1/(2*Izz)];
C=[100000;001000;0000010];

D=0;

% Valores Caracteristicos del Sistema Linealizado

eigenvValues = eig(A);

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

CONTROLADOR LQR

Seleccidén de las Matrices

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

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

Célculo de la Ganancia para el Control 6ptimo
Kopt = lqr(a,B,Q,R);

$$CARACTEROSTICAS DE LA PLATAFORMA DE SIMULACION
%%Constantes de los Motores [32]

00 B 1O 00 o

kal=0.038;kb1=0.039;R1=2.83;Jwl=1.7092e-5;
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/R1);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

Qrhhhhhhhhhhdhdhhhhhhhhdhhdhhhhhhhdhdddhhhhdhhhddddhdhrhhhdddddhrrrrdrdsd

Caracteristicas de las bobinas magnéticas [16]

3
3
$ N x, Ny, N z - Numero de embobinados
% A X, Ay, A-z - irea transversal de las bobinas [m"2]
$ R x, Ry, Rz - Resistencia de las bobinas [ohm]
% 1 max - Maxima corriente permitida [A]
% m _max - Momento magnético maximo [Am"2]
% kkkhkkhhkkhkkhhkkkhkhhkkhkhhkkhkhhkkhkhhhkhhhkhkhhhkkhkhhkkhhkkhkhhkkhhhkhkhhkkk hkk,d,kkk,khkxk,k,*kx*x*%
% Numero de embobinados
= 4000;
= 4000;
= 4000;
% irea transversal de las bubinas [m"2]

= 0.000154;

= 0.000154;

= 0.000154;
% Resistencia de las bobinas [ohm]

= 53.7;

3

NN X = NNK X

*

N N
(52}
w
~

= 53.7;
Momento magnético maximo [Am"2]
max = 0.474;

N
N
N
A
A
A
R
R
R
m

$ Maxima corriente permitida [A]
i_max=0.335;
% Constante para calcular la corriente demandada por las bobinas

Disefio de algoritmos de control de orientacion para satélites pequefos 87



APENDICE A

c=.00162;

Qrrhhhhhhhhhdhhhhhhhhhdddhhhhhhhdhdddhdhhdhhhhddddddhhrrhdhddddrhrrrhrdrdsh

Una vez que se ha corrido el cédigo anterior se pueden realizar las simulaciones
requeridas. Desde SIMULINK se abre el archivo que contiene el modelo del control de
orientacién que se muestra en la Figura A.1. Desde el menu simulation se elige el
tiempo que se desea simular y se inicia la simulacién. Desde los bloques scope de
SIMULINK se puede observar el transcurso de las pruebas.
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APENDICE B: SIMUSAT, Simulador para pruebas
de algoritmos control de orientacion de satélites

Para poder llevar a cabo el desarrollo de pruebas de funcionamiento del subsistema
de control de orientacién de satélites de forma realista y objetiva, es necesario contar
con un equipo que permita simular las condiciones ambientales del espacio exterior,
como son: vacio, micro gravedad, falta de friccién, pares perturbadores, etc. Desde el
punto de vista dindmico la caracteristica del medio ambiente espacial mas importante
es la falta de friccion. Por esta razon se debe contar con un simulador que permita el
movimiento angular en los tres ejes y un medio con friccién practicamente nula.

La estructura basica de este tipo de simuladores consiste en una plataforma movil que
permite el movimiento en los tres ejes a controlar, con friccién nula. Lo anterior se
resuelve utilizando un cojinete neumatico esférico para soportar a dicha plataforma.
En la figura B.1 se muestra el diagrama general de la plataforma del simulador
mencionado.

En el Laboratorio de Percepcién Remota Alternativa y Tecnologia Avanzada del
Laboratorio de Andlisis Geoespacial dentro del Instituto de Geografia de la UNAM, se
han desarrollado diferentes versiones de simuladores satelitales, siendo la ultima de
éstas la 3.0. del llamado SIMUSAT. Dichos proyectos han sido encaminados
principalmente al desarrollo de los subsistemas de determinacién de orientacién y
control de estabilizacién. Los sistemas de simulacion que se han disefiado y
construido permiten probar fisicamente el comportamiento de algoritmos de control
en conjunto con algunos sensores y actuadores. Ademas, hace las veces de plataforma
estructural para la integracion de componentes en desarrollo como sensores,
actuadores y algoritmos de control, que seran incluidos posteriormente en equipos
espaciales [26],[23],[6].

e
Plataforma W

Brida

_—
)

Fig. B.1. Diagrama general de la plataforma de simulacion satelital.
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El sistema de simulacién SIMUSAT 3.0 esta integrado por:

a)

b)

c)

d)

e)

También

una plataforma circular suspendida sobre un balero de aire esférico que es
donde se genera un medio sin friccion,

tres ruedas inerciales que constituyen el grupo de actuadores primarios
para el control de orientacion de la plataforma,

tres bobinas magnéticas, localizadas en ejes mutuamente perpendiculares,
que de-saturan las ruedas inerciales y ademas proporcionan un sistema de
control de respaldo,

dos inclinémetros y un magnetometro que se utiliza para determinar
cualquier desviacién del centro de equilibrio de la plataforma, y

dos masas deslizantes para el balanceo automatico de la plataforma .

se cuenta con un sistema de monitoreo inaldmbrico que transmite la

orientacién de los tres ejes durante las pruebas. Estos datos son desplegados y
almacenados, permitiendo asi la evaluacién de sensores, actuadores y algoritmos,
como se muestra en la figura B.2.

r

Fig. B.2. Sistema de simulacion completo SIMUSAT_2.1, a la izquierda se

encuentra la plataforma y a la derecha la estacion terrena.

La plataforma SIMUSAT 3.0. Esta tiene forma circular y cuenta con 58 cm de diametro
construida con espuma de estireno emparedada por fibras de carbono-epoxi, un
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balero de aire esférico multiflujo, con didmetro de 7 cm, maquinado en aluminio con
acabado a espejo y con una capacidad de carga nominal de hasta 25 kg [6].

Los componentes que constituyen los subsistemas de control de orientacién en la
plataforma son:

¢ Un microprocesador Rabbit LP-3500,

e un modem inalambrico,
* una brujula electrénica equipada con dos inclinémetros (X, Y),
* tres bobinas magnéticas,
* tresruedas inerciales,

* seis puentes H,y

* reguladores de voltaje

En la figura B.3. se muestra el diagrama de bloques del sistema de simulacion 3.0.
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Fig. B.3. Diagrama de bloques del sistema de simulacion SIMUSAT 3.0.
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