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CONTROL DE ORIENTACIÓN EN TRES EJES PARA UN 
SATÉLITE PEQUEÑO, UTILIZANDO RUEDAS INERCIALES. 

RESUMEN 

El objetivo principal de este trabajo, es llevar a cabo el control en el apuntamiento de un 
satélite pequeño, cuya masa no sobrepasa los 100 kg y sus dimensiones no son 
mayores a un metro en cualquiera de sus lados, su consumo de energía es del orden de 
las decenas de watts y su costo de centenas de miles de dólares. Se pretende 
mantener un apuntamiento continuo hacia el centro de la tierra, controlando sus 
movimientos en Jos tres ejes ortogonales o cartesianos; cuyo origen ha sido definido 
arbitrariamente por nosotros, al igual que su forma cúbica. Se utilizan como actuadores 
tres volantes de inercia o ruedas inerciales, colocadas cada una de ellas de tal manera 
que el plano de giro de la rueda, es perpendicular a su eje de rotación. Cada rueda es 
controlada de manera independiente. 

El diseño de este sistema esta basado en el empleo de tres microcontroladores de la 
serie HC11, que se encargan de recibir. las señales de Jos sensores de orientación 
{magnetómetro, giróscopos, sensor de tierra y sensor de sol) y ejecutar las acciones de 
control para corregir las desviaciones. Los actuadores. consisten de tres masas 
cilíndricas {ruedas inerciales) montadas en Jos ejes de tres motores de corriente directa 
que giran con una velocidad constante, y que son controlados desde Jos 
microcontroladores en un esquema de lazo cerrado basado en un PLL. Cuando ocurre 
una perturbación o desviación de Ja dirección de apuntamiento, el controlador 
correspondiente al eje alterado, envía Ja señal a la rueda para cambiar su velocidad y 
así corregir el apuntamiento. 

Las pruebas de este sistema de control se han realizado en tierra, esto quiere decir que 
no ha sido probado en órbita .. se ha utilizado un simulador ffsico que provee d~ un 
medio con fricción casi nula y que ha sido diseñado y construido en nuestro laboratorio. 

Se describen Jos programas y circuitos utilizados, asr como Jos resultados obtenidos 
durante los diferentes ensayes realizados con este sistema. 
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CAPÍTULO 1 

INTRODUCCION 

Indudablemente Jos satélites pequeños constituyen una herramienta muy Interesante, no 
solo para proporcionar servicios de comunicaciones y percepción remota, entre otros, 
sino también para llevar a cabo investigaciones cientificas en el espacio. No obstante, 
presentan limitaciones de tamaño, peso, energla disponible y severas restricciones en el 
diseño de algunos de sus subsistemas; como es el caso del control de orientación; donde 
usualmente se adoptan sistemas de control de tipo pasivo. Aunque como se demostrará 
mas adelante, es posible lograr un sistema de control activo aún con estas limitaciones. 

Desde Ja década de Jos 80, Jos satélites pequeños han sido utilizados para diferentes 
misiones en el espacio, su intervalo de precisión ha tenido una amplia variedad, desde un 
burdo apuntamiento hacia el centro de Ja tierra (nadir}, hasta unas décimas de grado. Los 
sistemas de control basados en diferentes configuraciones, tales como: ruedas inerciales 
o volantes de reacción, bobinas magnéticas y gradiente gravitacional, empiezan a ser 

· ampliamente utilizados en satélites pequeños, debido a que proveen alta fiabilidad, 
duración y capacidad para proveer alta precisión en el control de la orientación[1]. Por lo 
tanto, las soluciones que ofrezcan bajo costo, masa y gasto de energia, deben ser las 
mas investigadas para efectuar el control de orientación de este tipo de satélites. 

1.1. SATÉLITES DE PERCEPCIÓN REMOTA. 

Los satélites se han vuelto indispensables, además de la muchas aplicaciones en 
telecomunicaciones, se utilizan en un área no menos interesante: la percepción 
remota; que nos permite obtener imágenes del planeta para que a través de ellas 
podamos recabar información estadistica de los recursos naturales o registrar la 
evolución de las concentraciones urbanas en algún territorio, solo por mencionar un 
par de ejemplos. La meta final debe ser la de generar sistemas de información 
geográfica, que proporcionen bases de datos históricas y sobre todo actualizadas que 
permitan a los que tienen en sus manos las decisiones, poder llevar a cabo su trabajo 
de una manera objetiva. Los satélites de percepción remota, tienen como función 
primordial la de obtener imágenes de la superficie terrestre y enviarlas a una estación 
para su posterior interpretación. A pesar de que lo anterior puede realizarse por medio 
de fotografía o video con barridos desde aeronaves, tal tarea resulta laboriosa y 
tardada cuando se trata de realizar estudios en áreas más extensas, ya que es 
impráctico llevarla a cabo con estas técnicas. Estos mismos servicios de percepción 
remota satelital son ofrecidos por algunos gobiernos y empresas y vendidos a quienes 
así lo solicitan. Sin embargo, su utilización en los paises en vias de desarrollo no 
siempre es frecuente, debido al alto costo del servicio. Es por ello que se han 
enfocado algunos esfuerzos en nuestro país para desarrollar este tipo de satélites y 
poder ser beneficiarios de esta tecnología, al ser poseedores de un sistema de 
percepción remota satelital propio. 



1.1.1. Requisitos de apuntamiento. 

Los sistemas de control de orientación amplfan significativamente la capacidad operativa 
de los satélites artificiales, al permitir: la reducción del tamaño de antenas {en tierra y a 
bordo), el apuntamiento continuo hacia la tierra o el espacio y mayor energla disponible a 
bordo, entre otras. 

Para el caso especifico de nuestro satélite pequeño de percepción remota, estamos 
hablando de un sistema de orientación con una capacidad de apuntamiento de 0.1 
grados en los tres ejes ortogonales, fijos al cuerpo del satélite. Es un satélite de órbita 
baja, cercana a la polar, de aproximadamente 760 km de altura, con una masa de 50 
Kg y con un arreglo de sensores CCD {dispositivo de carga acoplada de sus siglas en 
inglés: Charge Coupied Device) para adquisición de imágenes en el visible (parte del 
espectro electromagnético detectada por el ser humano), asl como algunas bandas 
con menor intervalo espectral (imágenes multiespectrales) con una resolución de 30 
metros en el piso (tamaño mlnimo de objeto que puede ser discriminado por el 
sistema de adquisición de imágenes) (5). 

SI consideramos que la percepción remota exige un apuntamiento continuo y 
estable hacia la superficie de la tierra, para lograr la obtención de imágenes útiles, la 
desviación angular en cualquiera de los ejes afectarla a la imagen recogida por la 
cámara. No obstante, las aplicaciones en percepción remota tienen rigurosos requisitos 
adicionales: deben contar con unidades de procesamiento de imágenes a bordo y 
efectuar la comunicación a altas tasas de transmisión de datos para enviarlas a tierra. 

1.2.-CONTROL DE ORIENTACIÓN DE SATÉLITES PEQUEÑOS. 

El control de orientación es el proceso de lograr y mantener una orientación en el 
espacio. Una maniobra de control es el proceso de reorientación de la nave de una 
orientación a otra. La estabilización de la orientación es el proceso de mantener una 
orientación relativa existente, con respecto a algún sistema de referencia externo. Este 
sistema de referencia puede ser cualquiera inercialmente fijo o puede encontrarse 
rotando lentamente, como en el caso de los satélites orientados hacia a la Tierra. En 
general, un sistema de control de orientación residente a bordo del satélite, consta de 
tres elementos básicos: sensores de orientación, algoritmos programados en la 
computadora de abordo y actuadores. Los sensores de orientación detectan la ubicación 
de un objetivo de referencia como puede ser el sol, la tierra o el campo magnético 
terrestre. El algoritmo de control determina cuando el control es requerido, qué fuerzas 
son necesarios aplicar y el modo como éstos serán generados[2]. Los actuadores son los 
mecanismos que suministran los pares de control. 

Existen dos técnicas utilizadas de manera regular en el control de orientación y 
estabilización, cjue son: el control pasivo y el activo; a continuación se presenta una breve 
descripción de éstos, haciendo énfasis en la estabilización en tres ejes, ya que éste es el 
tipo de estabilización desarrollada para este trabajo de tesis. 

1.2.1. Control Pasivo. 
Las técnicas de estabilización pasivas recurren a fenómenos físicos básicos, 
aprovechando las fuerzas que ocurren de manera natural en el entorno de la nave, 
diseñando ésta para mejorar o aumentar el efecto de una de ellas, mientras se reducen 
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las otras. No cuentan con ninguno de los tres elementos básicos de un sistema de 
control. Se mueven como una nave a la deriva. 

Una nave diseñada para operar con control pasivo no siempre garantiza una adecuada 
estabilidad, ya que el medio ambiente y otras causas internas pueden Inducir variaciones 
indeseables en la orientación del vehlculo. Dentro del control pasivo se encuentran los 
siguientes métodos: 

1.2.1.1. Gradiente gravitaclonal. 

El campo gravitaclonal terrestre es un medio efectivo para estabilizar satélites en órbita 
baja, ya que las naves tienden a mantener su orientación, situando su eje de mfnima 
inercia en una posición vertical. Las fuerzas de gravitación diferencial actúan en una nave 
asimétrica y la forzan por su eje menor (eje de mfnimo momento de inercia) a alinearse 
de manera perpendicular al gradiente equipotencial. Esta propiedad puede ser utilizada 
cuando se necesite un apuntamiento constante hacia nadir o cenit de algún instrumento o 
antena. La manera de producir las condiciones inerciales apropiadas para un sistema 
orientado por gradiente gravitacional, es mediante una extensión telescópica larga, con 
una masa de varios kilogramos en su parte final. La estabilización por gradiente 
gravitacional no necesita energfa, ni la detección de la orientación, esto es 
particularmente favorable para satélites pequeños de bajo costo y peso, es muy útil para 
misiones muy largas y cuando los requisitos de precisión son holgados (10 a 20 grados). 
Esta técnica es en general, muy inflexible e imprecisa para la mayorfa de las 
aplicaciones, ya que las oscilaciones que se producen, pueden tener tal magnitud que 
ocasionalmente pueden llegar Incluso a invertir la nave. Esto ocurre debido a la 
excitación que provoca la radiación solar en la extensión telescópica, provocando 
resonancias de periodos largos (ver figura 1.1 ). 

Debido a que los pares disponibles en el control por gradiente gravitacional, se 
decrementan con el inverso del cubo de la distancia desde la fuente gravitacional, estos 
sistemas son generalmente usados para misiones cerca de la tierra o de la luna, cuando 
es necesario que una cara del satélite se mantenga apuntando hacia el cuerpo central. 
Debido a la excentricidad de la órbita, el amortiguamiento y a los efectos térmicos de 
calentamiento, la exactitud máxima posible en el apuntamiento es de 4 a 6 grados. 

Figura 1. Satélite estabilizado con el método de gradiente gravitacional. 



1.2.1.2. Gradiente gravltacional con amortiguamiento magnético. 

Este método tiene como base el principio anterior, pero debido a que en la estabilización 
por gradiente gravitacional no existe la posibilidad de controlar las oscilaciones, entonces 
se incluye un amortiguamiento para contrarrestar dicho movimiento. Las oscilaciones se 
controlan con barras magnéticas, de esta manera es posible generar un amortiguamiento 
(pasando a un control activo), que por supuesto ofrece un mejor desempeño que el 
simple control por gradiente gravitacionai, aunque debe notarse que con este método no 
es posible obtener estabilidad en el eje vertical; la nave puede rotar libremente alrededor 
de dicho eje. Cuando esta condición es inaceptable, la adición de una rueda inercial con 
su eje de rotación perpendicular al eje vertical de la nave, producirá una condición de 
estabilidad, es decir, con el momento angular de la rueda alineado a lo largo del vector 
normal a la órbita. Esta configuración nos proporciona una precisión en el apuntamiento 
de ± 3 grados. Véase la figura 1.2. 

Orblla 
Normal 
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Figura 1.2 Sistema de estabilización por gradiente gravitaclonal y una rueda 
inercial en el eje normal a la órbita. 

1.2.1.3.- Estabilización aerodinámica y por presión del viento 
solar. 

Como en el caso del gradiente gravitacional, la existencia de la presión aerodinámica y 
aquella provocada por la radiación solar, posibilita su uso para el control de la nave. 
Aunque es cierto que en contadas misiones se han utilizado este tipo de controles 
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pasivos, los resultados no han sido satisfactorios, los esquemas han funcionado bien,' 
pero ha sido necesario un Intenso modelado y apoyo Interactivo en tierra. 

1.2.1.4. Establllzaclón por giro. 

En la estabilización por giro, la rigidez o estabilidad giroscópica la proporciona el conjunto 
de todas y cada una de las partes que componen el cuerpo del satélite. Hay dos 
subconjuntos en esta clase; estabilización con giro sencillo y con doble giro. Cuando toda 
la nave gira alrededor del eje que tiene el momento de inercia principal, tenemos 
estabilización con giro sencillo. Su principal llmitante es el no poder tener antenas 
parabólicas continuamente orientadas hacia la tierra, lo que implica usar antenas 
omnldireccionales, que tienen una ganancia muy baja. Por otro lado, esta limitación no 
existe en el caso del doble giro, donde la plataforma (bus} de la nave gira proporcionando 
la estabilidad giroscópica; mientras que las antenas, incluyendo en algunas ocasiones el 
equipo de comunicaciones como en los satélites Morelos, forman una plataforma estable 
que apunta hacia la tierra. Este tipo de estabilización por doble giro pronto dejará de 
utilizarse, por las desventajas en cuanto a energla disponible a bordo, ya que solo una 
porción del total de las celdas solares son iluminadas a la vez. En muchos casos de 
satélites estabilizados por giro, se utilizan conjuntos de bobinas magnéticas o sistemas de 
toberas para corregir la vertical, estos sistemas son indispensables para amortiguar o 
eliminar la nutación causada por el desbalanceo de la nave o por la elasticidad de la 
estructura de la misma. Esta adición de componentes nos coloca en sistemas de control 

·activos. 

Una nave estabilizada por giro, normalmente rota alrededor del eje principal mayor. El 
requerimiento básico para la estabilización por giro es que se cumpla: 

IJ Ndtl « ILI 

· donde L es el momentum angular de la nave, N es la suma de los pares perturbadores, 
Ndt es el cambio de momentum angular {debido a los mismos pares perturbadores} sobre 
un Intervalo de tiempo dt y la integral es llevada a cabo en cualquier intervalo de tiempo, 
cuando sea requerida la estabilidad pasiva. La integral define el cambio de la orientación 
de la nave y la velocidad de giro. Si los pares perturbadores son cíclicos y el cambio 
máximo de orientación producido por ellos, es menor que los requisitos de apuntamiento 
de la misión; entonces no será necesario aplicar ninguna otra técnica de control, una vez 
que fa orientación final ha sido alcanzada. Si los pares perturbadores manifiestan 
variaciones cíclicas o una tendencia secular que sobrepase las restricciones en la 
orientación, entonces se hace necesario un sistema de control activo para ajustar 
periódicamente la orientación y la velocidad de giro. 

. . " .,., "~ .... 
~~~:--~ 



Figura 1.3 Ejemplo de un satélite estabilizado por giro. 

1.2.2. Control Activo. 

En los párrafos anteriores se hace notar que el control de estabilización pasivo está muy 
limitado en cuanto a precisión, además de presentar problemas de oscilaciones y lentitud 
de respuesta, por lo que cuando se necesita una mayor precisión, es necesario recurrir al 
control activo. En general, los métodos de control activo son más exactos, más rápidos y 
flexibles y pueden ajustarse de acuerdo a las necesidades de la misión. Sin embargo, 
este tipo de control tfpicamente requiere de una fuente de energía, lógica de control 
compleja, una computadora de abordo, supervisión desde tierra y en algunos· casos, el 
uso de combustible de la propia nave, lo que limita su tiempo de vida útil. Dentro de las 
técnicas de control activo se mencionan las siguientes: 

1.2.2.1. Ruedas Inerciales. 

La utilización de ruedas inerciales como actuadores en un satélite pequeño, posibilitan un 
apuntamiento muy fino durante todo el tiempo que dure la misión y permiten disponer de 
pares correctivos importantes; particularmente útiles en el momento en que el satélite se 
separa del cohete portador, ya que puede tener un giro no deseado o inclusive puede 
salir dando tumbos. También son de gran utilidad cuando es necesario llevar a cabo 
maniobras de apuntamiento sobre algún lugar especifico. Tienen el inconveniente de ser 
costosas, masivas y de presentar el problema de desgaste en los baleros, lo que limita 
hasta cierto punto su tiempo de vida; aunque como veremos mas adelante, son 
dispositivos indispensables cuando es necesario contar con una capacidad de 
apuntamiento del orden de una décima de grado o menos, como es el caso de los 
satélites de percepción remota [3]. Durante la operación normal de las ruedas inerciales, 
éstas van incrementando la cantidad de momentum angular (cantidad de movimiento}, 
por lo que es necesario contar con un sistema que sea capaz de disipar esta energía 
acumulada. Un conjunto de bobinas magnéticas es un medio muy conveniente para 
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- efectuar el trabajo de desaturación, además de que e'ri sr mismo constituye Un sistema 
de control de orientación de respaldo, aunque no proporciona la precisión ni la rapidez de 
un sistema de ruedas inerciales [4]. ·· ·· · · 

·-. "•("~· .. 

En el capitulo 3, se muestra una tabla donde se describen de maneraslntetlzada algunas 
caracterlsticas como: masa, energía,· tiempo de vida y precisión, denuestro sistema de 
control basado en ruedas inerciales y_ bobinas· ma'gnéticas;' con la finalidad de tener una 
comparación objetiva entre las diferen.tes configuraciones. · · 

Figura 1.4 Ruedas de reacción en un satélite estabilizado en tres ejes. 

Los sistemas de estabilización con ruedas inerciales son usados para mantener la 
orientación por intercambio de momentum entre la nave y las ruedas. Cuando un par 
perturbador actúa en la nave a lo largo de uno de sus ejes, la rueda reacciona, 
absorbiendo el par y manteniendo la orientación. La velocidad de la rueda se incrementa 
o se decrementa para mantener una orientación constante. Durante un periodo completo, 
cuando ocurren pares cíclicos, la velocidad de la rueda permanece constante. Los pares 
seculares que actúan en la nave causan que la velocidad de la rueda inercial, se 
incremente o se decremente monotónicamente hasta que su velocidad se mueva fuera de 
sus limites operativos. Un dispositivo para intercambio de momentum (i.e. bobinas 
magnéticas, toberas o pares proporcionados por gradiente gravitacional) debe ser usado 
para restaurar Ja velocidad de la rueda a su valor de operación nominal. El limite superior 
de operación de una rueda inercial es llamado el límite de saturación. 

1.2.2.2. Bobinas magnéticas. 

Los sistemas de control con bobinas magnéticas, pueden ser utilizados de manera 
efectiva para llevar a cabo maniobras de apuntamiento y de control de estabilización, en 
todas las órbitas; incluyendo las geoslncronas (36,000 km). Los sistemas de control 
magnético son relativamente sencillos, de bajo peso, no requieren de partes móviles, de 
sensores sofisticados, ni de consumibles abordo de la nave. Esto hace que Jos pares 
magnéticos sean atractivos para aplicaciones espaciales, sin embargo, estos 
proporcionan pares poco significativos, lo que restringe la cantidad y la rapidez de las 
maniobras, ya que su operación depende del valor de las componentes vectoriales del 
campo magnético en el lugar de la órbita donde se realiza Ja maniobra. Los dos tipos o 



tendencias principales de utilización de bobinas magnéticas en satélites pequeños son 
aquellas enrolladas alrededor de la superficie del cuerpo del satélite, que podemos 
considerar como bobinas de núcleo de "aire" y una segunda opción de bobinas con 
núcleo ferromagnético de forma tubular. Las de núcleo ferromagnético son compactas, 
proporcionan un par suficiente para realizar maniobras de·reorientación y desaturación, 
mientras que para las primeras se considera su montaje muy delicado y poco práctico, 
debido a que las pruebas de integración y pruebas de funcionamiento exigen un número 
importante de maniobras de ensamble y desensamble. 

Para satélites estabilizados por giro, las bobinas magnéticas pueden ser montadas 
alrededor o de manera perpendicular al eje de giro. Las bobinas colocadas en el eje de 
giro, pueden ser usadas solamente para reorientación, debido a que los pares no se 
pueden aplicar a lo largo de dicho eje, mientras que las bobinas con su dipolo actuando 
en el plano de giro, pueden proveer re-orientación y control de la velocidad de giro. Los 
sistemas de control electromagnético cambian la polaridad y por lo tanto la dirección del 
control de la bobina para producir un par que provoque que la orientación cambie como 
se debe. 

Figura 1.5 Las bobinas con nócleo ferromagnético sirven para evitarla saturación de las 
ruedas Inerciales, o como un sistema de control de respaldo. 

1.2.2.3.Toberas de reacción. 

Las toberas de reacción son un medio muy común y efectivo para el control de 
orientación de naves espaciales, debido a que pueden ejercer fuerzas de control grandes 
[20). Por otro lado, como desventajas de este tipo de dispositivos podemos mencionar su 
limitado tiempo de duración, debido a la utilización de fluidos consumibles, hidrazina o 
nitrógeno a presión. Otra limitante, es el hecho de no poder utilizarlas dentro de un 
esquema de control proporcional, ya que su operación es totalmente abierta o cerrada 
(operación ONIOFF), sin embargo, con la aplicación de trenes de pulsos de duración 
variable (PWM) si es posible lograrlo, o también mediante el uso combinado de algunas 
toberas. No es aceptable tener una sola tobera trabajando en cada eje de control, ya que 
una falla significa la pérdida total de control en dicho eje. La necesidad de redundancia 
implica el duplicar válvulas, toberas y conexiones, con el consiguiente aumento en peso y 
complejidad en el control. Este tipo de sistemas está totalmente descartado por nosotros 
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para su utilización en satélites pequeños cuyo propósito sea el de realizar percepción 
remota. 

1.2.3 Control de orientación en tres ejes para un satélite pequeño. 

Debido a que el objetivo general del proyecto denominado satélite de percepción remota, 
que se lleva a cabo en el Laboratorio de Instrumentación Espacial del Centro de 
Instrumentos de la UNAM, es el de adquirir imágenes con resolución cercana a los 30 
metros en el piso. Para poder cumplir con este requisito es necesario, como se ha podido 
ver en los párrafos anteriores, lograr una precisión en el apuntamiento del orden de una 
décima de grado. Esto sólo es posible si se implementa un control activo basado en un 
conjunto de ruedas inerciales, por esta razón en esta tesis nos dedicamos a resolver esta 
tarea. 

1.3. EJES DE REFERENCIA Y DETECCIÓN DE ORIENTACIÓN 

La orientación de un satélite esta dada por tres ejes de rotación llamados: de rotación, de 
guiñada y de cabeceo. La denominación de estos ejes son análogos a los utilizados en 
aviación y los describimos de la siguiente manera: El eje de rotación es paralelo· al vector 
velocidad de la nave, el eje de guiñada es paralelo al vector que une el centro de masa 
del satélite con el centro de la tierra y el eje de cabeceo es perpendicular a los anteriores 
para formar asl un sistema de tres ejes ortogonales. 

El eje de rotación, se encuentra localizado de manera axial al vector velocidad, es decir, 
se encuentra sobre la trayectoria orbital, como se muestra en la figura 1.6 . 

........ """ ...... --
Figura 1.6 Definición del eje de rotación. 

El eje de guiñada se define como el vector que une el centro de masa del satélite, con el 
centro de masa de la tierra. Este eje gira perpendicularmente al plano o la cara del 
satélite que apunta hacia la tierra. Esto se ilustra en la figura 1.7 
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trayectoria ...... 

----
trayectorlo .. .... --.. 

Figura 1. 7 Definición del eje de guiñada. 

El eje de cabeceo se encuentra ubicado de manera ortogonal a los ejes de rotación y de 
guiñada, para formar un sistema ortogonal. De esta forma podemos ilustrar el eje de 
cabeceo en la figura 1.8 

trayeetorlo ...... 
----

. .,.... .... ...... ----.... 

Figura 1.8 Definición del eje de cabeceo 

1.3.1. Detección de orientación. 

De acuerdo con los ejes de referencia, descritos en la sección anterior, se determina la 
orientación de un satélite. 

Para conocer la posición de un cuerpo rlgido en todo momento, utilizando las ecuaciones 
de Euler, es necesario conocer tanto la posición como la velocidad de los tres ejes de 
rotación. Por lo tanto, para conocer la orientación de nuestro satélite en todo momento, es 
necesario conocer las lecturas proporcionadas por diferentes sensores, colocados en los 
ejes ortogonales fijos al cuerpo del satélite. Los sensores de posición pueden ser: de sol, 
de tierra, de estrellas y magnetómetros. Los sensores de velocidad son generalmente 
giróscopos (rate gyros), aunque es posible obtener también las velocidades a partir de la 
integración de señales provenientes de acelerómetros, o de la derivación de las señales 
de posición, asl como también es posible obtener posiciones a partir de la integración de 
velocidades angulares, etc .. Aunque hay que tomar en cuenta que al llevar a cabo este 
tipo de transformaciones, se incurre en errores por los métodos numéricos utilizados en 
las computadoras digitales (dlgitos truncados), por lo que es mas aconsejable llevar a 
cabo las mediciones con los sensores mas adecuados(S]. 
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Una vez obtenida la información de los sensores para conocer la orientación del satélite, 
es necesario adecuar los niveles de voltaje de dichas señales para poder enviarlas a un 
microcontrolador para ser procesadas digitalmente, convirtiéndolas (en la mayoría de Jos 
casos) de señales analógicas, a digitales. Posterior a este procedimiento, se lleva a cabo 
un filtrado para eliminación de ruido y finalmente el cálculo de Ja desviación en grados de 
cada uno de Jos ejes. A un nivel de voltaje (o corriente, convertido a nivel de voltaje) Je 
corresponde un valor de desviación en grados, en el eje de referencia correspondiente. 

El proceso de filtrado es muy Importante, ya que no debemos olvidar que este tipo de 
sistemas funciona bajo las condiciones extremas del medio ambiente orbital, donde 
existen gradientes de temperatura de 90° a 120º C, radiación ionizante, vaclo y viento 
solar. Además pueden existir perturbaciones Internas o ruido generado por corrientes 
inducidas que pueden afectar las lecturas entre el valor de desviación leído y el valor 
real. 

1.4 FUERZAS PERTURBADORAS. 

Las perturbaciones en una nave espacial se deben a pares producidos con su Interacción 
con el medio ambiente (arrastre aerodinámico, gradiente gravitacional, presión por viento 
solar, etc.), o debido a pares internos Involuntarios (despliegue de antenas, 
desplazamiento de cubiertas de lentes, etc); y ya que éstos no pueden ser totalmente 
eliminados, es necesario contar con algún tipo de sistema de control de orientación para 
contrarrestar sus efectos (2). 

La operación en órbita de cualquier nave esta sujeta a numerosas fuerzas, que si no 
actúan sobre el centro de la masa de ésta, entonces estarán produciendo pares 
perturbadores, su compensación o minimización es tarea del sistema de detección de 
orientación y control de estabilización. 

La Influencia del arrastre atmosférico es muy import~nte para todas las naves o vehículos 
en órbita baja alrededor de la tierra, tanto por su control de orientación, como para 
establecer su dinámica orbital. Dichos vehículos eventualmente re-entrarán a la atmósfera 
debido al efecto acumulativo del arrastre, a menos que estén provistos de un sistema de 
propulsión a bordo, para reposicionamiento periódico. Bajo estas condiciones la vida útil 
de la nave depende de su masa y sus propiedades aerodinámicas, de su orientación 
orbital y su excentricidad, de la densidad atmosférica y de la cantidad de combustible 
para mantenerse en órbita. Esta misma fuerza de arrastre producirá, en general, un par 
perturbador en la nave debido a cualquier corrimiento entre el centro aerodinámico de 
presión y el centro de masa. Es importante notar que este vector de presión variará con la 
orientación de la nave y con su estado operacional (v.g. la posición de los colectores 
solares y antenas, o la presión en los tanques de gas frlo, etc.). 

Los campos gravitacionales ejercen gran influencia en las naves que se encuentran 
orbitando en sus Inmediaciones, un objeto en órbita experimentará una mayor atracción 
en su parte más baja que en su parte más alta, esta diferencia de atracción, si se aplica 
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a un cuerpo con momentos de inercia desiguales, producirá un par que tiende a rotar el 
objeto hasta alinear su eje mayor (el de mlnima inercia, l.e. I,« 1.,ly) con la vertical local. 
Una vez dentro de este estado de equilibrio, y bajo cualquier perturbación, se produce un 
par restaurador hacia la posición vertical, causando una oscilación. 
En ciertas órbitas terrestres, de Interés especifico para algunas misiones, la presión 
producida sobre la nave por el viento solar ejerce una fuerza perturbadora que puede ser 
del orden del arrastre atmosférico. La presión producida por el viento solar es 
esencialmente diferente al arrastre atmosférico ya que (para un satélite simétrico), la 
fuerza que se produce es en la dirección antisolar, en lugar de ser siempre opuesta al 
vector velocidad de la nave. El efecto promedio resultante puede ser, para varias órbitas, 
cercano a cero, aunque dicho efecto no se limita a variar la excentricidad como en el 
arrastre aerodinámico. Dependiendo de la órbita, de la orientación y de las propiedades 
de simetría, es posible que sucedan cambios en cualquiera de los elementos de la órbita 
de la nave. 

Los efectos que se han mencionado hasta ahora, implican un intercambio de momentum 
entre la nave y su medio ambiente, como resultado de la aplicación de pares 
perturbadores. Además de las fuerzas perturbadoras producidas por agentes externos, 
existe una gran variedad de otras fuentes de desviación de la orientación generadas 
Internamente en el transcurso de las operaciones normales de la nave. El sistema de 
detección y control de orientación se concentra en ambos pares. 

1.5 MODELADO. 

Para poder llevar a cabo la simulación del comportamiento del sistema de control activo 
basado en ruedas Inerciales y bobinas magnéticas, es necesario contar con los modelos 
matemáticos que describen el comportamiento tanto del satélite, como de cada uno de 
los componentes. 

Una de las tareas más importantes y a la vez más diflciles de cualquier proceso que se 
va a controlar es la de obtener un modelo matemático adecuado. Obviamente, el proceso 
de control será tan bueno como lo sea el modelo utilizado. Algunas simplificaciones como 
el suponer que existe un alineamiento preciso de los ejes de referencia y la utilización de 
sensores y actuadores ideales, no comprometen de manera significativa ni la naturaleza 
conceptual, ni la implementación del sistema de control (7]. Los modelos matemáticos 
que se presentan en el siguiente capltulo cumplen con los requisitos para llevar a cabo la 
verificación y validación del sistema de control. Las pruebas de simulación no se llevaron 
a cabo por salir del alcance de esta tesis. 

En lo consiguiente nos vamos a enfocar al cálculo de la dinámica del satélite mediante la 
utilización de la ecuaciones de Euler, para obtener las velocidades angulares del satélite 
en coordenadas fijas al cuerpo del propio satélite. Se calculará la matriz de rotación para 
transformar vectores referidos al cuerpo del satélite a vectores referidos a un marco fijo o 
inercial. 
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1:5.1. Modelo dinámico~ del satélite. 
- -· ·' ; : 

Para el modelad~dÍnf ~ico efe I~ nave; ad~más de las simplificaciones mencionadas en la 
sección anterior, también .supondremos que los momentos de inercia principales pueden 
ser determinados _"de manera predsa y pueden ser posicionados de tal manera que los 
pares de control;"puedan .ser aplicados precisamente alrededor de cada uno de los ejes 
principales de inercia:· La dinámica de la nave está dada por la ecuación 1.1[21]: 

. ,; ' -'-~ ,, ' ' 

(1.1} 

donde H=Iiíi+h 

¡¡ momentum total [Kg m2 /s] iíj velocidad angular de la nave [s'1) 

h momentum de las ruedas [Kg m2 fs2
] I matriz de Inercia de la nave [Kgm2

] 

f'd par perturbador [Nm] t. par de control [N mi 

OJO velocidad angular orbital [s'1) 

Las ecuaciones que describen la dinámica de un cuerpo rlgido; tanto de traslación como 
de rotación se muestran en el siguiente capitulo. 
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CAPÍTULO 2 

MODELADO. 

Para poder llevar a cabó el control de orientación de satélites pequeños, objetivo 
principal de este trabajo, es absolutamente necesario hacer un modelado 
suficientemente adecuado del mismo. Existe por supuesto un compromiso entre utilizar 
un modelo simple y uno que incluya la dinámica de orden superior, que está presente en 
todo momento, pero que en ocasiones no es significativa. El satélite será modelado 
haciendo las siguientes consideraciones: será tratado como un cuerpo rlgldo, se 
considera que los momentos de inercia principales pueden ser determinados de manera 
precisa y pueden ser posicionados de tal manera que los pares de control, puedan ser 
aplicados precisamente alrededor de cada uno de los ejes principales de inercia. Estas 
consideraciones simplifican bastante el modelado, como se verá mas adelante. 

2.1.-REPRESENTACIÓN DE LA ORIENTACIÓN (PARAMETRIZACIÓN). 

Antes de presentar el desarrollo del modelo de cuerpo rigido del satélite, se darán una 
serie de definiciones y se hará una breve reseña de las diferentes representaciones o 
parametrizaciones que es posible utilizar para determinar la orientación de un cuerpo 
rlgido: 

Cuerpo rfgido. 
Un sistema de particulas en el cual, la distancia entre cualquier par de particulas no 
cambia, sin importar las fuerzas que actúen en él, se llama cuerpo rlgldo. 

Translaciones y rotaciones. 
Un desplazamiento en un cuerpo rígido es un cambio de una posición a otra. Si durante 
el desplazamiento todos los puntos del cuerpo en alguna linea permanecen fijos, 
entonces el desplazamiento es llamado una rotación alrededor de dicha linea. Si durante 
el desplazamiento todos los puntos del cuerpo rlgldo se mueven en lineas paralelas con 
respecto a las demás, entonces el desplazamiento es llamado traslación. 

Teorema de Eu/er. 
La rotación de un cuerpo rígido alrededor de un punto fijo, es equivalente a una rotación 
alrededor de una linea que pasa a través de dicho punto. 
La linea a la que se refiere este teorema, se llama: eje de rotación instantánea. 

Cosenos directores. 
Cualquier vector A puede ser expresado corno: 
A= A{cos a 1 + cos p j + cos y k) 
donde a, p, y son los ángulos que forma A con los ejes 1 , j , k respectivamente y cos a, 
cos p, cos y son conocidos corno los cosenos directores de A 
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2.1.1. Matriz de orientación. 

Para poder determinar la orientación en tres ejes de una nave, es necesario llevar a cabo 
una transformación para pasar de un sistema de coordenadas fijo al cuerpo del satélite a 
un sistema de coordenadas inercial. Consideremos un cuerpo rlgido, asumamos que 
existe una tercia de vectores unitarios ü, ii, w ortogonales, fijos al cuerpo del satélite, de 
tal manera que: 

üxii =w 

El problema básico es el de poder especificar la orientación de esta tercia, o sea, del 
satélite, con respecto a algún marco de referencia fijo o Inercial. Ver figura 2.1 

3 

,>-------2 

Figura 2. 1 El problema fundamental de la parametrización de la orientación en tres ejes, 
es el de poder especificar la orientación de los ejes de la nave ü, ii, w en el marco de 

referencia 1,2,3. 

Es claro que si podemos especificar las componentes de ü, ii, w; a lo largo de los tres 
ejes del marco de coordenadas 1,2,3 entonces tendremos la orientación completamente 
especificada. Para esto necesitamos nueve parámetros, que pueden ser vistos como los 
elementos de una matriz A de 3x3, llamada matriz de orientación: 

["• 
A= v1 

w, 
donde: 

11, 

v, 

w, 

ü=(u1,u2 ,u3 )r,ii=(v,.v,.v3 )r,w=(w1,w2 ,w3 )r. Cada uno de estos elementos es el 
coseno del ángulo entre un vector unitario fijo al satélite y uno de los ejes de referencia; 
u, por ejemplo, es el coseno del ángulo formado entre ü y el eje inercial 1. Es por esta 
razón que a la matriz A, algunas veces se le llama matriz de cosenos directores. Los 
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elementos de esta matriz no son todos independientes, por ejemplo, el hecho de que ü 
sea un vector unitario, implica que: 

y la ortogonalidad entre 1i y v , quiere decir_que: 

u1v1 t ~2v2 + u3v/= O· 

Todas estas relaciones pueden resÚmirse\:on la siguiente lguáldad: el producto de A por 
su transpuesta, es la matriz identidad. : : •. : :::.;: · · 

<'\!. 

,._.~. 

,· 

Esto quiere decir que A. es una matriz ortógoriai real. La definición del determinante de A 
es: 

detA=ü·(vxw) 

El hecho de que los vectores: ü, v, lii formen una tercia ortogonal (en el sentido positivo), 
quiere decir que detA=1; Entonces, A es una matriz ortogonal real propia. 

La matriz de cosenos directores es una transformación de coordenadas que mapea 
vectores desde el marco de referencia Inercial, hacia el marco fijo al cuerpo del 
satélite. 

Esto quiere decir que si ii es un vector con componentes a1 ,a2 ,a, localizado a lo largo 
de los ejes de referencia, entonces: 

[

111 

Aii = V1 

W1 

112 

V2 

W2 

Los componentes de Aü son los componentes del vector ii a lo largo de la tercia 
ü, v, w fija al satélite. Una transformación de una matriz ortogonal real propia, conserva 
las longitudes de los vectores y los ángulos entre ellos. Esto significa que puede 
representar una rotación. El producto de dos matrices ortogonales reales propias 
A"= A'A representa los resultados de rotaciones sucesivas, primero por A y luego 
por A', en ese orden. Debido a que la transpuesta y la inversa de una matriz ortogonal 
son idénticas, Ar mapea los vectores fijos al cuerpo del satélite, hacia el marco de 
referencia inercial. 
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También existe el hechoºde que úiiacmatriz de 3x3 ortogonal real propia, tiene por 10 
menos un vector característico, cuyo valor i:áracterístlco es la unidad. Esto quiere decir 
que existe un vector unitario e , que permanece inalterado al ser premultiplicado por A tal 
que: 

Aii=e 

El vector e tiene las mismas componentes a lo largo de los ejes del satélite y a lo largo 
de los ejes de referencia. Entonces e es un vector que se encuentra a lo largo del eje de 
rotación. La existencia de e demuestra el teorema de Euler, que aquí volvemos a 
mencionar: La rotación de un cuerpo rlgido alrededor de un punto fijo, es equivalente a 
una rotación alrededor de una linea que pasa a través de dicho punto. 

2.1.2. Diferentes parametrlzacíones. 

Nosotros vemos a la matriz de cosenos directores como una cantidad fundamental que 
nos especifica la orientación de un cuerpo rígido. Sin embargo, algunas otras 
parametrlzaciones, que se resumen en la tabla 2.1, pueden ser más convenientes 
dependiendo de la aplicación. En todos los casos, siempre relacionaremos los 
parámetros involucrados, con la matriz de cosenos directores. 

Los parámetros simétricos de Euler (quaternlones) nos proporcionan una representación 
muy conveniente de la orientación. Son más compactos que la matriz de cosenos 
directores, debido a que sólo se necesitan cuatro en lugar de nueve parámetros. Son 
más convenientes incluso que la parametrización de Ejes y Ángulo de Euler (y que los 
ángulos de Euler que se verán mas adelante) debido a que la expresión para la matriz de 
cosenos directores en términos de los parámetros simétricos de Euler, no involucra 
funciones trigonométricas. lo que implica realizar operaciones tardadas. Otra ventaja de 
los parámetros simétricos de Euler, es la relativa facilidad de combinarlos para describir 
dos rotaciones individuales. 

Después de las discusiones anteriores, es claro que para especificar la orientación de un 
cuerpo rlgido en el espacio, es necesario contar con tres parámetros independientes, es 
decir, las tres rotaciones que lo llevaron a esa posición en particular. La parametrización 
con un mínimo de componentes es la que proporciona el vector de Gibbs. Otra clase de 
parametrización, en términos de tres ángulos de rotación, es comúnmente conocida 
como ángulos de Euler. Esta representación no es tan conveniente desde el punto de 
vista de los cálculos numéricos, como los parámetros simétricos de Euler, sin embargo, 
su representación geométrica es muy fácil de visualizar, por lo menos cuando las 
rotaciones son pequeñas. Es útil para el análisis, especialmente para encontrar 
soluciones cerradas para las ecuaciones de movimiento, en algunos casos simples. Los 
ángulos de Euler son también muy utilizados para el control de orientación en naves 
estabilizadas en tres ejes, en el caso de que se utilicen aproximaciones de ángulos 
pequeños. 

17 



Tabla 2:1 Representacioriesalternativas de la orientación en tres ejes. 
Parametrizaclón , Notación .... Ventajas Desventajas Aplicaciones más 

, comunes. 
Matriz de cosenos A=(A¡¡] No existen slngula· Seis parámetros En el am!llsls para 
directores rldades ni funciones redundantes. transformar vectores 

Ejes de Euler/ e,<!> 
ángulo de Euler 

Parámetros q1,q2,q3,q4 
simétricos de Euler (q) 
(quatemlones). 

Vector de GÍbbs g 

Ángulos de Euler. +.0,1¡1 

trigonométricas. La de un marco de 
regla de productos es referencia a otro. 
muy adecuada para 
representar rotaciones 
sucesivas. 

Clara representación Un parámetro re- Comando de manlo-
fislca. dundente. Un eje bras de orienteclón. 

No tiene singularidades 
No tiene funciones 
trigonométricas. La 
regla de productos es 
muy adecuada para 
representar rotaciones 
sucesiva. 

No tiene parámetros 
redundantes. No tiene 
funciones trigonométri
cas. La · regla de 
productos es muy ade
cuada para representar 
rotaciones sucesiva. 

No tiene parámetros 
redundantes. La Inter
pretación flslca es clara 
en algunos casos. 

Indefinido cuando 
<!> =O. Funciones 
trigonométricas. 

Un parámetro re- Navegación Inercial a 
dundante. No hay bordo. 
una Interpretación 
flslca obvia. 

Valor Infinito para Estudios analltlcos. 
una rotación de 
180° 

Tiene funciones tri
gonométricas. 
Singularidades con 
algunos valores de 
O. La regla de pro
ductos no es ade· 
cuada para repre
sentar rotaciones 
sucesivas. 

Estudios anallllcos. 
Entrada/ Salida. 
Control de orienta
ción a bordo en 
naves estabilizadas 
en tres ejes. 

2.2.- MODELO DE CUERPO R[GIDO DE UN SATÉLITE, UTILIZANDO LAS ECUACIONES DE 
EULER; 

No obstante· q~e ·estrictamente hablando los cuerpos reales no son rlgidos, la mayor 
parte de la dinámica de la orientación de la nave recae en la dinámica de cuerpos rlgldos, 
y muchos aspectos del comportamiento que se observa en la orientación de las naves 

-·- espaciales - en "órbita, puede ser explicado adecuadamente basándonos en esta 
suposición. 

18 



2.2.1. Ecuaciones de Euler y ángulos de orientación. 

Las ecuaciones de Euler para determinar la orientación de un cuerpo rígido, pueden ser 
escritas de la siguiente manera [15): 

: M 1 = AdJ1 +(C- B)w2 w3 

(2.1) 

Donde M,, M2 y M. son los momentos externos alrededor de los ejes principales; A, B, y 
C son los momentos de inercia principales, y ro1, ro2, y ro3 son las velocidades angulares 
alrededor de los ejes principales. 

Las ecuaciones de Euier están basadas en ejes fijos al cuerpo. Para poder visualizar el 
movimiento descrito por estas ecuaciones, en un sistema de coordenadas inercial, un 
juego de ángulos de rotación o de orientación debe aplicarse a las ecuaciones. Existen 
varias alternativas, como ya hemos visto, sin embargo, hemos considerado más 
apropiados para esta aplicación, los ángulos de Euler. Éstos a su vez tienen 12 opciones 
de secuencia de rotación (313, 212, 121, 323, 232, 131, 312,213,123,321,231y132) es 
necesario seleccionar aquella que no presente singularidades en la posición horizontal, 
que es precisamente la orientación más probable del satélite en su apuntamiento 
continuo hacia la tierra. Debemos probar una determinada secuencia y sf muestra 
singularidades, entonces probar con una diferente, lo que significa trasladar dicha 
singularidad a otra posición en la que no cause problemas. La secuencia 2-1-3 de: 
cabeceo, rotación y guiñada; la cual se muestran en la figura 2.2, ha sido seleccionada 
para esta aplicación. 

z z Z,ZI 

Z2 ;r:: " z\ YJ 

I YI, Y2 \ 
¡( 

J.tT / 
y y 

íf> 
X X2 

X X2,Xl X ~ 
XI 

CABECEO ROTACIÓN GUllÍIADA 
-e- <!> ljJ 

Figura 2.2 Definición de la secuencia de rotación 2-1-3 con los ángulos de: Cabeceo(8), 
Rotación (t/i) y Guiflada ('//) 
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Este sistema tiene una singularidad cuando el ángulo de cabeceo es de 90 grados; sin 
embargo, debido a que las pruebas de detección y control de orientación serán llevadas 
a cabo en una plataforma con tres grados de libertad que simula un medio sin fricción 
[14), esta será una orientación imposible de obtener debido a la restricción que se tiene 
de ±45 grados en los ejes de cabeceo y rotación, de esta manera es posible utilizar este 
sistema para esta aplicación. Enseguida determinaremos las ecuaciones que definen el 
comportamiento dinámico de la plataforma con base en los ángulos de cabeceo, rotación 
y guiñada (7). 

2.2.2.- Desarrollo de las ecuaciones de movimiento. 

Los ángulos de rotación alrededor de los tres ejes ortogonales de referencia, 
inercialmente fijos al cuerpo del satélite, están definidos como: 

ljl= guiñada 
9= cabeceo 
~=rotación 

Para un sistema de coordenadas fijo al satélite, la velocidad angular alrededor de cada 
eje puede describirse de la siguiente manera: 

cv1 = ~-rpsen(} 

(2.2) 

cv3 = -Bsenj!S+ rpcÓsBcos~ 

Derivando con respecto al tiempo cada una de est~s com¡:ionentes de la velocidad 
angular, tenemos: · · · · · - - · · 

ai1 =ji- ,¡JsenB- if/Bcos8 . · . . . 
ai, = Ocosj!S-B~senj!S+ ,¡Jcos~s,en~,f ;(Jc·C>~8~osiLos~n8sen~) · 

.. ·::~ .. ~,: '!/''' ,_:<'. ··'..!=~'' 
-. <;. ·.:::·;;;~'.';" ;_:;·; .:::•> 

ai3 = -Bsenj!S-B~cos~+ ,¡Jcosól;o's~~~c~·¿'o~o~~n~i:Bsen8cos~) 
- - .. :;_ '..-::"'.~··'.:'j:;: -; '<_::-_~-:,~; ~:'.;'~--'~- ;.•'.'-;: -~ ·"'-;:: ·. 

·- ' -· 7::':: -_'.' :~-//'' 

(2.3) 

·\ ·- ~- ~:.f.·::' ~L 

sustituyendo las derivadas con. respectó ~I 'íi:mpo, de las componentes de la velocidad 
[ecuaciones (2.3)), en las ecuaclones'de EiJler (2.1), y despejando la segunda derivada 
de los ángulos de cabeceo, rotación y• guiñada tenemos: 
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.. '1 [ ' ' ·,1 • ' l 1 { ' l] B = cos</J :-:- \i}cosBsen</J:-t- Bl"sen <P +!¡/(Osen Bsen¡tl- 111 cos(Jcos</J) +B (C- A)w1w3 + M 2 

.¡; = ~ 
91

[iisen</J+Bt/>cos</J+ \V(BsenBcos</J+t/>.cosBsen;f+-c' {CA-B}t111w2 + M,}J 
cos cos 

{2.4) 

Como puede verse, cada una de las derivadas de segundo orden, está en función de las 
demás variables, vamos a llevar a cabo una serie de sustituciones para que esto no 
ocurra, comenzaremos con la ecuación de cabeceo y Juego seguiremos con las otras 
dos. Hagamos lo siguiente, designemos como: 

a= IJ~sen</J 

/J= if/(BsenOsen</J-ef>cos(}cos<jJ) 

y= IJ~cos</J 

o= if/(Bsen8cos</J+ ef>cos8sen</J) 

1 ; : '' '' 
11 = A[CB-c:;Jw2w3 + M,] 

(2.5) 

y sustituyamos estas variables en {2.4); entonces tendremos: 

rp"= 1 [llscn?+r+o+.0] 
cos8cos</J 

(2.6) 
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O= -1-[~ipcos&-cnql+a+p+(]. 
cos¡ll 

sustituimos (2.6) en (2.7) 

(2.7) 

o= ~[-{--1---(0senr/J + r +o+ p)}cos&-enrp +a+ p +(] cos I" cos r/> cos () 

desarrollando la ecuación 

O =-~[-{senr/J (Bsenql+y+o + p)}+a+P+(] 
cosl" cosr/J 

0=- se~ql [{Bsenr/>+r+o+p}+-1-(a+P+()] 
cos ¡ll · cosrp 

sen¡ll sen¡ll . . 1 .•. 
(} =--2-(Bsenrp)- - ,-(y+o + p)+--(a+ P+() 

cos ¡ll cos· ¡ll cos¡ll .... 

sen
2

¡1l 1 ·[· senql · . · . • •· J B+--B=-- -- -Cr+o+p)+a+p+( . . 
cos

2
r/J cosr/J cos¡ll · · .. ·, · 

[ 
sen

2
ql] 1 [ senql · ] B l+--2- =-- -- -Cr+o+p)+·ª. +P+( 

cos ¡ll cosr/J cos¡ll . . .. · 

realizando la fracción nos queda 

O[cos
2 

r/> +sen
2
ql] 1 [ senr/>( .. " ·) p ,..] =-- --- r+v+p +a+ +.,, 

cos2 ¡ll cos¡ll cost/J. · · . · · 

sustituyendo la Identidad trigonométrica cos2 tfJ. + sen 2ql = 1 

[ 
1 ] 1 [ senql · . • J B -- =-- --- Cr+o+p)+á+. P+(.· 

cos2 r/> cosr/J cos¡ll .. · . , 

[ 
1 J 1 [ senql J 1 B -- =-- --· Cr+o+p) +.--(a+p+() 

cos 2 r/J cos¡ll cosr/> · cos¡ll 
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O=cos r/> -- --- (y+o+p)+--(a+{J+( 2 { 1 (--senrj>) l } 
cosrj> - cost/J cosrj> 

finalmente la ecua_ción nos queda 

(J = -senrj>(.y +6 +p)~~o~~(~ + fJ +'). 
·::(~.:t.'. \>./ '' '•:/··· 

y regresando a las ~arla°bles orig.ir{ai~; tenemos _ 

¡j = cosrj>{o~senrj>+ ¡V(&se~Ose~~2~co~Ocosrj>) +~[(C-A)OJ1m3 + M,J} 

-senrj>{ O~cosr/>+ v/(Osen0cos¡6+~cos0sen{6)+~[(A - B)OJ10J2 + M3 J} 
{2.9) 

De esta manera la ecuación 2.9 nos representa la segunda derivada de la desviación del 
ángulo de cabeceo. Procediendo de la misma manera se obtienen las otras dos 
ecuaciones, este desarrollo se muestra en el apéndice A: 

Resumiendo: las ecuaciones de movimiento, en términos de los ángulos de 
cabeceo, rotación y guiñada, quedan descritas de la siguiente manera: 

O= cosrj>{o~sen¡6+ ¡V(Osen0sen¡6-~cos0cosrj>)+~[(C-A)OJ10J3 + M,J} 

-sen¡6{o~cosrj>+ \V(Osen0cos¡6+ ~cos8senr/>)+~[<A,- ~)OJ1 0J2 +M3J} 

(2.10a) 

(2.10b) 

(2.10c) 

Estas tres ecuaciones diferenciales nos describen la dinámica de un cuerpo rlgldo. 
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Cabe hacer notar que entre los sistemas de parametrizaclón para representar los 
desplazamientos angulares y las velocidades para un cuerpo rlgldo; destacan los 
parámetros simétricos de Euler o quaternlones, que son de tomar en consideración 
debido a que un cuarto parámetro, elimina las singularidades de los sistemas de 
ecuaciones descritos anteriormente, esto será muy Importante ya que en órbita no se 
tendrán restricciones en la orientación de la nave, por lo que un sistema que lleve a cabo 
la eliminación de las singularidades debe ser abordado. Sin embargo este desarrollo sale 
del alcance de esta tesis. El sistema de cabeceo, rotación y guiñada funciona de manera 
muy adecuada para las condiciones de movimiento restringido que se tienen en este 
caso. 

2.2.3. Determinación de la orientación. 

El movimiento de un cuerpo rlgldo es definido en términos de seis grados de libertad: tres 
de ellos definen la dinámica traslaclonal del cuerpo, y tres más definen la rotación u 
orientación del mismo. Para este caso particular donde no tenemos traslación (ya que 
vamos a utilizar la plataforma de simulación fija a un punto), el modelo estará basado 
solamente en la dinámica rotacional del cuerpo, y entonces, el modelo estará definido por 
únicamente tres grados de libertad. 

El modelo de la dinámica rotacional del satélite (determinación de la orientación), se 
llevará a cabo utilizando las ya mencionadas ecuaciones de Euler. Dichas ecuaciones, 
derivadas de las leyes de movimiento de Newton, proporcionan una relación para calcular 
velocidades con respecto al sistema de coordenadas fijas al cuerpo del satélite[17]. Y en 
su forma general están dadas por: 

(2.11) 

Donde: 
ro,.,., =Velocidades angulares alrededor de los ejes x,y,z fijos al cuerpo del satélite. 

I ~'->Y·" = Momentos de inercia principales alrededor de los ejes x,y,z fijos al cuerpo del 

satélite. 

1.,..,. ... = Términos de Inercia cruzada alrededor de los ejes respectivos. 

T,.,_, = Pares externos aplicados alrededor de los ejes x,y,z fijos al cuerpo del satélite. 
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Haciendo la suposición de que los ejes fijos al cuerpo del satélite están perfectamente 
alineados con los ejes principales del tensor de Inercia, entonces las ecuaciones (2.11) 
se reducen la ·ecuaciones (2.12), que si observamos con cuidado son exactamente las 
mismas que las ecuaciones (2.1) : 

(2.12) 

furiJ: = T, +(/,. -:f,,,,)ClJ,ClJY 

Despejando estas ecuaciones p~r~ dej~r to:do en función de las aceleraciones angulares, 
tenemos entonces una 'relación para ·calcular los cambios de velocidad de la plataforma . .. : .. ··' · .... 

1 .>·:·-··· .·_ .•. · > .• 
riJ, =:¡-{:r. +(J,;.:--/;;)(l);~.} 

ix . ' .. , .. · > ;> .. .. ·¿· .• ·.;· 

ri>y =-f-{ry+(J:-I~)ClJ,;Q,}. 
"' . .. 

(2.13) 

dJ, = f-{ T, + (/"' -1_,y)ClJ,(l)y} 
u 

Sustituyendo los valores de los momentos de inercia principales y los de los pares 
externos en cada eje, tendremos la aceleración angular de cada eje, en función de la 
velocidad angular de los otros dos ejes ortogonales correspondientes. La solución 
analítica de estas ecuaciones constituye un reto debido a los términos no lineales del 
lado derecho, y una solución cerrada solo es posible obtenerla en casos especiales. 
La manera en que se determinan los momentos de inercia de la plataforma se describen 
en la siguiente sección. Se han llevado a cabo varias modificaciones en la plataforma, 
según se han ido probando diferentes combinaciones de sensores y actuadores, por lo 
que los valores de los momentos de inercia principales también han estado 
modificándose conforme estas variantes, por lo que es necesario recalcular todo 
nuevamente cada vez que hay un cambio. 

2.2.4. Cálculo de los momentos de Inercia de la plataforma de simulación. 

El conocimiento de los momentos de inercia de la plataforma son esenciales para 
determinar Ja orientación a partir de las ecuaciones descritas anteriormente, asf como 
también para poder llevar a cabo un balanceo estático y dinámico de la misma, con todos 
los componentes de simulación integrados. La necesidad de llevar a cabo un balanceo de 
la plataforma se explica con detalle en el capitulo 5, es imposible llevar a cabo cualquier 

25 



prUeba sin -un balanceo previo, debido a que con cualquier componente de la gravedad, 
por pequeña que esta sea, existe un movimiento brusco en la plataforma. 

Existen básicamente dos métodos para determinar los momentos de inercia de un 
cuerpo. El método analltico y el método del péndulo bifiiar torsional (17]. 

La aproximación analitlca del tensor de Inercia, es aparentemente las más utilizada en la 
industria aeroespacial, debido a su facilidad de obtención, y a que puede lograrse una 
precisión del orden del 10% si se tiene cuidado al realizar las mediciones. El método del 
péndulo bifilar funciona muy bien y es relativamente fácil de implementar; con un equipo 
sencillo se puede lograr una·aproximación entre el 5% y el 10% del valor real, para lograr 
mejores aproximaciones son necesarias, por supuesto, Instalaciones más complejas. 

Cálculo del tensor de inercia por el método analftico. 
La metodologla para determinar el tensor de inercia de forma analltica, consiste en 
calcular los momentos de inercia de cada uno de los elementos Individuales que 
componen el sistema y entonces, mover cada momento de inercia calculado, hacia un 
punto de referencia común, utilizando el teorema de los ejes paralelos (19). mostrado en 
la ecuación 2.14. 

X1X2 

(xf +x;) (2.14) 

x,x, 

La matriz de inercia calculada de cada uno de los componentes le, es evaluada alrededor 
de algún punto de interés del componente Individual, el cual es Identificado por las 
coordenadas (x1,x2,x3) desde el punto de referencia deseado. Esta traslación se lleva a 
cabo para cada componente del sistema. El tensor de inercia total se forma sumando los 
tensores de inercia de todos los componentes. Como puede verse, la determinación del 
tensor de inercia es muy simple y puede llevarse a cabo a mano, pero cuando el número 
de componentes es grande el proceso se vuelve muy tedioso, por esta razón es muy 
recomendable el empleo de un programa que a partir de las dimensiones, masas, forma 
geométrica y las posiciones relativas al sistema de ejes fijos a la plataforma, dé como 
resultado el tensor de inercia y la posición del centro de gravedad; tal es el caso del 
programa utilizado para este fin, escrito en fortran 77 por Vadim Levtchouk [21] y cuyo 
listado se presenta en el apéndice B. 

El mayor problema de este método es la aproximación que se necesita, ya que en 
muchos casos es dificil de determinar tanto la forma geométrica aproximada, asl como la 
ubicación del centro de masa de los objetos individuales. Ahora veremos el otro método 
para determinar los momentos de inercia. 

Método del péndulo bifi/ar torslonal. 
Steidel (1989) demostró que el momento de inercia de un objeto, puede ser determinado 
a partir de la medición de su frecuencia de vibración torsional, cuando se suspende de la 
manera mostrada en la figura 2.3. El momento de inercia medido es alrededor del eje de 
rotación; y si son llevadas a cabo seis mediciones de frecuencia de manera 
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Independiente, entonces, el· tensor de inercia de dicho objeto, puede ser totalmente 
'determinado. Para un eje de rotación, por ejemplo, el [aa), la ecuación que funge es: 

mgD 2 

(2.15) 

Donde laa [Kgm ·m2 
) es el momento de inercia alrededor del eje de rotación; m (Kg] es la 

masa del sistema suspendido, D (m] es la distancia entre los cables de suspensión, fn es 
la frecuencia de oscilación en hertz, h [m) es la altura de los cables de suspensión y g 
[mis 2 

) es la aceleración de la gravedad. Esta ecuación es válida solamente si el centro 
de masa se localiza a lo largo del eje de oscilación, y no es inducida ninguna otra 
oscilación alrededor de los demás ejes. 

eje de oscilación [a. a) 

Cuatro 

.C' viga 

Ceble de acero de 
318 

Figura 2.3. Péndulo bifilar torsfonal. 

Mediante la suspensión del objeto bajo estudio en seis diferentes orientaciones, seis 
frecuencias independientes pueden ser medidas. Una vez realizadas las mediciones, se 
obtienen seis ecuaciones de la forma: . 

(2.16) 

las cuales forman un conjunto de ecuaciones completo, en términos de los componentes 
desconocidos del tensor de inercia. 

111 es el valor inercial medido alrededor del eje aa, 111 representa los componentes 
desconocidos del tensor de inercia y u1 representa los componentes vectoriales que 
definen la orientación del eje aa con respecto a los ejes fijos o inerciales de referencia. 
Cualquier medición extra, provee de redundancia al sistema y ayuda a promediar el error. 
La solución a estas seis ecuaciones nos determina el tensor de inercia. 
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eje de oscilación (a • a) 

Cuatro 

Plataforma 

Cable de acero 
de 318 

Figura 2.4 Oscilación del péndulo bifilar torsional. 

2.3.- MODELOS DE RUEDAS INERCIALES Y BOBINAS MAGNÉTICAS. 

Para poder llevar a cabo la simulación del comportamiento del sistema completo, basado 
en ruedas inerciales y bobinas magnéticas, es necesario contar con los modelos 
matemáticos que describen el comportamiento de los componentes. Especlficamente, los 
modelos del par aplicado por las ruedas de reacción y las caracterlsticas del tipo de 
fricción que ocurre en ellas, asl como un modelo del comportamiento de las bobinas 
magnéticas en su interacción con el campo geomagnético y los pares perturbadores que 
es posible encontrar en órbita. 

Es necesario determinar con exactitud de que magnitud serán los pares producidos por 
las ruedas inerciales y las bobinas magnéticas, dado un tensor de inercia del satélite y las 
condiciones de la órbita; para poder asegurar que serán adecuados para l!evar a cabo 
maniobras de apuntamiento y corrección de las desviaciones causadas por las 
perturbaciones durante su operación en órbita. De dichos cálculos nos ocupamos en la 
sección 2.4. 

2.3.1. Ruedas Inerciales. 

Las caracterlsticas de las ruedas de reacción difieren grandemente de una misión a otra, 
pero en este caso vamos a mostrar un ejemplo ilustrativo de como hacer un modelo de 
estos actuadores. 

Supongamos que tenemos una rueda similar a la utilizada en el eje de guiñada de la nave 
NIMBUS, esto es equivalente a que usemos una rueda con un momento de inercia de 
0.00358 kg-m2 y una velocidad slncrona de 1500 r.p.m.* La rueda es impulsada por un 
motor de inducción de AC de dos fases, el cual es controlado a través de pulsos 
cuadrados, suministrados por la electrónica de control de la rueda. La magnitud del par es 
controlada variando el ciclo de trabajo. El ciclo de trabajo, X..c. varia entre +1 y -1 por un 
voltaje de control V, como se muestra en la figura 2.5. 

• La velocidad slncrona se define como la velocidad de la rueda a la cual el par 
electromagnético Nem se vuelve cero. 
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Figura 2.5. Ciclo de traba}dxi'.enfunción del voltaje de control V. 

El par neto en la rueda está dado por: 

donde ambos: Nem. el par electromagnético aplicado cuando el ciclo de trabajo es unitario, 
y Nfr1ccl6n. el par de fricción en el balero, dependen de .la velocidad de la rueda s. En la 
figura 2.6 se muestra la dependencia de Nem con respecto a s. Para llevar a cabo una 
correcta simulación, es necesario utilizar una tabla de valores y un esquema de 
interpolación para Nem· Para cálculos menos precisos, la siguiente aproximación es 
adecuada: 

donde 
r= 1-s/Smex para ><.ic > O 
r= 1 +slsmex para X.,0< O 
Smex es la velocidad slncrona 

Nem = 2No a r (a 2 + r2 )'1 

a es el valor de r para el cual Nem tiene una magnitud máxima 
No es la magnitud máxima de Nem 

El par de fricción está modelado de la manera mas sencilla, es decir, se considera como 
la suma de los términos de Coulomb y la fricción viscosa: 

Nrricd6n = Ne sgn (s) + fs 

Para la rueda de este ejemplo, el coeficiente de fricción de Coulomb es N0=7.06 X 104 

[N·m], y el coeficiente de fricción viscosa es f=1.21X10"' [N·mlrpm]. Este es un modelo 
simple, aunque existen otros mucho mas sofisticados que han sido desarrollados desde 
entonces, éstos están basados en estadlsticas de la fricción entre sólidos y también 
incluyen la fricción que ocurre cuando la velocidad relativa entre dos superficies es cero. 
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-Nem Para Xdc <0 

Figura 2.6. Par aplicado Nem en función de la velocidad de la rueda s. 

2.3.2. Bobinas magnéticas. 

Las bobinas magnéticas o electromagnéticas son usadas para generar momentos de 
dipolo magnético para el control de orientación y el manejo del momentum angular en 
satélites. También son usadas para compensar los momentos residuales producidos por 
los actuadores de la propia nave y para contrarrestar la deriva de la orientación causada 
por las perturbaciones externas. 

La manera en que es posible obtener un par a partir de una bobina, se describe a 
continuación: consideremos una espira de alambre encerrando un área A, sobre un 
plano, a través de la cual circula una corriente I, como se muestra en la figura 2.7. 

~¡ 
Figura 2. 7. Momento magnético debldoa la comente en la espira. 

De esta manera, el momento magnético m, está dado por: m= I* A •n donde n es un 
vector unitario normal al plano de la espira; El sentido positivo del momento magnético es 
determinado por la regla de la mano derecha; donde el momento magnético, está en la 
dirección del dedo pulgar, mientras que Jos demás dedos están siguiendo la dirección de 
la corriente eléctrica en el conductor. Para una bobina de N vueltas, por el principio de 
superposición, tenemos que: 

m= N* I* A* n 
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El momento del dipolo magnético depende también del material encerrado por la corriente 
que fluye a través de las bobinas, y está dado por: d=µ•m donde µ es la permeabilidad 
del núcleo. En el sistema Internacional, la permeabilidad del espacio libre, f.l<J, tiene un 
valor de f.1<1= 4nx10·7 N/m2

• Entonces, para una bobina que encierra un área A, el 
momento de dipolo magnético esta dado por: 

d=µ*(Nl)A*n 

donde: 
µ, es la permeabilidad del núcleo.[N/m2

] 

N, es el número de vueltas. 
1, es la corriente a través de la boblna.[A] 
A, es el área transversal de la bobina. [m2

] 

n, es un vector unitario normal al plano del arrollamiento. 

La selección del material del núcleo es un parámetro muy importante del diseño; los 
ferromagnéticos, como es el permal/oy (78% nlquel y 22% fierro), y el permendur (50% 
cobalto y 50% fierro) tienen muy alta permeabilidad lo que permite una reducción 
substancial en el consumo de potencia, sin embargo, presentan saturación a valores 
relativamente bajos de intensidad de campo, además presentan no linealidades e 
histéresis. 

Los momentos dipolares generados por las bobinas magnéticas, interactúan con el 
campo magnético de la tierra para producir esfuerzos de rotación en la nave. En caso de 
que la nave se encuentre tambaleándose, ésta puede ser estabilizada por medio de la ley 
de control •menos la derivada de B", la cual explicamos brevemente a continuación: 

El momento dipolar Mx que produce cada bobina magnética está determinado de acuerdo 
con la siguiente ley: 

dB dB . . M, = - d; ; donde -;¡f- es la derivada con respecto al tiempo de la componente del 

campo geomagnético a lo largo de la bobina. Como resultado de esta ley, las bobinas 
actúan como freno magnético y se alinean con las componentes de campo de la tierra. 

Se han desarrollado varias leyes de control para manejar el momentum con la finalidad de 
llevar a cabo el control de orientación. En todos los casos, el sistema de control de 
orientación determina un vector de error de momentum (!:!) y entonces el vector de 
momento dipolar deseado CM). es calculado a través del producto (cruz) entre los 
vectores (ti x fil. El par resultante CM x fil tiende entonces a reducir el vector de error]:!. 
Algunas leyes de control mas especificas pueden resolver problemas particulares para 
alguna misión, por ejemplo cuando se tiene un conocimiento incompleto del vector de 
error o cuando se quiere dar algún trato preferencial a alguno de los términos del 
producto cruz. 
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El uso de bobinas para el manejo del momentum aún en órbitás geoestacionarias puede 
representar una contribución bastante significativa, al no hacer uso de combustibles 
pueden reducirse de manera significativa los costos de la misión. 

2.4. FUERZAS PERTURBADORAS ACTUANDO EN UN SATÉLITE EN ÓRBITA. 

Como se ha mencionado, durante la operación del satélite, éste se encuentra bajo la 
Influencia de numerosas fuerzas perturbadoras. SI dichas fuerzas no se encuentran 
localizadas o no se ejercen a través del centro de masa, entonces el resultado es un par 
neto que está siendo impartido hacia la nave; provocando una desviación en su 

. orientación. La cuantificación de estas Influencias es parte esencial de nuestro trabajo 
como diseñadores del sistema de control de orientación. 

Considerando que las caracteristlcas generales y las dimensiones del satélite son: 

de forma cúbica con 45 cm por lado 
masa de 50 kg 
altura de la órbita 760 km. 
Inclinación . . 96 grados. 
distancia entre el centro de masa y el centro geométrico 3cm. 

procederemos a llevar el cálculo de la magnitud de estos pares: 

2.4.1. Par producido por la radiación solar. 

La presión producida por la radiación solar, también causa efectos en la órbita del satélite, 
sin embargo en este caso solo veremos los efectos en la orientación. El par producido por 
el viento solar, es Independiente de la órbita o velocidad del satélite, hasta que éste entre 
en eclipse, y siempre es perpendicular a la lfnea del sol. 

El par producido por la presión del viento solar está dado por: 

T=rxF. 

donde 

r = vector que une el centro de masa de la nava con el centro óptico de presión del viento 
solar. 
F, = (1 +K)p, A1 
K = reflectiv/dad de la superficie de la nave (O< K< 1) 
A1 = área proyectada de la nave, normal al vector solar. 
p, = IJc 
1,: 1400 Wlm2 

: 1 U.A. 
c= 2.9979 x 10 •mis 
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asignamos los siguientes valores:'· 

r= 0.03 [m] .... 
'k = 0.5 ' '. : 
A~= Area proyectada por la nave = .45 m x .45 m = 0.2025 [m2

] 

p, = l,/c = (1400 .W/m2
)/( 2.9979x106 mis) = 0.4669x1 o·• [ W-s/m3

] 

su~lltuy~n~~ s~·ti~~~ q¿~: · ... 
F.,,; (1+KJklA_t .... c1?o.5) 0.4669;¿10·• co.2025¡ e W·s/m3

] [m2J 

F, = O.~·~ 1 B2~1 b;• [ l,\/:sÍ~] 
·y fl~al~~nt~:~1:~:r '.~~í~'·d~dopor: 
' T= r X Fs ',,; o.oo42sx1 o·• [ W·s] 

T = 4.25S4x1p-e (N.m] 

. ;' ' 

2.4.2. Par. producido por el gradiente gravitacional. 

Los campos gravitatorios planetarios decrecen con la dislancia (R), a partir del centro del 
planeta de acuerdo con la ley de Newton, en 1/R2

; los armónicos de orden superior, son 
por lo general despreciados. De este modo, un objeto en órbita experimentará fuerzas de 
atracción mayores en su parte baja que con respecto a su parte alta. Esta atracción 
diferencial, si es aplicada a un cuerpo con sus momentos de Inercia desiguales, resulta en 
un par que tiende a rotar el objeto para alinear su eje mayor ( el de mlnima inercia) con el 
eje vertical. Para la mayorla de las aplicac'iones es suficiente con considerar a la tierra 
con una distribución de masa esférica, sin embargo si se desea tener una mayor 
precisión, ésta distribución debe obtenerse a partir de la función general de potencial 
gravitacional. 

El par producido por el gradiente gravitaclonal para un satélite en una órbita casi circular 
es: 

T = 3n 2 rx l·f 

donde: 

f = R/R= vector unitario que une el centro de masa del planeta con el centro del satélite. 
n' = µ/a3 = · µ/R3 = número de órbitas por unidad de tiempo. 
µ=constante gravitaclonal (398, 600 km3/s2 para la tierra) 
. / =' matriz de Inercia. del satélite 
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En el marco de referencia fijo al cuerpo del satélite, con los ángulos de cabeceo, rotación 
y guiñada, el vector unltarlodel centro del planeta al satélite es mostrado en la figura 2.8. 

f =(-sena, sen cp, 1-sen20 - sen cp)1 = (0,cp, 1)1 

? •vector unltilrio d• tl•n·vehículo 

Figura 2.8. Geometrfa del plano de cabeceo del par provocado por el gradiente 
· · • gravitacfonal .. 

Manteniendo una ~proxÍ~~clón~ara;desplazamlentos angulares pequeños, el vector del 
par producido por el gradiente ·gravitaclonal puede ser expresado en coordenadas fijas al 

. cuerpo de la nave como: · · · 

T=3~2 [U,-Iy)rp,(1,-1,)8,0]' 

Se puede ver que el ángulo de guiñada de la nave I{/ , no influye en el par producido por el 
gradiente gravitacional, esto es Intuitivamente razonable, ya que la guiñada representa 
una rotación alrededor del eje vertical. La magnitud del par, depende claramente de la 
diferencia entre los momentos principales; de este modo, si el satélite es largo y delgado, 
se ve mas afectado que aquel que es corto y ancho. Esta el la explicación de la utilización 
de extensiones telescópicas con una masa al final, para cambiar las propiedades 
inerciales de la nave y aprovechar el gradiente gravitacional como sistema estabilizador. 

Para nuestro satélite en órbita baja: n = 0.001 rad/s y una diferencia en los momentos de 
inercia entre los ejes principales de 6 Kg/m2. Entonces el par perturbador será: 
T=1.8x10'5 Nm 

2.4.3. Par producido por el arrastre atmosférico. 

El papel que juega la alta atmósfera, para producir un cierto arrastre en un satélite es de 
particular Importancia en órbita baja, ya que este arrastre produce un decaimiento en la 
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altura de la órbita.· La ·misma· fuerza de arrastre puede,. en general, producir pares 
perturbadores en el satélite debido a algún corrimiento entre el centro de presión 
aerodinámico y el centro de masa del satélite. Suponiendo que rcp sea el vector que une 
el centro de masa con el del centro de presión aerodinámica, en coordenadas fijas al 
cuerpo del satélite, el par aerodinámico es: 

T = rcp X Fa 

donde Fa. el vector de la fuerza aerodinámica, está dado por: 

donde: 

p = densidad atmosférica [kg/m3
] 

V= velocidad del satélite [m/sj 
S = área proyectada por la nave .L V [m2J 
C0 =coeficiente de arrastre, usualmente entre 1 y 2 para un flujo molecular libre. 

Es importante notar que el vector del centro de presión, rcp varia con la orientación de la 
nave y normalmente con el estado operaclonal del satélite (la posición de los paneles 
solares, la cantidad de combustible abordo etc.). 

Asignando valores: 

rcp= 0.03 m 
p = 6x10·13 [Kg/m3

] 

V= 9500 mis 
S = 0.2025 [m2

] 

Co = 1 

vamos a calcular primero Fa=(~)6xlo-13 (9500 ;2 0.2025 )1=5.482xJ0-6 

y flnalmente el par aerodinámico es T = rcp x Fa= (0.03)(5.482x10"') 

T=1.6446x10·7 [N·m] 

2.4.4. Pares magnéticos residuales y misceláneos. 

La Tierra y Júpiter tienen un campo magnético importante comparado con otros planetas 
del sistema solar. Este campo ejerce un par en los satélites cuando se encuentran en 
órbita baja. Los pares perturbadores magnéticos, son el resultado de la Interacción entre 

35 



-- el campo magnético residual en la nave y, el - campo geomagnético. las fuentes 
principales de los pares perturbadores son: los momentos magnéticos de la nave, las 
corrientes de eddy y la histéresis. De estos tres, el momento magnético de la nave es la 
fuente dominante de perturbaciones. Las naves espaciales son generalmente diseñadas 
con materiales que mantienen a las otras dos fuentes muy disminuidas. 

El par perturbador magnético instantánéo T, dado en [N·m], debido a los momentos 
magnéticos de la nave m, en [A·m2

], está dado por: 

T=inxB 

donde B es la densidad de flujo magnético en [Wb/m2
], su magnitud es proporcional a 

1/r3, donde res el radio vector del centro de la tierra hacia el satélite, y m es la suma de 
los momentos magnéticos individuales causados por el magnetismo permanente e 
inducido y los lazos de corriente generados en la nave. 

En adición a los pares introducidos por el medio ambiente externo al satélite, existe una 
variedad de otras fuentes de perturbación de orientación, muchas de ellas son generadas 
por el satélite durante su operación. 

El escape de gas a través de una tobera, ya sea de manera accidental o en forma 
deliberada, es una fuente común de perturbación en el satélite. Cuando algún flujo debe 
ser permitido, por ejemplo cuando es necesario liberar la presión del tanque de propulsión 
a través de válvulas. Las partes que son separadas por pirotecnia, tales como puertas o 
cubiertas de lentes, pueden producir un par de reacción transitoria cuando son lanzadas. 

Todos los efectos que hemos discutidos hasta ahora, involucran un intercambio de 
momentum entre la nave y el medio ambiente externo, como resultado de la aplicación de 
pares externos. El cambio de momentum en el satélite, es la integral del par aplicado. Los 
pares internos, producidos por el intercambio de momentum entre partes móviles, son 
también importantes; no tienen efecto en el sistema de momentos angulares, pero 
pueden y de hecho influyen en la orientación de los sensores montados en el cuerpo del 
satélite y por lo tanto en los lazos de control de orientación. Los pares internos típicos son 
debidos al movimiento de antenas, paneles solares. al barrido de instrumentos o al 
despliegue de extensiones telescópicas. Conforme estos dispositivos van siendo 
articulados, el resto del satélite reacciona para mantener el momento angular del sistema 
constante. 

Las perturbaciones Internas si son de baja frecuencia, pueden ser compensadas por el 
sistema de control. Tipicamente, los pares internos son eventos transitorios con 
contenidos de alta frecuencia con respecto al limite de la banda de paso del sistema de 
control. Cuando esto ocurre; el sistema solo puede quitar las componentes de baja 
frecuencia; dejando a las demás, como contribución a la vibración de alta frecuencia 
Oitter) del sistema. Tal vibración puede ser un problema mayor en el diseño y operación 
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. cuando el satélite es de observación o cuenta con otra clase de sensores que necesitan 
cierta estabilidad para su operación correcta. 

2.4.6. Pares de control necesarios. 

Para poder contrarrestar los efectos de las fuerzas perturbadoras que actúan sobre el 
satélite, es necesario contar con un par de control que sea por lo menos un orden de 
magnitud mayor que la máxima perturbación, para poder asegurar una capacidad de 
control adecuada en órbita. Bajo esta condicionante, vamos a determinar que el. par de 
control disponible debe ser por lo menos de: T= 1.2x10-3 [N.m) 

En la siguiente gráfica se muestran los pares perturbadores considerados, sus 
magnitudes y el par de control disponible con bobinas magnéticas; el cual será un sistema 
de respaldo. El sistema de control principal, estará basado en ruedas Inerciales y se 
presenta en el capitulo 3. · · 

par IN.m] 

12"10-4 

4.25"10-5 

4.25x10-6 

• 

o 500 1000 

1!!J Rodloci6n solor · 

[¡] Grodlenle gravlotorlo 

O Par de control 

• Arrastre aarodlnlimlco 

Allttud [km] 

TESIS CON 
FALLA DE ORIGEN 

Figura 2.9. Pares perturbadores esperados en órbita. 

Para concluir esta sección, solamente haremos algunas consideraciones finales para el 
diseño del sistema de control de orientación. El par producido por la radiación solar es 
Independiente de la posición o velocidad del satélite, hasta que éste entre en eclipse, y 
siempre es perpendicular a la llnea del sol, mientras que el par aerodinámico es 
proporcional a la densidad atmosférica. Por encima de los 1, 000 km de altura, la presión 
producida por la radiación solar, generalmente es el par perturbador que domina en el 
medio ambiente espacial. 

A la altura de las órbitas geoestacionarias (36,000 Km), la presión por radiación solar es 
la fuente primaria de perturbación, y se debe de tener más cuidado para balancear la 
configuración geométrica, para evitar corrimientos entre el centro de masa y el centro de 
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la presión solar. El tiempo de vida útil de un satélite de comunicaciones está con mucha 
frecuencia determinado por la cantidad de combustible disponible para reposicionarlo en 
su órbita y para efectuar las maniobras de control de orientación. Una estimación 
imprecisa de la magnitud de los pares perturbadores y otras fuerzas que actúan en la 
nave en un periodo largo, puede resultar en pérdida prematura de la capacidad del 
satélite en órbita. 
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CAPÍTULO 3 

DETECCIÓN DE ORIENTACIÓN Y CONTROL CON 
RUEDAS INERCIALES COMO ACTUADORES . 

La factibilidad de la utilización de ruedas inerciales, como parte del subsistema de 
detección de orientación y control de estabilización de satélites pequeños, ha sido 
demostrada con varios ejemplos (1), (8), (9). Las ruedas inerciales como actuadores en 
un satélite pequeño, posibilitan un apuntamiento muy fino y permiten disponer de pares 
correctivos Importantes; particularmente útiles en el momento en que el satélite se 
separa del cohete portador, ya que puede tener un giro no deseado o puede salir dando 
tumbos. También son de gran utilidad cuando es necesario llevar a cabo maniobras de 
apuntamiento sobre algún lugar específico, en tiempos cortos. Tienen el inconveniente de 
ser relativamente costosas, masivas y de presentar el problema de desgaste en los 
baleros, lo que limita hasta cierto punto su tiempo de vida; aunque como se ha 
mencionado, son dispositivos Indispensables cuando es necesario contar con una 
capacidad de apuntamiento del orden de una décima de grado o menos, como es el caso 
de Jos satélites de percepción remota. 

3.1.- DETECCIÓN DE ORIENTACIÓN. 

En los satélites de percepción remota, que es el caso que nos ocupa, la orientación 
resulta fundamental; al permitir un apuntamiento controlado hacia la tierra para lograr la 
obtención de imágenes, la desviación angular en cualquiera de los ejes afectarla a la 
imagen recogida por la cámara. 

Una forma de determinar la posición de uno de los ejes de orientación de una nave 
espacial, es midiendo el ángulo de una referencia conocida, como puede ser la posición 
del sol, la tierra, alguna estrella, etc. Como se sabe en qué posición debe encontrarse en 
todo momento dicho eje, esto posibilita que un programa de control envle una señal a los 
actuadores, de tal duración que permita la aplicación de la magnitud y sentido de las 
fuerzas necesarias para la corrección del apuntamiento de la nave. 

3.1.1.- sensores de orientación. 

Para lograr la determinación de la orientación en todo momento, mediante el empleo de 
las ecuaciones de Euler, es necesario conocer las variables que determinan su posición y 
velocidad. Dichas variables son las lecturas proporcionadas por los sensores de posición: 
de sol y de tierra; y los sensores de velocidad angular: giróscopos (3). 
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Los sensores de orientación y velocidad angular son dispositivos indispensables para 
llevar a cabo el proceso de determinación de la orientación en todo momento. La 
computadora de abordo en conjunto con éstos, y los algoritmos de orientación 
determinan los tres ángulos de apuntamiento referidos a un sistema de ejes ortogonal 
fijo al satélite. Existen varios tipos de sensores, que proporcionan la suficiente 
información para indicar la posición correcta, en algunos casos en dos y hasta tres ejes 
independientes. La selección de estos dispositivos debe basarse en el análisis de sus 
características, costo, ventajas y desventajas. En esta sección se describen los sensores 
y el proceso de orientación como una etapa precursora del proceso de control. 

3.1.1.1. Sensor de Sol 

El sensor solar puede tener distintas configuraciones [5). En todas sus formas se detecta 
la desviación, en grados. Algunos son de tipo analógico y otros de tipo digital. El intervalo 
de operación está definido por el campo de visión y normalmente se ubica en los ejes de 
cabeceo y guiñada. Se entiende por campo de visión a la porción visible detectable por 
el sensor, medible en grados. 

Figura 3. 1 sensor de sol que determina dos ángulos de orientación independientes. 

El tipo de sensor que cumple tanto con la resolución, como con la cobertura necesaria, es 
aquel que cuenta con un arreglo de celdas solares en forma cruzada y se muestra 
esquemáticamente en la figura 3.2. Además de permitimos variar el campo de vista, nos 
proporciona el ángulo de apuntamiento en dos ejes independientes: rotación y cabeceo. Su 
cobertura está limitada por un ángulo máximo ±0.,., .. que está en función de la altura del 
sensor y de las dimensiones de las celdas: 

[//2] o.,,,=±1g-' T 
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el sensor cuenta con una cobertura de± 12.8 grados, el intervalo de voltaje que maneja 
es de O a 5 volts, con esto se logra obtener una resolución de ± 0.1 grados en cada uno. 
de los ejes. Las principales ventajas por las que fue seleccionado son: su sencilléz de 
diseño y su linealidad en la respuesta. 

ventana 

~~\/= 
cuerpo 

del sensor 
celdas solares 

Figura 3.2. Esquema de un sensor de sol de tipo interno en arreglo cruzado. 

3.1.1.2. Sensor de Tierra 

El sensor de tierra proporciona otra referencia muy importante para determinar la 
orientación de un satélite de órbita baja; y particularmente de percepción remota, puesto 
que la cámara y las antenas montadas en él, deben tener un apuntamiento continuo 
hacia la superficie de la tierra. 

El principio de funcionamiento del sensor de tierra es similar al sensor de sol. Se 
detectan dos ángulos en los ejes de cabeceo y rotación. En este tipo de sensor se 
aprovecha la emisión térmica de la tierra, o mejor aún, se hace uso de la capa de C02 de 
la atmósfera ( A=14-16 µm), lo que permite tener una mejor resolución al medir en una 
zona más pequeña. Dada la cercanía de la tierra, se obtiene una gran amplitud de 
campo de visión al rastrear los horizontes a 120º aproximadamente (dependiendo de la 
altura de la órbita). Se utiliza un arreglo de sensores estáticos que cubren el planeta, con 
la óptica adecuada y que reciben una proyección de la tierra sobre su superficie y 
entregan una salida proporcional a la porción iluminada del disco terrestre (10]. Tomando 
en cuenta una palabra de conversión de ocho bits, su cobertura es de :1: 20.6º con una 
resolución de ± O. 1 grados. 
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Figura 3.3 Sensores de tierra estáticos, sensibles al IR térmico (14-16 µm). 

3.1.1.3. Sensor de estrellas 

El sensor de estrellas es un caso especial de los sensores de orientación. Se trata de un 
dispositivo con un reducido campo de vista, una óptica compleja que es capaz de 
detectar pequeños cuerpos luminosos en el espacio. Para determinar un punto de 
referencia preciso, es necesario identificar una estrella en particular a partir de patrones 
o catálogos de estrellas. Es necesario llevar a cabo un cuantioso proceso de correlación 
para determinar la orientación. Es el sistema de detección de orientación más preciso 

Figura 3.4 Sensor de estrellas. 

pero es muy caro y muchas veces ·es necesario hacer uso de estaciones de cómputo en 
tierra y enviar los resultados a la nave(2]. No es posible llevar a cabo su implementación 
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en satélites pequeños por las restricciones de costos, tamaño y recursos de cómputo 
que necesita para operar. 

3.1.1.4. Magnetómetro 
Dado que en la tierra se genera un campo magnético y que ha sido posible determinar 
sus valores de intensidad y de dirección, tanto en su superficie como a diferentes alturas, 
a través de diferentes mediciones y dada la existencia de algunos modelos matemáticos; 
es posible detectar en forma burda, la orientación de los tres ejes ortogonales de 
referencia del satélite. La medición del campo magnético llevada a cabo por el 
magnetómetro en una órbita dada, se compara con el modelo geomagnético y se 
determina de esta manera la desviación. Puesto que la variación en forma e intensidad 
del campo magnético de la tierra se presenta por diversas causas; la principal es el 
viento solar, sólo se puede tener una precisión del dispositivo de ± 2 ó 3 grados. Los 
parámetros a considerar para tal labor es la trayectoria de la órbita, horario de la lectura y 
modelo utilizado del campo magnético terrestre para tal punto. Aunque hay muchas 
posibilidades de encontrar lecturas del campo magnético similares en tres ejes en 
algunos otros puntos de la trayectoria orbital, estos se descartan por las efemérides de la 
órbita satelital, y de esta manera la orientación es determinada sin mayores dificultades. 
Este as uno de los sensores más utilizados para la detección de orientación de satélites. 

Uai.d.ad de 1m.ara 

Ccocxi6n 
de 

Tclanctrb 

Figura 3.5 Diagrama de bloques de un magnetómetro. 

3.1.1.5. Giróscopos 
El movimiento angular de una masa permite tener una referencia inercial ante un cambio 
de la posición. Puesto que el cuerpo giratorio tiende a conservar su inclinación por 
inercia, un sistema con un soporte articulado sobre un balancín, es empleado para medir 
las variaciones de inclinación del satélite con respecto a las del cuerpo giratorio. 

La precisión del giróscopo para determinar velocidades angulares o desviaciones 
(cuando también cuentan con elementos integradores), es sensiblemente mayor que los 
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sensores de posición descritos y es por ello muy recomendable su utilización, pero existe 
el problema denominado de "deriva" que es el efecto de desviación de su orientación 
nominal, a medida que transcurre el tiempo. Dependiendo de la calidad del sensor puede 
necesitar recalibrarse en unas decenas de minutos, o hasta en varias horas en aquellos 
dispositivos de grado militar o espacial. 

""1,- ! ..::'elocldad de 
-...;,_i_,1 entrado 

1 
.r.;;:;1.....,_ 

Vigas 1 ~ \ OscRador del 
excitadoras 1 exclador 

1 
1 

Vigas / ../, 
transductores 

Salida de OC 
proporcional a 
lo velocidad 

~ 

Amplificador 

Figura 3.6 Principio de funcionamiento de un giróscopo de estado sólido. 

Lo más deseable es colocar un giróscopo en cada eje de giro del satélite. Para este 
proyecto se utilizaron giróscopos de estado sólido que ofrecen ventajas muy 
significativas cuando se les compara con los tradicionales, que utilizan un rotor 
suspendido en marcos basculantes; como son: un bajo costo y una mayor duración al no 
contar con· piezas móviles. Su principio de operación está basado en elementos 
vibratorios que miden la velocidad angular aprovechando el efecto de Coriolis. Cuentan 
con una resolución de 0.005º/seg, un ancho de banda de 60 Hz. y su salida en milivolts 
es proporcional a la velocidad angular [11]. 

En la tabla 3. 1 se resumen las caracteristicas principales de los sensores de orientación 
considerados en el proyecto de un satélite de percepción remota. 
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Tabla 3.1 Sensores de orientación para un satélite pequeño de órbita baja. 

T lpo de sensor Local zaclón Á ngulos medidos 1 ló Prec s n b O servac1ones 

Eje de rotación 
Cabeceo y ± 0.1 No disponible 

Sensor de sel guiñada grados durante 
ecliose 

Rotación y ± Disponible en 
Sensor de Eje de guiñada cabeceo 0.15 toda la órbita 

tierra grados 
Magnetómetro De preferencia Rotación, ± 1.5 Disponible en 

alejado del guiñada y grados toda la órbita. 
cuerpo del cabeceo Poco preciso 

satélite 
Giróscopo Uno en cada Rotación, ± Disponible en 

eje guiñada y 0.01 toda la órbita, 
cabeceo grados muy precisos. 

Problema de 
deriva 

3.2. RUEDAS INERCIALES. 

Las ruedas inerciales son elementos muy utilizados en el control activo de orientación en 
las naves espaciales. En este modo de control, un motor eléctrico ligado a la estructura 
de la nave, hace rotar a una rueda que gira libremente, el eje de rotación de la rueda 
coincide con uno de los ejes de control del vehiculo. 

Figura 3. 7 La rueda Inercial controla el eje del satélite perpendicular al plano de giro 

El sistema de control con ruedas inerciales puede tener ruedas en 1, 2 o 3 ejes y 
normalmente requiere de un sistema de control activo secundario, como puede ser un 
sistema de toberas o de bobinas magnéticas, para mantener el momentum de las ruedas 
en un cierto límite, es decir, para evitar que se saturen y sean incapaces de mantener la 
estabilidad de la nave, ante la presencia de pares perturbadores. 
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Figura 3.BA. Sistema de estabilización con una rueda en el eje de cabeceo y toberas de 
reacción. 

y 

Figura 3.88. Sistema de estabilización con una rueda en el eje de cabeceo y toberas de 
reacción. 

Un sistema de 2 ruedas para una nave orientada hacia la tierra, normalmente tiene una 
rueda alineada con el eje de cabeceo y otra montada en el eje de guiñada. Un sistema 
de control de tres ejes utiliza tres ruedas localizadas a lo largo de cada uno de los ejes y 
puede tener cuatro o hasta seis o mas ruedas en ejes no ortogonales para tener 
redundancia. La figura 3.9 muestra tres tipos de sistemas con ruedas inerciales 
combinados con toberas y bobinas magnéticas. La operación de las ruedas inerciales es 
compleja y su funcionamiento descansa en la interacción con partes mecánicas, lo que 
limita el tiempo de vida del sistema, aunque como veremos en el siguiente capitulo, esto 
es muy relativo. 
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Figura 3.9 Configuraciones alternativas de sistemas de estabilización con ruedas 
inerciales, bobinas magnéticas y toberas de reacción. 

Los sistemas de control basados en ruedas inerciales, utilizados para llevar a cabo 
determinadas maniobras de apuntamiento; operan de la misma forma que los sistemas 
de estabilización. Por ejemplo, considere una maniobra para una nave espacial apuntada 
hacia un cierto lugar inercialmente fijo; en un principio, la nave no tiene movimiento y la 
rueda esta girando con momentum angular H. En algún tiempo t, el sistema de control 
recibe una orden para maniobrar la nave espacial. En este tiempo, una transferencia de 
momentum, ll.H, de la rueda hacia la nave espacial ocurre y la orientación de la nave 
empieza a cambiar. El momentum angular de la rueda es entonces igual a H-ti.H y el 
momentum angular de la nave espacial es: ti.H. Cuando la nave alcanza la orientación 
deseada, Ja transferencia de momentum se invierte, la velocidad de giro de la rueda 
inercial regresa a su valor original, y el momentum de la nave regresa a cero. La nave es 
ahora apuntada hacia su nueva orientación con un momentum angular cero. 

r 
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3.2.1. Momentum y Ruedas de Reacción. 

Los dispositivos para el almacenamiento de momentum angular, en trabajos de 
orientación, son usados en las naves para diferentes propósitos: para aumentar la 
estabilidad contra los pares perturbadores, para suministrar un momentum variable para 
permitir operaciones de 1 revolución por órbita (en misiones orientadas hacia la tierra), 
para absorber pares cíclicos y para transferir momentum hacia el cuerpo del satélite 
durante la ejecución de diferentes maniobras. Estos dispositivos dependen de la 
cantidad de momentum en una rueda, es decir, h =leo, donde 1 es el momento de inercia 
alrededor de el eje de rotación y co es la velocidad angular. Para clarificar un poco mas 
los conceptos y la terminologia utilizada en los sistemas con ruedas inerciales, nosotros 
adoptaremos la siguiente convención: 

Rueda Inercial (inertial wheel). Es una rueda o disco giratorio usado para almacenar o 
transferir momentum. Esto se refiere a la rueda misma, excluyendo la electrónica u otros 
componentes asociados. · 

Rueda con momentum diferente de cero (momentun wheel). Es una rueda inercial 
diseñada para operar con una cierta cantidad de momentum, que obviamente·• es 
diferente de cero. Esta provee una capacidad de almacenamiento de mcimentum 
variable, alrededor del eje de rotación, el cual está generalmente fijo en la nave. 

Rueda de reacción (reaction wheel). Es una rueda con un eje fijo a la nave, diseñada 
para operar con cero momentum. Pero lo más importante es que durante su operación 
puede invertir el sentido de giro. 

Figura 3.10. Ruedas inercia/es para el control de la orientación y el manejo del 
momentum angular de la nave. 
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Rueda p/voteada para control de momentum -(Control' moment gyro). Consiste de una o 
dos ruedas plvoteadas girando a una velocidad constante. Los anillos plvoteados 
permiten controlar la dirección del vector de momentum que transfiere la rueda Inercial al 
cuerpo de la nave. 

Figura 3. 11 Rueda inercial montada sobre un marco basculante o pivoteado. 

3.2.2. Ruedas Inerciales. 

El conjunto completo de una rueda inercial, consiste de la rueda misma y sus partes 
asociadas: baleros o cojinetes, motores, tacómetros, otros dispositivos de sensado, 
aislantes contra vibraciones y electrónica de control. 

La capacidad de una rueda inercial típica varía desde 0.4 hasta 40 (kg-m2/s]. Esto es 
debido a que el mismo momentum puede alcanzarse tanto con una rueda pequeña 
girando a alta velocidad, como con una rueda grande girando a baja velocidad; el 
análisis del diseño evaluando las ventajas y desventajas generalmente se inclina a favor 
de las ruedas pequeñas debido a su bajo peso y tamaño. Las ruedas de alta velocidad 
tienen la desventaja de mayor desgaste en el balero, lo cual disminuye su tiempo de 
vida. 

Los motores utilizados para transferir una determinada cantidad de momentum entre la 
rueda inercial y el cuerpo de la nave, pueden ser de dos tipos: motores de inducción 
bifásicos de AC o motores de OC sin escobillas. Ya que los motores de AC no requieren 
escobillas, tienen alta fiabilidad y un largo tiempo de vida, pero también baja eficiencia, 
proporcionan pares pequeños y necesitan operar a altas velocidades. Los motores que 
operan a alta velocidad, requieren de un sistema de engranes, lo que trae problemas de 
fricción. Comparativamente los motores de OC son eficientes y proveen pares 
significativos a baja velocidad, por lo que permiten un impulso directo a la rueda, sin la 
necesidad de engranes. 

Debido a la evaporación en el espacio, los baleros de las ruedas inerciales tienen serios 
problemas cuando el sello es expuesto al medio ambiente espacial. Se han utilizado 
sellos con aceites de baja presión de vapor e inclusive lubricantes secos como algunos 
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compuestos de Teflón, sin embargo, el teflón ha mostrado deformaciones por Impacto 
después de los lanzamientos. Con la utilización de ruedas pequeñas, ha sido posible 
utilizar sistemas completamente sellados como se aprecia en la figura 3.10. En el caso 
de las ruedas inerciales, las cuales pueden ir inclusive a la región de cero velocidad, se 
debe tener un cuidado especial para minimizar la fricción estática. Se han tratado de 
utilizar algunos sistemas de suspensión magnética para anular la fricción, pero esto 
incrementa el peso y la complejidad del conjunto. 

Algunos tacómetros utilizados para medir la velocidad de las ruedas, consisten de un 
magneto montado sobre la rueda y un sensor fijo, como una simple bobina detectora. El 
tren de pulsos producido es convertido a voltaje de DC para usarse como una señal de 
error en el control de velocidad en los modos de operación de velocidad constante o en 
el modo de comando de velocidad variable. Otro tipo de tacómetro de DC, usa la fuerza 
electromotriz generada por el giro de la armadura para producir un voltaje analógico 
proporcional a la velocidad de rotación. Otro tipo de detector de velocidad está 
constituido por un codificador óptico y un diodo emisor de luz, como el que se desarrolló 
para este trabajo de tesis y que se muestra en el capítulo 4. 

Los problemas prácticos que pueden ser considerados en el diseño de sistemas de 
control con ruedas inerciales incluyen: ruido producido en los baleros, errores de 
cuantización, vibraciones, variación de la fricción de los baleros debido a la temperatura 
y el desalineamiento de la rueda con respecto al eje principal correspondiente en el 
cuerpo de la nave (nutación). 

3.2.3. Sistemas de control con momentum diferente de cero. 

En un sistema de control donde la cantidad de momentum es diferente de cero, las 
ruedas inerciales son puestas a girar para mantener un momentum relativamente grande 
con respecto a los pares perturbadores. Las ventajas de diseño de sistemas de control 
con un momentum diferente de cero son: 1) estabilidad en el corto plazo contra pares 
perturbadores; 2) Acoplamiento de los ejes de rotación y guiñada, lo que permite la 
estabilización del ángulo de guiñada sin la necesidad de un sensor en dicho eje; 3) Una 
rueda inercial que puede ser usada como un actuador para el control de ángulo de 
cabeceo y 4) Una rueda inercial que puede ser usada para suministrar movimiento de 
exploración a través de la esfera celeste para un sensor de horizonte. De esta manera, 
los sistemas de control con momentum diferente de cero, pueden proporcionar un control 
de orientación en tres ejes con menos instrumentación que un sistema equivalente con 
ruedas de reacción también en tres ejes. Por estas razones es que se ha determinado 
utilizar un sistema con momentum diferente de cero (momentum bias system), para 
nuestro satélite. 
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Figura 3.12 Con un sistema con los ejes de guiñada y rotación acoplados, puede llevarse 
a cabo un intercambio entre dichos ejes, cada cuarto de periodo orbital. 

El control del eje de guiñada puede ser llevado a cabo sin el empleo de un sensor en 
este eje, a través del estudio de la cinemática del acoplamiento giroscópico de un cuarto 
de órbita, como se muestra en la figura 3.13. Aquí, un error de guiñada i;,. en un punto 
en órbita se convierte en error de rotación ¡;,, un cuarto de órbita después. 

Figura 3.13 Intercambio de los componentes de guiñada y rotación para una rueda 
Inercial, con momentum h, fija en el espacio inercial. El error de guiñada cuando la nave 
se encuentra en A se convierte en el error de rotación cuando la nave se mueve hacia B. 

3.2.3. Sistemas de ruedas de reacción. 

Dado que los pares perturbadores son muy pequeños como lo hemos comprobado en el 
capitulo anterior; es posible usar ruedas de reacción de tamaño reducido [2] para 
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absorberlos por medio de un sistema de control activo para mantener la estabilidad en 
tres ejes. En un sistema como este, los sensores de posición y los giróscopos son 
generalmente usados para sensar y enviar señales de retroalimentación de cualquier 
movimiento hacia los motores de cada rueda de reacción, las cuales absorben de 
manera efectiva los pares perturbadores. Entonces, el vector de momento angular 
cambia lentamente con el tiempo, y mantiene la orientación fija con respecto al espacio 
inercial. Cuando las ruedas se aproximan a la saturación, el momentum angular es 
reajustado usando bobinas magnéticas. Idealmente, la orientación es controlada por el 
mismo valor de estado estable durante la desaturación, aunque en la práctica son 
inducidos algunos errores ·de orientación transitorios. Un cambio o una maniobra de 
reorientación, puede ser ejecutada utilizando el conjunto de ruedas de reacción para 
rotar el cuerpo del satélite alrededor del eje donde se envió la señal de control, que es 
normalmente uno de los ejes donde se localiza una rueda (no olvidar que pueden existir 
4 o mas ruedas localizadas en ejes no perpendiculares). 

Como se puede apreciar en la figura 3.14, el vector de momentum angular permanece 
inercialmente fijo, sin embargo, los ángulos de orientación cambian de la misma manera 
que las componentes del momentum angular, en un sistema de coordenas fijo al cuerpo 
del satélite. En el ejemplo mostrado, la rueda colocada en el eje x , puede alcanzar la 
saturación en la orientación final, debido a que absorbe la componente mas grande del 
momentum. Note que además de estimar la orientación, también es necesario 
monitorear la trayectoria del momentum de la rueda, para determinar el momentum 
disponible, calcular los comandos para desaturarfas y los tiempos de ejecución de las 
maniobras. 

z 

-
Figura 3.14 Una maniobra de rotación alrededor del eje z, mostrada en el espacio 
inercial. Nótese que la rueda colocada en el eje x tiene que absorber un momentum 
adicional cuando se mueve a su Jugar en el tiempo t2 • 
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Las ventajas de los sistemas de estabilización en tres ejes · que ·utilizan ruedas de 
reacción son: 

1) La capacidad de control de apuntamiento continuo con alta precisión. 
2) Amplio ángulo de maniobras. 
3) Compensación de pares ciclicos. 

Este tipo de sistemas requieren de la computadora de abordo para implementar las leyes 
de control y alcanzar la orientación deseada. 

Las configuraciones de cuatro ruedas de reacción proporcionan control, incluso si una de 
ellas falla. Para los sistemas con más de tres ruedas operando simultáneamente, es 
necesario implementar una ley de guía para distribuir el momentum entre las ruedas. Por 
las restricciones de costos, masa y volumen, es difícil incluir mas de tres ruedas 
inerciales en un satélite pequeño; por lo que únicamente trataremos el caso de tres 
ruedas o menos, lo que nos reduce a un sistema de control independiente en cada eje, 
el cual se describe en el siguiente capitulo. 
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CAPÍTULO 4 

CONTROL DE ORIENTACIÓN EN TRES EJES. 

E1 objetivo principal de este trabajo de tesis, es llevar a cabo el control de la orientación 

de un satélite pequeño en tres ejes, utilizando como actuadores tres ruedas inerciales, 
colocadas en cada eje de rotación, en un esquema de control independiente. En este 
capitulo se hace una descripción de todos los componentes utilizados para el desarrollo 
de este sistema, haciendo la aclaración que para el satélite definitivo se utilizarlan 
obviamente componentes que han sido diseñados para trabajar en el espacio, es decir, 
que pueden soportar las condiciones de alto vaclo, temperaturas extremas y la radiación 
ionizante. 

El diseño de este sistema esta basado en el empleo de tres microcontroladores, que se 
encargan de recibir las señales de los sensores de orientación y ejecutar las acciones de 
control para corregir las desviaciones. Los actuadores consisten de tres masas ciHndricas 
montadas sobre los ejes de tres motores de corriente directa que giran con velocidad 
constante, controlados con un sistema realimentado basado en un PLL. Cuando ocurre 
una desviación en alguno de los ejes, el microcontrolador envla la señal a la rueda 
correspondiente para corregir el apuntamiento, incrementando o disminuyendo su 
velocidad nominal de operación; dependiendo del signo de la señal de error. 

4.1. ESQUEMA DE CONTROL EN TRES EJES. 

Como se ha mencionado, durante la operación normal de las ruedas inerciales, éstas van 
Incrementando la cantidad de momentum angular, por lo que es necesario contar con un 
sistema que sea capaz de disipar esta energia acumulada. Se ha seleccionado un 
conjunto de bobinas magnéticas en lugar de un sistema de toberas de gas frlo, ya que 
mientras el primero constituye un medio muy conveniente para efectuar el trabajo de 
desaturación, además de que en si mismo constituye un sistema de control de 
orientación de respaldo, aunque no con la precisión ni la rapidez de un sistema de ruedas 
inerciales(16]; el segundo, es masivo, propenso a fallas por fugas del gas (nitrógeno) y 
además tiene un tiempo de vida muy limitado[22]. 

El esquema de control se muestra a continuación, donde se describen sus caracteristicas 
principales como son: masa, energia que consume, tiempo de vida y precisión. 
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4.1.1._~lagrama de bloqu~s del esquema de control. 
- - ' -

En la figura 4.1 ~e -obse~an -los ·-componentes principales del sistema de control de 
orientación para un satélite pequeño de órbita baja, en un esquema Independiente en 
cada eje, basado en la utilización de tres giróscopos, un magnetómetro en tres ejes, un 
sensor de sol y uno de tlerra_como sensores de orientación y en tres ruedas Inerciales y 
tres bobinas magnéticas como actuadores. 

T8fclade 
giróscopos 

MagnelómelrOs 
en3ejes 

Sensor da tierTa 

Sensor de sol 

Sensofes 

C-deel>«do 
• Detección de onercadón 
·Comando y Conb'ol 
.. TekHnetrfa 

Figura 4.1. Esquema de control con ruadas lnarc/a/as y bobinas magnéticas. 

En la Tabla 4.1 se muestran las caracterlstlcas principales de cada uno de los 
componentes del sistema de detección de orientación y control de estabilización (sin 
Incluir la computadora de abordo). Con una masa total de 14.030 kg. y un consumo 
máximo pico de 20.28 watts, es posible lograr una capacidad de apuntamiento continuo, 
en los tres ejes, menor a una décima de grado. El tiempo mfnlmo de vida útil de este 
sistema es de 5 años. Los sensores de sol y de tierra, asl como las bobinas magnéticas y 
posiblemente la computadora de a bordo, serian de fabricación nacional; mientras que 
los demás componentes deben ser adquiridos en el extranjero( i.e. bobinas, ruedas 
inerciafes, electrónica espacial, etc.) 
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Tabla 4.1. Componentes principales del sistema de control. 
Componente 
Giróscopos. 
Magnetómetro en tres ejes. 
Sensor de sol 
Sensor de tierra 
Ruedas inerciales 

Bobinas magnéticas 

Masa Consumo Precisión Comentarios 
0.300 1.80 O .01 6/s De estado sólido, 1 O anos de vida. 
0.500 0.08 .1 mgauss Confiable, de bajo peso y consumo 
0.200 0.30 0.1° 3a No disponible en eclipse, lineal. 
0.650 O. 70 0.1° 3a Disponible en toda la órbita. 
9.680 15.00 0.01° Masivas, costosas, alto consumo, 

muy precisas, 5 anos de vida. 
2.700 2.40 3° 3a Confiables, poco precisas 

14.030 20.28 

4.2.-ALGORITMOS DE CONTROL IMPLEMENTADOS. 

Un algoritmo es la especificación, paso por paso, de la solución de un problema dado. 
Este algoritmo puede ser expresado en cualquier lenguaje o simbolismo y debe terminar 
en un número finito de pasos. En programación, un algoritmo es un método lógico o 
computacional para producir el resultado deseado. Casi siempre es necesario un paso 
Intermedio entre el diseño del algoritmo y la codificación del programa, en este paso se 
construye el diagrama de flujo. 

Un diagrama de flujo es la representación gráfica de un algoritmo, indicando el orden en 
que las operaciones son llevadas a cabo y las decisiones que determinan esta secuencia. 
El diagrama de flujo es el equivalente en programación, de lo que es el diagrama de 
bloques en circuitería. Sus finalidades son: a) simplificar la codificación del algoritmo en el 
lenguaje particular de la computadora o microprocesador y b) facilitar la comprensión del 
algoritmo por otras personas. 

En la figura 4.2 se muestra un esquema donde se establecen los umbrales para 
encender la rueda y mantener de esta manera su orientación. En la figura 4.3 se muestra 
el diagrama de flujo simplificado def procedimiento utilizado para lograr un correcto 
apuntamiento de la plataforma, incrementando o disminuyendo la velocidad de la rueda 
correspondiente al eje que presenta la desviación. 

Volts 

5 

7F. 83 FF RPM 

Figura 4.2 Determinac.ión del umbrai de encendido de cada rueda. 
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Figura 4.3 Diagrama de flujo del algoritmo que mantiene la orientación de la p/atafonna, 
incrementando o disminuyendo la velocidad de una rueda independiente. 

4.2.1. Control en cada eje independiente. 

Cuando se produce una perturbación en cualquiera de las ruedas, las otras se verán 
afectadas por esta perturbación, el sistema de control detecta la desviación en la 
orientación y entonces aumenta o disminuye la velocidad de cada rueda para compensar 
este efecto. Este esquema contrarestará el problema previsto en el análisis de la 
dinámica de la nave, debido al acoplamiento entre ejes. La desviación inducida en los 
otros ejes, debido al efecto de aumentar o disminuir la velocidad de la rueda en el eje 
bajo control, será a su vez compensada por su sistema de control respectivo, tomando 
dicha desviación como una perturbación que será minimizada. 

4.2.2. Rutina para controlar la orientación en un eje 

RUTINA QUE INCREMENTA O DECREMENTA LA VELOCIDAD DE GIRO DE UNA 
RUEDA INERCIAL, PARA MANTENER LA ORIENTACIÓN EN UN EJE. 

•PROGRAMA PRINCIPAL ······························ ··············································· PORTG EOU $1006 tlOD.! 
DDRG EOU $1007 11oo·t 
PORTE EOU $l00A 
OPTION EOU $1039 
ADCTL EOU $1030 

"""º EOU $102B 
ADR;! EOU $1032 
PORTB EOU 51004 
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CONVER: 

Sc:AN: 

REDVEL: 
LOOPl: 

AUMVEL1 
LOOP21 

ORG $0110 
LOS 1$03FF 
LDAA •SFF 
STAA DDRG 
LDX 11000 
BSET $39,X,$80 
BSET $30, X, $81 
JSR ESPERA 
LDAB 1$18 
srAD sao 
LDAB lt$1F 
STAll $01 
LDAA lt$83 
STAA $02 
LOAA ADR2 
CHPA $00 
BLO AUMVEL 
LDAA ADR2 
CMPA $02 
DHI REDVEL 
LOAA $01 
STAA PORTG 
JSR RET 
JHP SCAN 
LDAA ADR2 
CECA 
STAA PORTE 
CMPA $02 
BNE LOOPl 
JHP SCAN 
LDAA ADR2 
INCA 
STAA PORTE 
CHPA $01 
BNE LOOP2 
JHP SCAN 

¡•INICIA EL PROG. EN ESTA DIRECCION DE MEHORIA RAM 
1 • INI'10 DEL STACK POINTER 
¡•CARGI\ EL REGISTRO A CON EL NUHERO BIN 11111111 
; •CONf"IGURA EL PUERTO G COHO SALIDA 
; •APU/HA A REGISTROS 
1 •tlABJ LITA EL CONVERTIDOR ANALOGICO/DIGITAL 
;•HABJt,ITA LA ENTRADA ADR2 DE 8 BITS DEL CONV. 
; •SALT1'\ A LA SUBRUTINA DE TIEMPO ESPERA 
1•VALOK INFERIOR DE ESTABILIDAD, 18 • 2.4111 VOLTS 
1 •EL \',\LOR ANTERIOR PONLO EN LA DIR, DE MEMORIA $00 
1 •VALCJH CENTRAL DE ESTABILIDAD, 7F • 2,4901 VOLTS 
; •EL VALOR ANTERIR PONLO EN LA OIR. DE MEMORIA $01 
1 •VALOI{ SUPERIOR DE ESTABlLlDAD, 83 .. 2.5686 VOLTS 
; •EL Vt\LOR AllTERIOR PONLO EN LA DIR, DE HOHORIA $02 
1 • PRUUIA SI ADR2 ES 
;•HENO!l OUE $18•123 DEC• 123•5/2!:i!:i• 2.4111 VOLTS 
;•BRltH~ SI ES MENOR OUE 2,4117 VOLTS A LA RUTINA DE AUMVEL 
1 • PRUf:BA SI ADR2 ES 
; •HAYOI{ OUE $83•131 DEC• 131•5/2!>5• 2.5686 VOLTS 
1 • BRIN::A SI ES HAYOR QUE 2. 5686 VOLTS A LA RUTINA DE REDVEL 
1 •CARG1\ EL ACUMULADOR CON EL NUMERO QUE HALLA EN MEMORIA $01 
; •PON t::L DATO EN EL PUERTO G, 
; •SALT,\ A LA SUBRUTINA RET 
1 •REGRESA A EXPLORAR 
1 •RUTINA QUE REDUCE LA VELOCIDAD, CARGA EN EL ACUMULADOR A EL DATO DE ADR2 > 83HEX 
; •DECREMENTA EL DATO DE ADR2 DEL ACUMULADOR A 
¡•SACA EL DATO ANTERIOR POR EL PUERTO E 
; •coHrARALO CON EL NUM 83 HEXADECIMAL 
;'"BRINCA SI NO ES IGUAL A 83 IZ•OI A LOOPl 
1 '"REGRESA A EXPLORAR 
1 •RUTWA QUE AUMENTA LA VELOCIDAD,CARGA EL ACUMULADOR A CON EL DATO ADR2 < '78 HEX 
1 •INCREMENTA EL DATO DE ADR2 DEL ACUMULAOOR A 
1 •SACA EL DATO ANTERIOR POR EL PUERTO E 
1 •cOHrARALO CON EL NUM 18 HEXADECIMAL 
;•BRINL:A SI NO ES IGUAL A 18 IZ•OI A LOOP2 
1 •REGRESA A EXPLORAR 

/SUBRUTINA DE RETARDO PARA LAS LECTURAS DEL CONVERTIDOR 

RET1 
LOOP• 

LDY ISFFFF 
DEY 
BNE LOOP 
RTS 

; •CARGA EL ACUMULADOR DE INDICE Y CON EL NUH FFFFHEX 
; •DECREMENTA EL ACUMULADOR Y 
¡•BRINCA SI NO ES IGUAL A CERO U\ BANDERA Z•O A LOOP 
1 •RETORNO DE LA SUBRUTINA 

;JMP HA:lT 
;MAST: LDX ISFFFF 
1LOOPX1 DEY 
;BNE LOOP2 
1RTS 

t SUBRUTINA PARA DAR TIEMPO A QUE SE ACTIVE EL CONVERTIDOR 

ESPERA1 LOAS #SFF 
'I: DECB 

BNE I 
RTS 

1 •CARGJ\ EL ACUMULADOR 8 CON EL NUM FF HEX 
1 •DECREMENTA EL ACUHU LADOR B 
1 • DRINC'l\ SI NO ES IGUAL A CERO U\ BANDERA Z•O A I 
t • RETOHNO DE LA SUBRUTINA 

4.2.3. Encendido de las bobinas magnéticas. 

Las bobinas magnéticas se encenderán, cuando las ruedas inerciales se encuentren en 
estado de saturación, su acción permanecerá hasta que las ruedas regresen a su 
operación nominal. 
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RUTINA PARA ENCENDIDO DE LAS BOBINAS MAGNÉTICAS PARA MANIOBRAS DE 
DESATURACIÓN, CUANDO EL MOMENTUM ACUMULADO. EN LAS RUEDAS 
INERCIALES LLEVA A ÉSTAS A UNA ZONA CERCANA A LA SATURACIÓN. 

•PROGRAMA QUE CONTROLA LA INVERSIÓN DE LA POLARIDAD Y APAGADO 

: ~.e.~~~'?~~~~~~~~~!~~~.~ !.R.~~~~ P.~~ ~~~~?.q~~T~.'?:'!~~~ 'tf!~!iR~1.~1. • •••• •. • 
•ASIGNACIÓN DE DIRECCION DE REGISTROS 

PORTB EQU $1004 
PORTE EOU $100A 
OPTIOH EQU $1039 
AOCTL EOU SlOJO 

~~~! ..... ~?~ .... ~!~:! ......................................................... . 

ORG $0110 
LOS #$D1FF 
LDAA#SBO 
STAAOPTION 
LDAA#S30 
STAAADCTL 
LOAA#S7B 
STAA$180 
LDAA#S7F 
STAAS181 
LDAA#S83 
STAAS182 

READDATA: LDAAADR1 
CMPA$180 
BLO MASMENOS 
LDAAADR1 
CMPAS1B2 
BHI MENOSMAS 
LDAA#SOO 
STAAPORTB 
JSR OELAY 
JMP READDATA 

MASMENOS: LDAA #$01 
STAAPORTB 
JSR OELAY 
LDAAADR1 
CMPA$181 
BNE MASMENOS 
JMP READDATA 

MENOSMAS: LDAA #$03 
STAAPORTB 
JSR DELAY 
LDAAADR1 

CMPAS181 
BNE MENOSMAS 
JMP READDATA 

DELAY: LOX #$0005 
LOOP: OEX 

BNELOOP 
CLC 
RTS 

; INICIO DEL PROGRAMA EN MEMORIA "RAM" 
; INICIO DEL STACK POINTER 
; CAR< iA EL REGISTRO A CON EL NUMERO DIN 10000000 
; HABILITA EL CONVERTIDOR ANALOGICO /DIGITAL 
; CARGA EL REGISTRO A CON EL NUMERO BIN 10t 10000 
; HABILITA LA ENTRADAADR1DE8 BITS DEL CONVERTIDORA/O 
; VALOR INFERIOR DE ESTABILIDAD. 78 = • 2 ... 117 VOLTS 
; EL VALOR ANTERIOR PONLO EN LA DIR. DE MEMORlA $180 
; VALOR CENTRAL DE ESTABILIDAD, 7F"' 2A901 VOLTS 
: EL VALOR ANTERIOR PONLO EN LA OIR. OE MEMORtA $181 
; VALOR SUPERIOR DE ESTABILIDAD, 83 = 2.5688 VOLTS 
; EL VALOR ANTERIOR PONLO EN LA DIR. DE MEMORlA $182 
; PRUEBA SI ADR1 ES 
;MENORQUE #$78=-2.4117VOLTS 
; BRINCA SI ES MENOR OUE-2.4117 VOLTS, A LA RUTINA MASMENOS (POLARIDAD POSITIVA) 
; PRUEBA SI ADR1 ES 
; MAYOR OUE #$83 = 2.5686 VOLTS 
; BRINCA SI ES MAYOR QUE 2.5666 VOLTS.A LA RUTINA MENOSMAS (POLARIDAD NEGATIVA) 
; CARGA EL ACUMULADOR A CON O VOLTS 
; APAGADO DE LAS BOBINAS 
; SALTA A LA RUTINA DE RETARDO DE TIEMPO 
; SALTA A LEER DE NUEVO EL SIGUIENTE DATO 
; RUTINA DE POLARIZACIÓN POSITIVA 
; EL DATO DE LA DIR. DE MOMORIA 01 SACALO POR EL PUERTO B 
; SALTA A LA SUBRUTINA DE RETRASO 
• PRUEBA SI EL DATO DE ADR1 es 
; EL DATOADR1 ES IGUALA 181 "'2.5686 VOLTS 
; BRINCA SI NO ES IGUAL A LA RUTINA DE MASMENOS 
; SAL TA A LEER El NUEVO DATO DE ENTRADA EN ADR1 
;POLARIZACIÓN NEGATIVA 
; El DATO DE LA OIR. DE MOMORIA 03 SACALO POR EL PUERTO 8 
; SAL TA A LA SUBRUTINA DE RETRASO 
; PRUEBA SI EL DATO DE AOR1 ES 
;EL DATO ADR1 ES IGUALA 181 "'-2.4'117 VOLTS 
: BRINCA SI NO ES IGUAL A LA RUTINA DE MENOSMAS 

; SALTA A LEER EL NUEVO DATO DE ENTRADA EN ADR1 
; RETARDO DE 10 MILISEGUNDOS 
; DECREMENTA EL REGISTRO DE INDICE X 
; BRINCA SO NO ES IGUAL A CERO LA BANDERA Z, Z •O A LOOP 
; LMP 1A LA BANDERA DE ACARREO 
; RETORNA A LA SUBRUTINA 

4.3.- ACTUADORES. 

4.3.1. Ruedas utilizadas. 

Para poder realizar las primeras pruebas de control con un sistema de ruedas Inerciales, 
ha sido necesario llevar a cabo una serie de adaptaciones. Como ruedas inerciales, se 
han utilizado tres masas cillndricas que han sido montadas en los ejes de igual número 

59 



de motores de corriente directa. Para la determinación de los momentos de Inercia de 
estos dispositivos fue necesario considerar también la masa de las armaduras. 

,. 
5

_
5 

an MOTOR DE OC 

24 V 7W 

1- ....______., 
1.7cm 

Figura 4.4 Dibujo de una de las ruedas utilizadas y su acoplamiento con el motor de CD. 

Figura 4.5. Ensayo sobre el eje Zen la plataforma de simulación. 

4.3.2. Bobinas utilizadas. 

Existen dos geometrias básicas para las bobinas magnéticas utilizadas en satélites 
pequeños, una de ellas es un cilindro alargado y la otra es siguiendo el contorno del 
satélite. Para el proyecto del satélite de percepción remota se tomaron en cuenta las dos 
tendencias [16]. 

Las bobinas cilíndricas (en forma tubular) ofrecen ventajas en cuanto a sus dimensiones 
reducidas; ya que con un material adecuado en el núcleo, es posible obtener momentos 
dipolares relativamente grandes. Son fácilmente montables aunque presentan histéresls y 
no linealidades. 

Las bobinas arrolladas alrededor del satélite son otra opción viable, ya que aún con las 
reducidas dimensiones del satélite, se contarla con una mayor área en el núcleo, con lo 
cuál tendríamos mayor dipolo, pero se debe de tener en cuenta que entre mas cerca 
estén las bobinas de los circuitos, pueden existir efectos de interferencia 
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electromagnética. Su diseño es muy simple, pero su montaje es considerado como 
complicado y delicado. 

Figura 4.6 Fotografía de dos bobinas en la mesa de pruebas. 

Se tomó como decisión utilizar las bobinas en forma de cilindro alargado para ofrecer 
mejores características de desempeño y facilidad de manejo, además de proporcionar 
pares relativamente grandes con la utilización de núcleos magnéticos(16]. Las bobinas 
utilizadas cuentan con las siguientes características; longitud: 40 cm., diámetro: 2 cm., 
masa total: 974 gr., dipolo: 12 Am2

., alambre: cobre calibre 32., número de arrollamientos: 
2.4., núcleo: cobalto 

Alambre 
de Cobre 

Núcleo de 
cobalto 

40 cm 

Figura 4. 7. Bobina con núcleo de cobalto empleada para llevar a cabo funciones de 
desaturación en las ruedas inercia/es. 

4.4.- INTERFACES MICROCONTROLADORES-SENSORES. 

El esquema general del sistema completo de detección de orientación y control de 
estabilización, ha sido mostrado con anterioridad. Hasta el momento de llevar a cabo 
esta tesis no se contaba con los giróscopos ni el magnetómetro. Con el propósito de 
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poder llevar a cabo pruebas de laboratorio de manera simplificada, únicamente se ha 
utilizado el sensor de sol para determinar la desviación de la plataforma. Este sensor nos 
puede proporcionar información sobre la desviación en dos ejes, sin embargo, sólo 
hemos utilizado uno de ellos, debido a que el diseño del sistema de control está basado 
en la independencia entre ejes. En la siguiente figura se muestra el diagrama de bloques 
de la interfaz sensor de sol - microcontrolador. 

Convienid.or 
A./Dül 
mlcrocontrobd.or 

c .... ,,..rd.dor 
A/Dül 
mlcrocHlttobd.or 

Circuito .. acondk:lonaml.1110 
Ül Hruor a. 101 

Figura 4. 8 Interfaz sensor de sol - microcontrolador. 

4.4.1. Circuitos de acondicionamiento. 

En la siguiente figura se muestra el circuito de acondicionamiento que fue utilizado para 
proporcionar un voltaje de entrada, al convertidor ND del microcontrolador, de O a 5 
volts. La corriente de corto circuito de las celdas de cada eje, es restada y amplificada 
para obtener un voltaje proporcional al ángulo de desviación. 

Figura 4. 9. Circuito de acondiclan'amientá del sensor de sol. 

4.4.2. Filtrado digital. 

En la adquisición de datos de un sistema qüe va a·ser controlado, es necesario asegurar 
que la Información recibida sea confiable para que el proceso de control se realice 
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adecuadamente. La sefíal de entrada puede estar influenciada por muchas fuentes de 
ruido. En los sensores de orientación, la desviación del valor real de dichas sefíales 
puede ser provocada por factores debidos al ambiente en el que se encuentran 
trabajando estos dispositivos, tales como incidencia de radiación, tormentas 
electromagnéticas, ruido inducido por corrientes cercanas, cambios de temperatura, etc. 
Por todas estas razones, resulta obvio el empleo de un método para eliminar las sefíales 
espurias en el slstema[5]. 

Las exigencias de operación en un ambiente orbital dificultan las cosas, los filtros 
analógicos son vulnerables· a esta situación. Ante la eventualidad de alguna falla en un 
circuito, los filtros analógicos no pueden ser modificados en órbita, en cambio, los filtros 
digitales si pueden reprogramarse al enviarse a través de comandos un nuevo programa, 
esto los hace más fáciles de manejar y modificar. Por estas razones, es que se ha 
determinado utilizar un sistema de filtrado digital, que no es mas que un programa 
dedicado a discriminar las frecuencias no deseadas en los datos adquiridos, mismas que 
provocan efectos adversos para los propósitos de procesos posteriores. La calidad de la 
sefíal a la salida del filtro mejora notablemente puesto, que lo que obtenemos es una sefíal 
limpia a partir de las sefíales de entrada con ruido. 

Una buena elección del método de filtrado es indispensable para que se ajuste a las 
capacidades del lenguaje de programación y del equipo que lo soportan. Existen muchos 
métodos disponibles para ser utilizados como eliminadores de ruido, sin embargo, 
funcionan con principios similares: se toma una cantidad de datos, se asigna un peso a 
cada una de las muestras {multiplicar por coeficientes calculados) y se suman, para 
posteriormente dividirlos entre el número de muestras tomadas. 

El método utilizado para el desarrollo de este trabajo es el de ajuste de datos a una 
curva[5]. La concepción del método es bastante sencilla y efectiva, por lo que para su 
utilización en la adquisición de datos desde sensores de orientación, es muy 
conveniente. El método consiste en la búsqueda de una curva de cierto orden a la cual 
se ajusten los datos adquiridos. El ajuste se realiza minimizando el cuadrado de la 
distancia de cada uno de los puntos a la curva. La representación de la curva se lleva a 
cabo por medio de una ecuación de grado tal, que convenga al disefío. Esta puede ser 
de primer grado {recta) o grados subsecuentes. El proceso de la sefíal se complica para 
curvas cuyas ecuaciones son de altos grados, puesto que el disefío Involucra mayor 
número de operaciones. 
El programa, desarrollado para ser utilizado en microcontroladores de la serie HC11 en 
modo expandido, puede ser consultado en la referencia 5. 

4.5.- INTERFACES MICROCONTROLADORES-ACTUADORES. 

Se han desarrollado una serie de circuitos de conversión D/A (figura 4.1 O), de monitoreo 
{tacómetro), control de velocidad {PLL), de acondicionamiento de sefíales y de potencia 
para manejar los motores. Éstos giran a una velocidad nominal de operación de 1800 
RPM, lo que introduce un momentum angular al sistema [13). Cuando se produce una 
perturbación se detecta la desviación en la orientación y entonces aumenta o disminuye la 
velocidad para compensar este efecto. Cuando la acumulación de momentum en alguna 
de las ruedas no permite ya su operación, entonces se aplica un par para frenar o 
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desaturar dicl:la rueda, co~Ó~este f¡e~ado c~usa l.m efecto de reacción en el satélite, es 
entonces necesario aplicar una corriente a las bobinas para contrarrestar este efecto y 
mantener la orientación de la nave en forma estable. 

4.5.1. Motores de CD. 

Con la finalidad de poder llevar a cabo nuestras pruebas de laboratorio, se utilizaron 
motores de corriente directa como Impulsores de la ruedas inerciales, debido a las 
ventajas que representa su utilización; pero es necesario recordar que para la 
implementación de un sistema de control de orientación con ruedas inerciales en un 
satélite pequeño, y con la finalidad de poder alcanzar la precisión en el apuntamiento y 
asegurar un tiempo minimo de 5 años de funcionamiento en órbita, es necesario adquirir 
estos componentes con algún fabricante de la industria espacial como por ejemplo 
HITAC0[21], que ofrece gran variedad de ruedas Inerciales para el manejo del 
momentum angular. 

Los motores de corriente directa (TEAC 24V DC @ 0.1A ) presentan las siguientes 
ventajas: (1) una velocidad ajustable del motor en Intervalos amplios, (2) una salida de 
potencia mecánica constante, o par constante, (3) una rápida aceleración y frenado y (4) 
respuesta a una señal de retroalimentación. Es por esto, que se tiene un mayor control y 
por tanto una mejor precisión. En la siguiente figura se aprecia la conexión del motor al 
circuito de control. 

·l&V 

Figura 4.10. Circuitos de conversión DIA y etapa de potencia motor-PLL. 
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4.5.2. Circuito PLL. ( Lazo de Amarre de Fase) 

El sistema de control de velocidad de los motores que manejan a las ruedas inerciales, se 
diseíió con base a un circuito de Lazo de Amarre por Fase (o PLL por sus siglas en 
Inglés). Un PLL es un circuito que se compone de un detector de fase, un filtro pasabajas 
y un oscilador controlado por voltaje; conectados como se ilustra en la figura 4.11 el 
hecho de tener un oscilador controlado, lo hace capaz de amarrarse o sincronizarse con 
una señal de entrada. Si la fase cambia, lo cual indica que la frecuencia entrante está 
cambiando, la tensión de salida del detector de fase aumenta o disminuye justo lo 
suficiente para mantener la frecuencia del oscilador igual a la frecuencia de entrada, 
manteniendo la condición de amarre. El diseño y el circuito completo se muestran en el 
apéndice C. 

Figura 4. 11 Diagrama de bloques de un circuito de Lazo de Amarre de Fase (PLL) 

4.5.3. Tacómetro. 

El objetivo principal de este circuito es de mostrar de una manera gráfica la velocidad de 
los motores de CD en revoluciones por segundo, con una actualización constante. Esto 
nos permite visualizar de una manera rápida la velocidad de giro de las ruedas y detectar 
los cambios que ocurren durante la realización de los ciclos de control. Este circuito 
transforma una señal optoelectrónica, producida por un par emisor - receptor, en un tren 
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de pulsos que es cuantificado por un conjunto de flip flops que hacen las veces de 
contadores, esta señal es transferida a un decodificador BCD a 7 segmentos para ser 
desplegada. En el apéndice D se muestra el diseño completo de este dispositivo. 

Figura 4. 12. Circuito de medición de la velocidad de giro de las ruedas. 
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CAPÍTULO 5 

PRUEBAS DE FUNCIONAMIENTO. 

En este capitulo se hace una reseña de las pruebas de control de orientación llevadas a 
cabo con este sistema. Se hace énfasis en el control de orientación en cada eje 
independiente debido a que esto simplifica mucho esta labor. Es bien sabido que existe 
un acoplamiento entre los ejes, es decir, que el movimiento en uno de ellos afecta a otro, 
pero consideramos que esto no representa ningún problema; debido a que el movimiento 
causado por dicho acopiamiento, es interpretado por el sistema de control como una 
perturbación y lo corrige de manera adecuada[22]. 

Las pruebas se llevaron a cabo en un simulador flsico, que proporciona un medio con 
fricción prácticamente nula, simulando asl una de las condiciones mas importantes desde 
el punto de vista de los sistemas dinámicos: la falta de fricclón[14). 

Para poder visualizar el resultado de la orientación se utilizó un programa que lleva a 
cabo una graficación de la orientación[5). Este programa toma las señales del sensor de 
sol y proporciona información alfanumérica y gráfica tridimensional de la orientación, para 
su adecuada visualización. 

CTO. DE ACONO. 
DEL SENSOR DE SOL 

ETAPA DE POTErlCtA 
PLL CONVERTIDOR 

NO EXTERNO 

Figura 5. 1 Diagrama esquemático que muestra Ja interconexión de Jos componentes 
Del sistema de control de orientación. 

5.1.-SIMULADOR FISICO PARA PRUEBAS DE CONTROL DE ORIENTACIÓN. 

Para poder llevar a cabo el desarrollo y las pruebas de funcionamiento de los sistemas 
de control de orientación de satélites, es necesario contar con un simulador que nos 

68 

TESIS CON 
FALLA DE ORIGEN 



permita un movimiento angular suficiente en los tres ejes y un equilibrio -neutral bajo 
cualquier ángulo de deflexión. 

El equilibrio neutral en cualquier ángulo de deflexión, implica el contar con un sistema de 
balanceo estático y dinámico en la plataforma, que por el momento todavla no ºse 
encuentra en funcionamiento, y por tanto no pudo usarse en este trabajo; pero que sin 
duda proporcionará una ayuda importantislma en el desarrollo de las pruebas de control 
de orientación una vez que se encuentre en operación. 

Uno de los principales objetivos de utilizar un simulador, es el de contar con un medio sin 
fricción que nos permita evaluar el desempeño de sensores, actuadores y algoritmos que 
serán implementados posteriormente en satélites artificiales. Además de que sirve como 
plataforma para llevar a cabo la integración de los sensores, los actuadores, baterlas, 
controladores y todos los aditamentos necesarios para reproducir un tensor de inercia 
dado[14). 

El diseño básico de este tipo se simuladores, consiste de una plataforma móvil donde se 
colocarán los componentes bajo estudio; suspendida sobre un soporte que permita el 
movimiento en los tres ejes de rotación con fricción despreciable. Esto nos lleva 
necesariamente a un balero de aire esférico como la única solución para soportar a la 
plataforma. 

Figura 5.2. Balero de aire esférico sustentando la plataforma de pruebas. 
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La plataforma es de forma circular con un diámetro de 76 cm, y un sistema de 
multlperforaciones radiales, que permite la sujección de los diferentes componentes en 
prácticamente cualquier posición. El balero de aire es esférico, multiflujo, con diámetro de 
10 cm., maquinado en bronce con una capacidad de carga por diseño de 80 Kg y donde 
se genera el medio con fricción despreciable[14]. La utilización de materiales compuestos 
en la plataforma, es un factor que permite disminuir los pares residuales, al no existir 
problemas de elongaciones o contracciones con los cambios de temperatura. 

En la figura 5.2 se muestra el esquema general del simulador completo; sus principales 
componentes son: mesa o plataforma, balero de aire esférico (semiesfera y copa), brida 
para suministro de aire y soporte. 

:¡i-

Figura 5.3 Diagrama general de la plataforma de simulación donde se muestran los 
componentes principales. 

5.2.- PRUEBAS DE FUNCIONAMIENTO EN CADA EJE INDEPENDIENTE. 

Con el propósito de comprobar el funcionamiento adecuado de Jos programas y circuitos 
desarrollados para el manejo de las ruedas inerciales y las bobinas, y determinar los 
pares netos disponibles y su efectividad para llevar a cabo la corrección de la orientación, 
dadas las limitaciones de masa, dimensiones y energla disponibles en un satélite 
pequeño; se ha implementado un experimento como el mostrado en la figura 5.1 
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POTENCIA 
W.tts 

49 

42 

35 
28 

21 

14 

300 600 900 1200 1500 1800 2100 RPM 

Figura 5.4 Curvas de respuesta Potencia vs velocidad en un eje de referencia. 

Se han realizado únicamente pruebas de funcionamiento en un solo eje a la vez. Las 
ruedas y bobinas han sido colocadas sobre Ja plataforma (una rueda y dos bobinas), 
junto con baterlas, circuitos de acondicionamiento, interfaces de potencia, el 
microcontrolador y el sensor de sol que nos sirve para determinar la desviación de la 
orientación. 

Figura 5.5. Fotografía de un ensaye de control de orientación con una rueda inercial 
sobre el eje Z. 
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El control de la rueda se efectúa sobre su propio eje de giro, mientras que, debido a la 
manera en que las bobinas nos pueden proporcionan un par es alineándose con el dipolo 
terrestre; para el control de un eje en particular hay que hacer uso de las bobinas 
colocadas en los ejes perpendiculares a este eje[16). 

Como primera prueba se caracterizó el comportamiento del motor y la rueda: El resultado 
se muestra en la siguiente figura, es de esperarse que con la utilización de una rueda 
inercial calificada para vuelo orbital no se tendrá el problema de histéresis. 

RPM 

2400 

1800 

1200 

600 

12 VOLT.AJE 

Figura 5. 6. Curva de respuesta típica del conjunto motor-rueda,. donde se muestra la 
relación entre el voltaje de entrada vs_~PM y se aprecia la existencia de histéresis. 

El microcontrolador procesa los datos próporci~nados por el sensor de sol (en grados de 
inclinación respecto a un eje de referencia) y ·si detecta que existe un error en la 
orientación, envfa un valor de voltaje para aumentar o disminuir la velocidad de la rueda, 
dependiendo del signo de la señal de error, para estas pruebas los resultados se 
muestran a continuación. 

En la figura 5.7 es posible observar la respuesta del sistema en el monitor de una 
computadora mediante un programa escrito en c++, el cual se explica en la sección 5.4 
visualización de la orientación. Ante una desviación inicial, inducida intencionalmente, la 
respuesta del sistema es de unos cuantos segundos; lo que nos permite afirmar que 
nuestro sistema será capaz de lievar a cabo acciones de control y apuntamiento de una 
manera muy efectiva. 

EJE y 
gr>dos(") 

'.f ... ~ 15F. . EJ.E· X . 
1 2 3 4. 

(seg) 

·15 . 
,", ·. , 

Figura 5.6 Curvas de respuesta DesviaC:ión vs Tiempo en los tres ejes de referencia. 
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Las bobinas magnéticas entran en acción con un control de tipo bang-bang, donde un 
voltaje constante de 11 volts proporciona un dipolo aproximado de 12 Am2

• Este dipolo 
interactúa con el campo magnético local para proporcionar un par de · control para 
eliminar el exceso de momentum acumulado en la rueda Inercial. Cuando el momentum 
en la rueda excede el limite máximo permitido (2200 rpm), se encienden las bobinas y 
ejecutan su acción. Los valores del campo magnético en el lugar donde se llevaron a 
cabo las pruebas fueron de: Bx= 39,772 nT en la dirección Norte, By= - 236 nT en la 
dirección Este y Bz=18,597 nT en la dirección vertical. La componente del campo total es 
Bt= 43,906nT. El eje X está alineado con el Norte, el Eje Y con el Este, y el eje Z con la 
vertical. Para el caso de las ruedas Inerciales utilizadas, el momentum permitido para 
cada rueda es de 1.53 x 10-< (kg m2

]. 

5.3. PRUEBAS DE FUNCIONAMIENTO EN TRES EJES. 

El mayor problema que hemos enfrentado hasta este momento durante la realización de 
las pruebas, ha sido el desbalanceo de la plataforma, ya que al no existir fricción, una 
pequeña desviación (inducida intencionalmente por nosotros) provoca un gran 
desplazamiento en el conjunto; a falta de un sistema automático de balanceo, fue 
necesario plvotear el eje bajo estudio y asl poder llevar a cabo las pruebas, aunque con 
un poco de fricción causada por el mismo pivoteo. 

Al Iniciar la prueba se hace un balanceo estático de la plataforma colocando 
manualmente una serie de masas en las posiciones apropiadas a fin de lograr mantener 
el sistema en equilibrio, sin embargo una vez Iniciada la prueba, la desviación provoca un 
movimiento muy rápido de calda de la plataforma, impidiendo asl la realización .de los 
ensayes. Por eso la utilización del pivoteo. 

No es posible llevar a cabo pruebas de funcionamiento en tres ejes hasta que se cuente 
con el sistema de balanceo automático. 

5.4. VISUALIZACIÓN DE LA ORIENTACIÓN. 

El Sensor de sol produce datos (cuyos valores son en un rango de 0-5 volts) que 
representan la orientación de la plataforma de simulación en dos ejes ortogonales. La 
lectura de la orientación en dichos ejes se obtiene numéricamente al convertir los valores 
de voltaje del sensor a un valor hexadecimal (estos valores van desde 00 hasta FF) y la 
figura 5.1 pretende mostrar como se ve directamente la orientación flsica de la 
plataforma; sin embargo, se requiere de un despliegue visual de estos datos, ya que 
cuando el satélite se encuentre en órbita, obviamente éste no se encontrará a la vista y 
por tanto, será mucho más fácil observar la orientación en tierra con la ayuda de un 
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monitor y de esta manera saber si se han estado llevando a cabo correctamente las 
maniobras de orientación. Para ello es utilizado un sistema de graficación en PC como 
herramienta de despliegue de datos y simulación de orientación[S]. 

El programa [5] fue escrito en lenguaje C++ por ofrecer una gran flexibilidad para el 
manejo de gráficos y manejo de puertos. Cuenta con la opción de inicializar la posición 
del objeto en la pantalla por medio del teclado, de tal suerte que los datos recibidos del 
puerto serle son actualizados constantemente en la gráfica a partir de una referencia 
Inicial. 

Permite también establecer la dirección de visualización del objeto, esto será muy 
Importante en órbita debido a que podremos simular al satélite visto desde el sol o desde 
la tierra. Básicamente se puede seleccionar un punto de partida para cada uno de los ejes 
y el punto de vista del observador. El objeto es Introducido desde un archivo, el cual 
contiene los vértices y se definen las caras que lo forman. 

Los datos del microcontrolador se envían a la PC en forma serial asíncrona, esta 
comunicación se lleva a cabo a través del puerto COM 1 a una velocidad de transmisión 
de 9600 bauds. La información recibida contiene datos de ros tres ángulos de desviación, 
los cuales son diferenciados por medio de un protocolo de comunicación simple; sólo se 
reciben datos, lo que permite enviarlos en forma ordenada después de una palabra de 
control. Ésta última se utiliza para indicar a la computadora el momento en el cual se 
inicia el envio del dato de guiñada, seguido de dato de cabeceo, y por último el de 
rotación, para comenzar nuevamente enviando la palabra de control(S]. 

..,,-co:::==:::<2:::::~--,.-IC::l7'---.1.___: ~ 

- ...... 
liU:! 1~f~1=ñ! 
U•I•.._ - Ul•l•n 

ir:l~!@¡ft\'ft~t!L 

Figura 5. 7. Monitor de la PC donde se despliegan los datos tanto numéricos como 
gráficos de la orientación de la plataforma. 
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5.5.- DISCUSIÓN DE RESULTADOS Y RECOMENDACIONES. 

El esquema general propuesto de detección de orientación y control de estabilización, 
utilizando ruedas inerciales y bobinas magnéticas, se muestra en la siguiente figura 5.8. 

TRES 
GIRÓSCOPOS 

LTS.iO.rlseg :\ - · .. - · -'···. 
OU~IÍIAO~· .... 

RESOLUCl~_H 'º~~~~~~. _' __ ~-: _.· _- .- • 
. · '. : '• 'ROTACIÓN 

, CABECEO· . 

SENSORoe. P~OE ,;: 
TIERRA APLtlTAMIENTO ~ 
ESTÁTICO , ___ o.1• 0 0.J". . ~ 

SENSOR De 
SOL EN DOS 
EJES, 

SISTEMA DE 
CONTROL DE 
ORIENTACIÓN 

COMPUTADORA 
DE ABORDO 

FILTRADO 
(REDUCCIÓN DE RUIDO) 

DETERMINACIÓN 
DE ORIENTACIÓN 

COMANDOS Y 
ALGORITMOS DE 
CONTROL 

mes RUEDAS INERCIALES 

TRES IDBIHAS MAGNálCAS 

====-i-r --'VVV'-

¡-,__-.J-i f 
ESPECIF'!c.ACIONES GENERALES DEL SISTBrAA. 

-lMsA• 12.53 kg 

POTENClA· 20.58 W 

PRECISIÓN DE s 0,1 • 
NUHTPMlemJ 

Figura 5.8. Diagrama esquemático donde se muestran los componentes principales de los 
subsistemas de detección de orientación y control de estabilización. 

El sistema de control está planteado como un esquema independiente en cada eje, cada 
rueda Inercial podrá aumentar o disminuir su velocidad para corregir la desviación en 
dicho eje. 

La utilización de bobinas magnéticas tiene muchas ventajas, debido a su bajo consumo 
de energla y bajo peso, además que permite implementar un sistema de control 
autónomo. La desventaja es la precisión que se obtiene, sin embargo existe una 
tendencia positiva para mejorarla, debido a la utilización de nuevos algoritmos y 
microcomputadoras mas poderosas a bordo. 

Se emplearon valores constantes de campo magnético para pruebas en el laboratorio, ya 
que nos es posible contar con un simulador magnético que sea capaz de reproducir los 
valores de campo magnético de una determinada órbita. 

Este tipo de experimento nos han permitido llevar a cabo una comprobación flsica del 
funcionamiento del sistema en su conjunto. Podemos asegurar que es posible contar con 
pares suficientemente grandes para corregir la orientación y llevar a cabo funciones de 
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freno magnético en la nave. Será necesa~io Uevar a cabCl prueb~s de simulación para 
determinar su comportamiento en órbita. - · 

Con los pares magnéticos es posible controlar lo que tiene una gran implicación ya que 
constituye un sistema de respaldo. · -

Dadas las limitaciones que se tienen para llevar a cabo las_ pruebas del proceso de 
desaturaclón de las ruedas, debido entre otras causas al efecto causado por la fricción en 
el eje plvoteado y a los valores de campo magnético, que por razones obvias se 
mantienen constantes, es preferible llevar a cabo una simulación del comportamiento de 
esta maniobra de desaturación. Hay que considerar que en tierra _no serla posible 
establecer la efectividad de esta maniobra, ya que hay que establecer con cierta precisión 
los tiempos de duración de la misma y los efectos que causará en el apuntamiento del 
satélite y en la misión. 

Basados en los resultados hasta ahora obtenidos, podemos afirmar que es posible la 
utilización de este sistema para control de orientación de satélites de órbita baja, logrando 
una precisión de ± 0.5 grados en los tres ejes. 

Figura s.9 Experimento de control de orientación con ruedas inerciales y bobinas 
· magnáticas. 

En lo que se refiere al proceso de desaturaclón de las ruedas, es necesario estar 
midiendo la velocidad angular y calcular el momentum, para saber si nos encontramos en 
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los límites de fÜnclonamlenfo'de las ruedas, ya que al salirse de este intervalo, éstas no 
podrlan llevar a cabo acciones de control. 

Fig. 5.10 Diagrama de flujo para la desaturaclón de cada rueda Inercial 

En este sistema se llevaron a cabo, pruebas de funcionamiento, en una plataforma de 
simulación, con un medio sin fricción. Las pruebas se realizaron probando en un eje a la 
vez. Sostenida la plataforma por dos pivotes (uno en cada extremo), debido al 
desbalanceo que se presentaba en la plataforma, es necesario primero hacer el balanceo 
de la plataforma, para después hacer las pruebas correspondientes, en cada eje. Las 
lecturas del tacómetro únicamente sirven para mostrar la velocidad a la que gira la rueda, 
asi como también, para comprobar si se esta realizando el incremento o decremento de 
velocidad cuando es llevada a cabo una inclinación determinada. 
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APENDICE A 

Desarrollo de las ecuaciones de Euler y ángulos de orientación (2.2.1) 

Las ecuaciones de Euler para determinar la orientación de un cuerpo, pueden ser 
escritas de la siguiente manera [15]: 

de las ecuaciones 2.2 

w1 = ,P-rpsen(} 

derivando w1 

w2 = &cosr/J + ipcostJsenrp 

dedvando W2 · 

11'2 .".' -&(lse~t/J+ B_co~~ +!f![t/Jcos(}cos.r/J+ O:senrp(..:. sentJ)]+ l/IC.ostJsen¡/J '.".'" O:senr/Jsen(} 

w2 = Bcos~ -ois~n!f>¿l/l.costJs;nr/J~!C'[t/JcostJcos¡/J-&sentJs~nr/J] 
11•3 = -&senrp + ipcostJcos¡/J 
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derivando W3 

11'3 = -[Oqlcos~ + Osen~]+\P[q!cos~(-sen¡¡j)+ Ocos¡6(-sen0)]+ '/lCOs¡llcosO 

w, = -Bsen¡¡j-Oqlcos~+rpcosOcos~ ".:.. \/)'[qlcrisl'lren¡ll + O(éos¡iireno)] 

Sustituyendo ~1 y:~, ~~I~ ~cu~ciÓri:· .. 

M, = ~[9§--\/)'~cosO-~e~~]+(C~~)~2w3 
Despejando O de la ecúaciÓn: 

Para la ecuación M2 

Sustituyendo W2 en la ecuación anterior. 

' . . , . 

despejando (A-C)w1W3 y dividiendri ~lltre B, laecuación queda: 

M, -(A-C)w,w, = Ocos¡¡j-ql~L;~ef~6s~e~¡ll+ ~(q!cosOcos~ :_OSent'lren~) 
B · ... '·. ,.·: .·. . , .. 

despejandoOcos¡ll la ecúación q~~d~ , 
' -.·:··:···.··:-:.·· 

Ocos~ = [?OSen¡ll--rp~osOS~ll~ ~ \/)'{qjcosocos~ + lkent'lren¡¡j)+ M, + (C; A)w, W3 J 
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dividiendo la ecuación entre coscj> nos queda 

Sustituyendo w; ~~ 1~'~cu~6ión';M i ;: ¿;¡;~: +{B -A)iV; ~2 la. ecuació~. qÚeda: 
>.~'. 'l ·~1'.:.\0'., v•~·-,·/.,•.'o".''.;;·,'~>,¡ >-.'._,.··-._-'"·--,/·~ .-,-;.· "'.,,·~',"'·-'''~ 

MJ =C[-Bs~~~-oic~¡i;f/lbci~~~~s~'.á~(ic~~Os~·~~'+i;é'h~cJ;ef>):(o·~_A)u•,w,] 
despejando wreallzám~sel si~~ie~~~ p;;;~e~1~,l~;~;b;'';,••l;}~ ,:~.· ; , ':<· 

" - .,: _,. .. ,<, .. ¡, s·~,'.·i':< ~ , 

MJ +(A; B)w, W2 = \V ces o co~;- ~[~·~f:~,~~~,~~;~e~,¡~;~+F~~en~,l o~ cos ef> 

M3 +(A- B)w,w, +~[~co~fke:ef> +~e~·~b~r~]t'~iji~~·~~~:~~ 2wcosBcosq} 
e .:·:·····,c>>_·.,·.•·.::•r,'·,:·:, •.. ' :X;Uj··'· ·. :· ·- .. 

dividiendo la ecuación entre cosaco~c1>. n6,s quéda~ 

\V= cosB!cosef>[ Bsenef>+O~cos~+~(~~~~c~;~2t:co~fkef9'+2[(A-B)w,w2 +M3 ]J 
,-:·e:.: .. ';"' ':/'.~.; 

, ._, ~' 
~': ::-~ .... ::.' ·, -~~·-· 

Ahora sustituyendo la ~ci.i~~:órí~~ ~E.ú L [~ w¿~~~en~ .j. a + p + 'l en la ecuación 
: ·; ·:~··(··cc,sef><. :: _:: ··: 

\V = 
1 [Bsenef> +y+ 8 + p] ~~s ~ueda . 

cosBcosef> · -• · ·. -

\V= 1 [-'-(-wcosfkenef>+a+p+'}senef>+r+o+p] 
cosBcosef> cosef> 

\V= 1 [senef>(-\Vcosfkenq}+a+fJ+,)+y+o+p] 
cosOcosef> cosef> · · · · · : 
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1 [senr/J ( senr/J ) J 1/1= -----·-- -- -rp(cosOsenrp)+--(a+{J+t;) +y+o+p 
cosOcosrp cosr/J cosr/J 

1 [ · 1 [senrp _. . ] J 1/1 = 2 senr/J(-rpcos(}senrp)+ . . --.(a+p+t;) +y+o+p 
cosOcos r/J cosOcosrp cosr/J. 

. -
' . ' ' ' 

(
sen',PJ 1 [senr/J ·: ·· ' . :·:.. . -J l/J=-1/J -,- + --(a+P1-t;)+y.+o+p 
cos r/J cosrpcosO cosr/J .. • : .··- : -/ --; . ___ ·. 

l/J+l/l(sen:r/JJ= 1 . [senr/J(a.+ft+t;)~r.+o+p.] 
cos r/J cosr/JcosO cosr/J . · -

Factorizando rp nos queda. 

( 
sen',P J 1 [senr/J J rp 1+-2- = --.(a+p+r;. )+r+o+p 
cos r/J cos,PcosB cosr/J _ 

(
cos

2
,P+sen

2
r/JJ 1 [senr/J( ·p -;) - ,, _ .] rp = -- a+ +.., +r+u+p 

cos2 r/J cosrpcos(} cosr/J - -. _ - - • -

( 
1 J 1 [senrp · ] rp -- = --(a+p+t;)+y.+o+p 

cos2 r/J cosr/JcosB cosr/J · · · . 

multiplicando por cos2
cj> nos queda finalmente 

l/)=cos'r/J{ 
1 

[senrp(a+p+t;)+y+o+p]} 
cosrpcosO cosr/J 
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APÉNDICE B 

Diagrama esquemático de la tarjeta mlcrocontroladora basada en el M68HC11F1, 
en modo "Single Chip". 

El siguiente diagrama corresponde a la tarjeta microcontroladora desarrollada para esta 
aplicación, es decir, el sistema utilizado en la presente tesis, sirve para llevar a cabo el 
control en un eje de la orientación de una plataforma autónoma autoestable usando un 
MC 68HC11 F1. Es de notarse que la mayor parte de los recursos periféricos propios del 
microcontrolador se encuentran sin usarse, esto es debido a que se diseñó una tarjeta 
que pudiera ser utilizada en otro tipo de aplicaciones. 

La comunicación con la PC para propósitos de programación del MC se realiza de forma 
serial aslncrona, con una interface del tipo RS232 y un conector 089. La linea de señal 
de entrada es PEO (pin 59) y las lineas de salida de control al motor a pasos son PGO, 
PG1, PG2 y PG3 (pines 27, 26, 25 y 24 respectivamente). 

:· ·:.:·, 
Es recomendable Incluir un arreglo de diodos zener reguladores; para ajustar de manera 
precisa los voltajes de referencia para el sistema de conversión AJO del MC. 
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APÉNDICE C 

CÁLCULO Y CONFIGURACIÓN DEL CIRCUITO DE LAZO DE AMARRE DE FASE 
(PLL). 

Una señal de entrada V1 , y la proveniente de un veo (oscilador controlado por voltaje), 
V0 , se comparan mediante un detector de fase (véase la figura C.1) que proporciona un 
voltaje de salida V0 , que representa la diferencia de fase entre las dos señales. Después 
este voltaje se alimenta a un filtro pasabajas; el cual proporciona un voltaje de salida, 
amplificado si es necesario, que puede tomarse como un voltaje de salida del PLL, y que 
se emplea internamente para modular la frecuencia VCO. La operación de lazo cerrado 
del circuito es para mantener la frecuencia del veo amarrada a la frecuencia de la señal 
de entrada. 

Figura C. 1 Diagrama de .bloques de un circuito de Lazo de Amarre de Fase (PLL) 
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Cuando el lazo se dice que está operando en amarre de fase o en lazo cerrado, es 
cuando la frecuencia de la señal de entrada y la frecuencia del VCO son iguales. El 
voltaje V0 , es el valor necesario para mantener el VCO en lazo cerrado con la señal de 
entrada. Posteriormente, el VCO proporciona a su salida una señal de onda cuadrada de 
amplitud fija igual a la frecuencia de entrada. La operación óptima se obtiene si la 
frecuencia central del VCO, f0 , se ajusta con el voltaje de polarización CD a la mitad de su 
intervalo de operación lineal. Cuando el lazo está amarrado, las dos señales para el 
detector son de la misma frecuencia aunque no necesariamente están en fase. Una 
diferencia de fase fija entre las dos señales para el comparador produce un voltaje CD fijo 
para el VCO. Los cambios en la frecuencia de la señal de entrada producen cambios del 
voltaje de CD para el veo. Dentro de un Intervalo de frecuencia de captura y lazo 
cerrado, el voltaje CD activará la frecuencia del VCO para igualarla con la de la entrada. 

En tanto que el lazo trata de capturar la frecuencia de entrada, a la salida del comparador 
de fase se tienen las componentes de frecuencia de la suma y la diferencia de las 
señales comparadas en el detector de fase. Un filtro pasabajas deja pasar sólo las 
componentes de baja frecuencia de la señal, de modo que el lazo pueda obtener la 
"captura" entre las señales de entrada y el veo. 

Debido al Intervalo limitado de operación del veo y a la conexión de retroalimentación del 
circuito PLL, hay una banda de frecuencias de operación que se especifica para un PLL, y 
el llamado intervalo de captura, el cual se define como el Intervalo de frecuencias 
centrado en torno a la frecuencia libre de oscilación del veo, fo, alrededor del cual el ciclo 
puede adquirir la condición de captura con la señal de entrada. 

Desarrollo 

El PLL que se utilizó en este sistema fue el CI LM565, el cual es un Lazo de Amarre de 
Fase de propósito general. Para determinar los valores de los componentes para permitir 
su utilización en un intervalo útil para nuestros propósitos, definimos los valores de ro MtN, ro 
NOM y de ro MAX con los que podemos determinar el valor en el que trabajará el veo, se 
tiene entonces que: 

fo = 1 / 3.7R0 e0 [Hz] {C.1) 

y las frecuencias mlnima, nominal y máxima de operación: 

ro MtN = 1400 [rpm], (J) NOM = 1800 [rpm] ro MAX 2200 [rpm] 
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Para calcular las freéuencias qüé representan ~stas velocidades angulares se utilizarán 
las siguientes identidades: · 

. . 

ro = 2 n f [ rad / seg] 

.2nrad = 1 rev 

(C.2) 

(C.3) 

. (C.4) 

Si sustituimos'(~:3)~ (¿.4) en (C.2) y simplificamos se tiene: 
' - ' ' ( .-·». .. - '.-

(C.5) 

SI sustituimos las v~lob;dad~s angul¿res en (4.5) se tiene: 

fNoM = 30Hz 

f MAX = 36.666 Hz 

(C.6) 

(C.7) 

(C.8) 

Para determinar el valor de la resistencia que nos permita obtener la frecuencia de 
oscilación del VCO (fNoM). utilizamos la ecuación (C.1 ), conociendo la frecuencia y 
proponiendo que C0 sea de 1 µf, sólo falta por calcular la resistencia, que será el 
elemento que controle la velocidad el motor. 

Sustituyendo (C.7) en (C.1) se tiene: 

R NoM = 9009 n (C.9) 

Por lo anterior, se selecciona una resistencia variable de precisión de 20 vueltas de 
10Kn, que nos permita obtener la frecuencia a partir de la cual se logrará el amarre. El 
intervalo de amarre está constituido por aquellas frecuencias en las que el lazo 
permanecerá trabajando de manera regular, después de que inicialmente ha logrado 
amarrarse en f0 , su expresión matemática es: 

f H = ± 8 fo I Ve 

Si sustituimos (4.7) en (4.10) se tiene: 

f H= ± 20 Hz 
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Entonces el intervalo de frecuencias en el que podrá ope,rar el circuito son: 

.10Hz sf H sso Hz 

Intervalo que cubre fácilmente nüest~as ; frecuen~IÍÍ~ de' mariejo de los motores, 
localizadas entre 23.33 Hz y ,36.66 Hz. Lo que nos dice la ecuación (C.10) es que, 
mientras mayor sea el valor de f 0 ; mayor, será ellntervalo'de frecuencias que podrá 
manejar el PLL, para seguir a la señal ~ .. ~. entrada. ,,Uf ¡'/ .· .. , .. ,\ -.:.•.·./ " '. 

. '~~~ .·.·, . ' :{· "~··,~~· .· ' 

El filtro que se uso en el lazo se tráta de un"fiftrop~·~~ biÍfÍÍs ~~"y~ fr~c~~ncla de corte está 
en 40 Hz, recordar que la fMAX:es de 36.6,6?,~z\> ::.;·> • ;" (:: "'' . ; · 
La configuración final de circuit~ s~ ~bs~l'I/~ ehl~'figl.Ír~ slgui~~te. <. 

~..... ·;-·· . . ':;)-':. >:-;:: 

12v 

Fig. C.2. Circuito de control de velocidad basado en un PLL. 

87 

~=--=-=====----------------·-----' 



----·----·. 

Apéndice D 
Tacómetro. 

·El objetivo principal de Ja interfaz es controlar Ja velocidad de un motor de CD asi como 
mostrarla en revoluciones por segundo, actualizándose constantemente. A continuación 
se detalla el diseño y construcción del Módulo de Conteo de revoluciones del motor de 
CD. 

El sistema de conteo de vueltas consiste en un disco que tiene un orificio montado en la 
superficie del motor, en el cual, el Jed infrarrojo emite una haz de luz infrarroja a través del 
orificio al circuito receptor, si se emite constantemente dicho haz sobre Ja superficie de 
giro del motor, se generará un tren de pulsos (proporcional a Ja velocidad angular del 
motor) que será recibido en un fototransistor que será adecuada a niveles de tensión 
eléctrica TTL. El transmisor infrarrojo se muestra en la figura 1.0. El transmisor y el 
receptor se encuentran en una misma pieza. 

470!2 

~~LE01 
~TRANSMISOR 

Flg. 10 Transmisor infrarrojo .. 

Los valores de Jos componentes se obtuvieron de Ja siguiente manera, si aplicamos LMK 
(Ley de Mallas de Kirchoff) a este circuito se tendrá: 

Donde: 

V.,,= (R)(lr) + VR ... (0.1) 

Vcc es la tensión de alimentación del circuito. 
VR es Ja tensión de ruptura del LEO infrarrojo. 
IF es la corriente de alimentación del LEO infrarrojo. 
R es la resistencia de protección del LEO infrarrojo. 

Ahora para un buen funcionamiento del LEO se tiene 

VR = 4.7V. 
IF = 10 mA ... 

V.,, = 5 V ... 

(0.2a) 
(D.2b) 
(0.2c) 

Asf que sustituyendo (0.2a), (0.2b) y (D.2c) en (D.1) se tiene para R: 

R = 4700 ... (D,2d) 
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El fototransmisor-receptor se muestra"en la figura 20, incluye un fototransistor, un 
circuito monoestable y una compuerta nand . 

Fig. 20 Fotoreceptor infrarrojo, circuito monoestable y compuerta nand. 

Para contar las revoluciones se utilizo un C.I. SN74143, el cual es un circuito MSI que 
incluye, en el mismo chip, el contador, la memoria de paso, el decodificador y el 
manejador de los displays. Este es un chip muy útil ya que combina una amplia variedad 
de funciones necesarias para los manejadores del LEO y simplifica enormemente el 
diseño; contiene el equivalente a 66 compuertas, también incluye resistores relativamente 
altos con las bases de los transistores de entrada, lo cual disminuye las necesidades de 
corriente. Sus salidas están diseñadas para mantener una corriente constante de 
aproximadamente 15 mA en las cargas para las salidas de siete segmentos a hasta g, Es 
importante hacer notar que este circuito memoriza y borra en el nivel de la señal aplicada 
y no en la transición de alto a bajo. En la figura 40 se muestra la conexión de los cuatro· 
circuitos integrados. El contador SN741s143N es autocomenzable, que cuenta con un 
manejador que se activa cada 1 O segundos mostrándonos las revoluciones del motor, 
debido a este retraso se tuvo que emplear un circuito multivibrador monoestable (CI 
74LS123) con el fin de que tuviera un retraso mayor, para esta aplicación, este tipo de 
conexión puede variar el periodo desde unos microsegundos a varios segundos, 
dependiendo de la aplicación. En la figura 30 muestra la conexión y las formas de onda 
de un circuito multivibrador monoestable. A continuación se muestra las caracterlsticas 
mas destacables del CI 555. 

Sus caracterlsticas más destacables son: 

111 Temporización desde microsegundos hasta horas. 
111 Modos de funcionamiento: 

lll Monoestable. 
l1I Astable. 

111 Aplicaciones: 
111 Temporizador. 
00 Oscilador. 
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111 Divisor de frecuencia. 
111 Generador de señales triangulares 
111 Modulador de frecuencia. 

La aplicación del Cl555, para este caso será en operación astable o circuito reloj, el cual 
ésta elaborado a partir de una combinación de comparadores lineales y un flip-flop digital. 
En la figura 40 muestra la configuración y las formas de onda para la operación astable, 
el cual usa un resistor y un capacitor externos para fijar el intervalo de tiempo de la señal 
de salida. La finalidad principal es proporcionar pulsos de reloj. 

+vcc 

':¡:0.01J<F 

soUda do tJ Le entrada dispare al 
disparo ano lemporlzador en el filo 

s~ · negativo 

'. "\: .... _,,, ' 

Alto 

:.S~ 
Bajo 

Figura 30. Circuito de Operación del Cl74LS123 como monoestable y sus formas de 
- - - - onda. 

• ' V 
: 1 : pulsos o r ~nloj 

bajo 
1 

Figura 40. Formas de onda de un Circuito de Operación Cl555 como astable o circuito 
reloj y sus formas de onda 

Con la- finalidad de poder visualizar de una manera rápida la velocidad de giro de las 
ruedas y detectar los cambios que ocurren durante la realización de los ciclos de control, 
ha sido implementado un circuito que transforma una señal optoelectrónica, producida 
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por un par emisor - receptor, en un tren de pulsos que es cuantificado por un conjunto de 
flip flops que hacen las veces de contadores. Esta señal es transferida a un decodificador 
BCD a 7 segmentos y desplegarse para su visualización. El circuito final se muestra en la 
figura 50. 

•SV 

Figura 50. Circuito de medición de la velocidad de giro de las ruedas. 

91 

-



REFERENCIAS 

1.- Siahpush A. and Gleave J. "A brief survey of attitude control systems utilizing 
momentum wheel concepts far small satellites". 2nc1. Annual AIANUSU Conf. On Small 
Sateilites. September, 1988. 

2.- Wertz J.R. Spacecraft attitude determina/ion and control. Kluwer Academic Publishers. 
The Netherlands, 1990. pp-858 

3.- Prado J., Miranda V.M. "Sistema de adquisición de datos para determinar Ja 
orientación de un satélite en tres ejes•. SOMI XIII Congreso Nacional de Instrumentación. 
Ensenada, BCN. México. Octubre 5-9, 1998. Memorias del Congreso. pp 413-417. 

4.- Prado J., Bisiacchi G., Juárez G. 'Utilización da bobinas magnéticas para control da 
orientación de satélites pequeños". SOMI ··XIII Congreso Nacional de Instrumentación. 
Ensenada, BCN. México. Octubre 5-9, 19.98. Memorias del Congreso. pp 408-412. 

5.- Miranda V.M. 'Diseño y construcción da un sistema de adquisición da datos para 
detección da orientación y control de astabllizaclón da satélites." Tesis de Licenciatura. 
Facultad de Estudios Superiores Cuautltlán, UNAM. México, D.F. 1998. 83 pp. 

6.- Tom Logsdon. Apuntes del curso "Mecánica orbital, teoría y aplicaciones' ESIME 
Tlcomán. Junio de 1992. tomo 1. 

7.- Nottingham J.R. "An lntal/igant, Sun-Tracking Sala/lite Control/ar Using Naural 
Natworl<s"Tesls de Maestría. Utah State Unlverslty. Legan Utah 1992. 

8.- Shaviv G., Shachar M. • TechSAT-1 An Earth-Pointlng, Three-axis stabilized 
microsatellite'. Space Technoíogy Vol 15 No .• 41995. pp 245-256. 

9.- Prado J., Bisiacchi G .. Espinosa A.G., Salgado G.· 'Control da orientación en tras ejes 
para un satélite pequeño, utilizando ruedas 1nercia/es". SOMI XIII Congreso Nacional de 
Instrumentación. Ensenada, BCN. México. Octubre 5-9, 1998. Memorias del Congreso. 
pp. 403-407. . 

10.- Prado J., Miranda V., Corona A. •Sensor de tierra para detección de orientación de 
un satélite". SOMI XII Congreso Nacional de Instrumentación. San Luis Potosí, SLP. 
México. Septiembre 30-0ctubre 3, 1997. Memorias del Congreso. pp 743-747 

11.- Gyrochlp 11 hojas de datos. Systron Donner lnertial Dlvislon. Concord, California. 

92 



12.- S.R. Vadali y J.L. Junkins. Spacecraft /arge ang/e rotational maneuvers with optima/ 
momentum transfer. The Journal of the Astronauticai Sciences. Vol XXXI, No. 2, pp 217-
235. Aprll-June 1983. 

13.- P.K. Pal and S.M. Fox. The Effects of Momentum Bias on a Gravity Gradient 
Stabilized Spacecraft With Active Magnetic Control. Annual AIANUSU .. Conference on 
Small Satellites, Sept. 1992. 

14.- Prado J., Peralta-Higuera A., Navarrete M., Bisiacchi .G .. • Simulador. flsico para 
prueba de sistemas de detección de orientación de satélites, en un medio sin fricción". 
SOMI XII Congreso Nacional de Instrumentación. San Luis , Potosi,·. SLP. México. 

·Septiembre 30-0ctubre 3, 1997. Memorias del Congreso. pp 738-742. · 

15.- Hughes P. "Spacecraft Attitude Dynamics". John Wiley and Sons, New York, 1986 
564pp. 

16.- Juárez G. "Utilización de bobinas magnéticas para control de orientación de satélites 
pequeños•. Tesis de Licenciatura, Ingeniarla Electrónica. Facultad de Ingeniería, UNAM. 
68pp. 1999. 

17.- Olsen T. A. '.'Design of ari'Adaptive Balancing Scheme for !he Small Satellite Attitude 
Control Slmulator"Tes.rs de, Maestría, Utah State University, Logan Utah 1995. 

18.- La~g. Willfam E. 19B6 •. ~Handbook fer Mass Property Measurement and control. 
· Greenbelt, MD. Natlonal'Aeronautlcs: and Space Admfnistration, Goddard Space Flight 
Center, S-320~1. Supplement 8; ··.• • · 

19.- Hibbeler, ~.b. 1~~~ "Ensrrieerl~g ~echanics: Statlcs and Dynamics. 4"' edition. New 
York: Me millan Publlshing Company. · 

20.- Griffin ~.D. ~nd French ~.R. "Sp~~ vehfcle deslgn". AIAA Education Series. Chio, 
USA. 1991 :·. •',·. ' 

:. - - ' 

21.- ITHACO • Attitude determlnat·i~n' ~~d control system capabilities". Report 94203, 
September 1992. pp23; ·· · 

22.- Young J.S. "Development of an automatlc balancing system for a small satellite 
attltude control simulator". Tesis de Maestrla. Utah State University. 1998. pp168. 

93 


	Portada
	Índice
	Resumen
	Capítulo I. Introducción
	Capítulo 2. Modelado
	Capítulo 3. Detección de Orientación y Control con Ruedas Inerciales como Actuadores
	Capítulo 4. Control de Orientación en Tres Ejes
	Capítulo 5. Pruebas de Funcionamiento
	Apéndices
	Referencias



