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CAPITULO 1

LOS PICOSATELITES EN EL MUNDO Y

EL ORIGEN DEL PICOSATELITE
UNIVERSITARIO

1.1 Introduccion

En este capitulo se presentaran antecedentes historicos del desarrollo
de picosatélites a nivel mundial y el avance de esta tecnologia de vanguardia,
también se presentan algunos proyectos sobresalientes anteriores al PICOSAT.
Adicionalmente se incluye una introduccion al concepto de estabilizacién activa
de un picosatélite.

1.2 Los picosatélites a nivel mundial

Actualmente, un gran nimero de universidades, companias y organiza-
ciones alrededor del mundo estan desarrollando picosatélites. Con su tamano
relativamente pequeno, los picosatélites pueden ser fabricados y lanzados al
espacio por un costo estimado de US$ 65,000 - 80,000 cada uno. A este costo,
comparado con la mayoria de otros lanzamientos de satélites, los picosatélites
se han convertido en una opcioén viable para universidades de muchas partes del
mundo. La mayoria de ellos transportan 1 o 2 instrumentos de uso cientifico
como su principal carga de misién y pocos proyectos tienen un sistema de es-
tabilizacién.

Sus respectivos subsistemas son disenados de acuerdo a las necesidades
de cada institucién, ya que algunos de los picosatélites son de uso académico,
es decir, se disenan para que el usuario (estudiantes desde secundaria hasta
postgrado) puedan aprender las funciones basicas de un satélite e interpretar
la informacion que se obtiene de él. Otros picosatélites se disenan para ser
lanzados al espacio con el objetivo de realizar pruebas para validar su diseno.
Por ejemplo, respecto a medios de estabilizacion, existen diversas maneras de



estabilizar un satélite, algunas de ellas emplean uno y mas actuadores para
lograr el propésito deseado.

Es por ello que no todos los picosatélites que se han desarrollado en
otras partes del mundo son iguales, cada uno fue disenado y personalizado,
buscando siempre la configuracién ideal para un 6ptimo desempenio y un bajo
costo de manufactura.

1.3 Origenes del picosatélite universitario

En México han existido varias experiencias de desarrollo satelital, las que
de uno u otro modo han repercutido en la dindmica de trabajo de este campo
tecnolégico en nuestro pais. En seguida se describen estas experiencias.

1.3.1 UNAMSAT

El hoy extinto Programa Universitario de Investigacion y Desarrollo Es-
pacial (PUIDE) nacié con la necesidad de integrar a México al desarrollo de
tecnologia espacial y a la formacion de personal capacitado que pudiera en-
frentar los retos en dicha rama tecnolégica. Para lograr esto, se concibi6 el
proyecto UNAMSAT. El UNAMSAT fue un microsatélite ctibico de 23 ¢cm por
lado con capacidades de comunicaciones digitales similares a un BBS (Bulletin
Broadcasting Service), y un experimento cientifico, para medir la velocidad
con la que entran los meteoritos a la atmodsfera terrestre. Para realizar este
proyecto, la UNAM compré un paquete de tecnologia abierta a la compania
AMSAT (Radio Amateur Satellite Corporation), lo cual los obligd a respetar
términos de discrecionalidad y de secrecia. Este paquete los ayudo a asimilar
tecnologia satelital, pero también los limité en términos de independencia tec-
nolégica.

Se considera microsatélite a todo aquel satélite que pese entre 10 y 100
kg, razon por la cual el UNAMSAT, con sus 10.7 kg de peso, entra en esta
clasificacion. El uso y desarrollo de este tipo de satélites es muy atractivo en la
actualidad, debido al bajo costo de su lanzamiento comparado con el costo de
lanzar satélites grandes. Los microsatélites normalmente viajan como carga
secundaria, pagando unicamente una fraccion del lanzamiento. También el
costo de desarrollo es bajo, asi como el tiempo de construccion.

Entre las aplicaciones que se han dado a este tipo de satélites es la de
comunicaciones digitales usando packet radio (paquetes de datos transmitidos
por radio) ya que pueden recibir, almacenar y retransmitir datos digitales.



El UNAMSAT fue el primero en llevar un experimento de tipo astrondémico.
Algunas conveniencias tecnoldgicas que se obtienen al emplear una plataforma
microsatelital de AMSAT son:

- Eliminar en lo posible los arneses de cables en el satélite. El uso de
arneses es fuente da fallas significativas y gran consumo de tiempo por
parte del fabricante.

- Utilizar una estructura mecanica que puede ser ensamblada y desensam-
blada en menos de 30 minutos.

- Emplear un arreglo de paneles solares que minimizan la posibilidad de
dano durante su manipulaciéon y que pueden ser instalados rdpidamente
en el satélite.

- Uso de una técnica de manejo de potencia que ajusta dinamicamente
la potencia de salida del transmisor para mantener balanceado el pre-
supuesto energético del satélite una vez en orbita. Esta potencia deberia
ser modificada en orbita y entregar cada miliwatt posible de potencia de
radiofrecuencia.

- Disponer de un microsatélite capaz de servir a terminales de usuarios de
datos empleando tnicamente antenas omnidireccionales.

- Disponibilidad de una computadora con comunicacién serial multicanal
con una capacidad minima de 4 Mbytes de memoria y que requiere menos
de 1.0 watt de potencia maxima.

- Masa total del satélite menor a 15 kg.

1.3.2 SATEX

SATEX fue un proyecto de investigacion y desarrollo tecnolégico muy
ambicioso que busco generar subsistemas microsatelitales mexicanos, disenados,
fabricados y validados para vuelo espacial. Persiguié ademas la formacién de
recursos humanos y la acumulaciéon de experiencias en diversas ramas tec-
nolégicas asociadas a tecnologia espacial.

El proyecto fue concebido para involucrar a diferentes dependencias
académicas y de investigacién mexicanas, entre ellas el Centro de Investigacion
Cientifica y de Estudios Superiores de Ensenada (CICESE) de Ensenada BC.,
el Centro de Investigaciéon en Matematicas (CIMAT) de Guanajuato Gto.,
el Instituto Politécnico Nacional (IPN), la Universidad Auténoma de Puebla
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(UAP), el Centro de Investigacién en Tecnologia Digital (CITEDI) de Tijuana
BC., el Instituto Nacional de Astrofisica, Optica y Electrénica (INAOE) de
Puebla y la Universidad Nacional Auténoma de México (UNAM). Esta ultima
a través del Instituto de Ingenieria y del Instituto de Geografia de la UNAM.

1.3.3 SATEDU

El satélite educativo lo desarrolla actualmente el Instituto de Ingenieria,
UNAM, bajo un proyecto CONACYT. SATEDU es un satélite para uso en
laboratorios de escuelas, desde secundarias hasta posgrados e inclusive para
uso en centros de investigacion para el desarrollo de nuevas tecnologias en el
campo de los pequenos satélites.

SATEDU consisti6 en un prototipo satelital del tamano de un contenedor
de CD’s y un software de visualizacion 3D ejecutable en PC’s; con comuni-
caciones inalambricas entre ellos. SATEDU cuenta con todos los subsistemas
de un microsatélite incluyendo una rueda inercial. Todos los subsistemas de
SATEDU son de tecnologia universitaria Mexicana.

De estas experiencias, el personal del Instituto de Ingenieria percibié
que México requiere de un proyecto satelital que reina importantes carac-
teristicas para promover este campo tecnoldgico en México para beneficio de
su poblacién en términos de seguridad nacional por medio de satélites LEO
(atencién y seguimiento a desastres naturales, aprovechamiento de recursos

naturales, etc.) y de comunicaciones (video, voz y datos) por medio de satélites
GEO.

Las caracteristicas incluyen bajo costo, proyecto factible de terminar en
1.5 anos, proyecto que contribuya la formacion y cohesiéon de un equipo de
trabajo con alto potencial de desarrollo tecnolégico, etc. Tal proyecto fue
precisamente el Picosatélite Universitario, de 1 kg de masa y dimensiones de
10 x 10 x 10 cm, el cual es herencia directa tanto del proyecto SATEX como
de SATEDU.

Sin embargo, ademds de la tecnologia palpable directamente de los sub-
sistemas satelitales (estructura, potencia, comunicaciones, computadora de
vuelo, sensores, estacion terrestre, y software de operaciones en satélite y en
Tierra) para avanzar en tecnologia satelital se requiere avanzar y dominar los
medios de estabilizacion satelital en 3 ejes y particularmente el trabajo de
modelado de estabilizacion y los algoritmos de control de apuntamiento o ac-
titud.



Si un pais no domina o no tiene esta tultima tecnologia, no puede aspirar
a controlar de forma inteligente ni a satélites, ni aviones o a dirigibles de con-
trol remoto. Por tal razon el Picosatélite Universitario persigue como objetivo
entender, desarrollar y validar la tecnologia de estabilizaciéon en un proyecto
satelital muy econdmico, que nos lleve posteriormente a proponer platafor-
mas satelitales LEO y posteriormente GEO que puedan apoyar la solucion de
grandes problemas nacionales de México.



CAPITULO 2

DISENO MODULAR DEL PICOSATELITE
UNIVERSITARIO

2.1 Introduccion

En este capitulo se describen a grosso modo las propuestas elaboradas
para los subsistemas del Picosatélite y que actualmente se estan desarrollando
informalmente en el Instituto de Ingenieria UNAM; se igual forma se men-
cionan algunos de los componentes mas convenientes para el diseno de los
mismos.

2.2 Subsistemas que componen al picosatélite uni-
versitario

Para alcanzar el objetivo de disenar y desarrollar un modelo de ingenieria
del PICOSAT, se debe generar una soluciéon tecnoldgica para cada uno de
sus subsistemas criticos importantes se han identificado subsistemas criticos
importantes, entre los que destacan:

- Subsistema estructural.

- Computadora de vuelo.

- Subsistema de Potencia.

- Subsistema de Comunicaciones.
- Subsistema de estabilizacion.

- Sensores de estabilizacién.

- Segmento terrestre para supervision y mando del picosatélite universi-
tario.
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Con excepcion del hardware del subsistema de comunicaciones, cada uno
de estos subsistemas se ha analizado, estudiado y disenado individualmente en
el Instituto de Ingenieria UNAM, para que una vez se obtenga financiamiento,
se procedan a fabricar, validar e integrar para dar forma al Picosatélite Univer-
sitario. Cabe mencionar que para alcanzar un alto grado de integracién entre
los equipos de trabajo que desarrollan los subsistemas mencionados, se ha
mantenido constante comunicacion y discusion entre los disenadores. Particu-
larmente, esto ha generado informacion valiosa para el diseno del subsistema
estructural y la configuracién del PICOSAT, asi como otros aspectos que los
disenadores consideran importante.

2.3 Subsistema estructural

El propésito del subsistema estructural es proveer soporte a todos los
subsistemas externos e internos abordo del satélite. El subsistema estructural
del PICOSAT debe tener una integridad estructural y proveer un ambiente
adecuado para la operacion de todos los subsistemas durante todas las etapas
de la mision.

En vista que todos los subsistemas tendran su hardware y electronica
montada internamente y/o externamente al cuerpo del satélite, la estructura
debe ofrecer un ambiente de proteccion para sus operaciones.

Los equipos satelitales que se aseguran al subsistema estructural son los
siguientes:

2.3.1 Potencia

El subsistema de potencia requiere el montaje de tableros solares en
la estructura externa. FEl subsistema estructural debe proveer un ambiente
seguro para el montaje y operacion de tableros solares, por ejemplo, que las
vibraciones en los paneles sean tolerables para asegurar la operacién de las
celdas solares cuando el satélite esté en érbita espacial.

2.3.2 Carga til

La carga til puede ser de comunicaciones, éptica, radiométrica, etc.; en
cada caso requeriria fijaciones, ventanas o antenas colocados en el cuerpo del
satélite.



2.3.3 Determinacion y control de actitud (ADC)

El subsistema ADC de PICOSAT requerira que en su estructura se mon-
ten 3 ruedas inerciales y 3 bobinas de torque magnético, que se emplearan como
actuadores para generar estabilidad, posicionamiento y angulo de inclinacién
hacia la Tierra.

2.3.4 Control de comandos y manejo de datos

Este subsistema requiere que la estructura del PICOSAT se instale al
menos un interruptor colocado en la parte superior de uno de los cuatro so-
portes del satélite para detectar la liberacion en el espacio.

2.3.5 Comunicaciones

Requiere colocar las antenas para proveer comunicaciones de transmision
y recepcion con una estacion localizada en la Tierra. Se utilizan antenas tipo
dipolo de polarizacién omnidireccional que aseguran las comunicaciones aun
cuando no exista apuntamiento adecuado por parte del satélite.

2.4 Computadora de vuelo

PICOSAT tendra una computadora principal pequena integrada en un
solo circuito impreso con conectores laterales a manera de ducto para que sea
factible la interconexién de tarjetas en paralelo. Estos conectores ofreceran la
sujecion mecanica que se requiere entre las tarjetas electronicas, ademas, cada
tarjeta tendra 1 orificio en cada una de sus esquinas para instalar tornillos
que permitirdn asegurar el conjunto de tarjetas electronicas a la estructura
satelital.

El diseno de la computadora incluira hardware para eliminar el efecto
"latch-up” que se genera en componentes electronicos comerciales expuestos a
radiacién cosmica. El hardware de prevencion de efecto ”latch-up” se ha estu-
diado, disenado y probado sin radiacion en proyectos previos y fue elaborado
considerando las mejores publicaciones internacionales que existen en el tema.

La computadora de vuelo estd basada en el uso extensivo de partes y de
sistemas comerciales de Telecomunicaciones y de la industria automotriz, de
esa forma los proyectos de Picosatélites llegan a tener tiempos de desarrollo
tan cortos (seis meses en algunos casos) lo cual los hace sumamente atractivos
para validar nuevas tecnologias o tecnologia de estado del arte en el espacio con
financiamientos modestos (comparados con los costos de misiones espaciales



formales). Esta filosoffa ha llevado al campo de los PICOSAT’s a adoptar
el lema de méas rapido, mas barato y el mejor, para sus misiones satelitales.
Como puede deducirse, la vida esperada para este tipo de nave espacial es
corta, pero al mismo tiempo resulta suficiente para probar y validar nuevas
tecnologias en tiempos cortos, aspecto que contribuye posteriormente a incor-
porar tales tecnologias en sistemas satelitales mas caros y complejos.

La computadora de vuelo integra un procesador RISC SABS0C166 de
Siemens, de 16 bits, en versién industrial con grado de temperatura extendida,
oscilador de 40 MHz, 256 KB de memoria RAM donde se cargara el software
de operaciones satelital, hardware para cargar nuevos programas de forma
automatica a la computadora y un total de 5 puertos seriales. Los tltimos
apoyaran la comunicacién asincrénica full-duplex de hasta 625 Kbauds y la
comunicacién sincrona half-duplex de hasta 2.5 Mbauds. Por medio de lineas
E/S del procesador se emula un puerto SPI para acceder 32 Mb de memoria
Flash. Este ultimo recurso permite agregar la memoria masiva necesaria para
almacenar varios tipos de telemetria de PICOSAT.

La razén para emplear el procesador Siemens radica en que tal proce-
sador ya se empled en la instrumentacion previa del Microsatélite Satex y para
tal procesador ya tenemos sistemas de desarrollo y software original (lenguaje
C, BSO Tasking family of tools) con licencia, lo cual implica ahorros para
el proyecto. Adicionalmente contamos con software de operaciones para un
satélite mayor, que aunque no se aplica directamente a PICOSAT implica una
reduccion importante de esfuerzos de desarrollo, pruebas y tiempos de vali-
dacién, que a su vez significan ahorros financieros para el proyecto.

El software de operaciones satelitales es muy importante pues contiene
las soluciones de software que permiten las comunicaciones satélite-Tierra, en
este caso desde el punto de vista del satélite, desde el punto de vista de tra-
mas de comunicaciones (para comandos, telemetria, transmisiéon de nuevos
programas) protocolos de intercambio de datos, tramas de comunicaciones,
verificacion de la integridad de los datos que se transmiten, asi como princi-
pios de redundancia, diagnodstico, deteccion y correccion de fallas asociadas a
la transmision y a la recepciéon de datos. Todo esto ya lo estudiamos, lo re-
solvimos, implantamos, programamos y validamos en anos previos dentro del
proyecto microsatelital Satex, y ahora lo transferiremos a este nuevo proyecto.

Por otro lado, el microcontrolador SAB80C166 de 100-pines contiene
recursos internos importantes como: un temporizador tipo ”"watch-dog”, un
controlador de interrupciones, contadores de 16 bits, 10 canales de conversion
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A/D de 10 bits, dos canales seriales y varios puertos I/O de 16 bits, con un
total de 76 lineas E/S. El SAB80C166 permite la carga de nuevos programas
en memoria RAM externa, no obstante para ello demanda el control de algu-
nas senales eléctricas que requieren respuestas especificas de retroalimentacién
por parte del procesador. Para este propédsito la CV de PICOSAT incluye un
pequeno microcontrolador PIC integrado en la misma tarjeta que serd conec-
tado también al canal de comunicaciones con la Estaciéon Terrestre (ET). De
esta manera, cuando el software de ET envie el comando ”subir nuevo pro-
grama” a PICOSAT, el microcontrolador PIC16F877 recibird y ejecutara el
mismo comando, procediendo entonces a asumir el control total del proce-
sador Siemens para supervisar y lograr el proceso de carga del programa.

2.5 Subsistema de Potencia

Este subsistema aloja 4 o 6 baterfas de litio AA recargables asi como la
electrénica que permite recargarlas por medio de tableros solares y también
por medio de un cargador externo. De esta forma se tiene un subsistema
de potencia sencillo, pequeno y econémico que requiere poca mano de obra
para ensamblarlo, lo cual contribuirda a reducir el costo del PICOSAT. Este
subsistema tiene también un convertidor DC/DC para generar el voltaje de
alimentacion para los motores de ruedas inerciales, reguladores para diversos
voltajes y medios electrénicos para controlar el encendido y el apagado de los
subsistemas del PICOSAT. Adicionalmente, cuenta con un par de interrup-
tores de estado sélido en configuracion de redundancia series y paralelo para
incrementar la confiabilidad de sus funciones operativas, que en éstos casos se
consideran altamente criticas para el picosatélite.

2.6 Subsistema de Comunicaciones

El subsistema de comunicaciones de PICOSAT no se tiene definido hasta
el momento, debido a que se empleara un sistema comercial adaptado para
vuelo, al que se le tienen que agregar y quitar algunos componentes para que
opere sin problemas en el espacio. Se elegira un equipo de radiofrecuencia que
haya sido empleado exitosamente en el espacio en alguna o algunas misiones
previas. Evidentemente que el tamano del radio por emplear debe ser compat-
ible con las dimensiones y espacios disponibles en el PICOSAT. Por fortuna
este tipo de radios existen en el mercado, son econémicos y confiables pues se
han empleados con éxito incluso las mas avanzadas tecnologias comerciales.
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2.7 Subsistema de estabilizaciéon

La orientacién de un satélite se representa respecto a los ejes de Guinada,
Alabeo y Cabeceo (yaw, roll y pitch, respectivamente) de un sistema de coor-
denadas local.

Este sistema de coordenadas esta referido al centro de masas de un
satélite; el eje de guinada apunta directamente al centro de la Tierra, el eje de
alabeo esta en el plano de la 6rbita perpendicular al primero y en la direccion
del vector velocidad, el eje de cabeceo es perpendicular a los dos anteriores y
orientado de manera que el sistema de coordenadas sea regular. En una con-
figuracién nominal de estabilidad los ejes del sistema de coordenadas fijo del
satélite estan en principio alineados con los ejes del sistema de coordenadas
local. El control de estabilidad esta representado por los angulos de rotacién
de los ejes de esos dos sistemas coordenados.

El papel del control de estabilidad generalmente consiste en mantener
los ejes coordenados fijos al satélite alineados con el sistema de coordenadas
local con una precisién definida por la amplitud de la rotacién en cada uno
de esos ejes. En un satélite geoestacionario los valores tipicos son +0.05° para
cabeceo y alabeo y £0.2° para guinada.

Adicionalmente el mantenimiento de la estabilidad requiere funciones de
dos tipos:

- Una FUNCION DE DIRECCION que consiste en hacer que una cara del
satélite esté orientada hacia la Tierra girando alrededor del eje de cabeceo
para compensar el movimiento aparente de la Tierra respecto del satélite.
Para un satélite geoestacionario esta rotacion se realiza a la velocidad
constante de una revolucién por dia (0.25°/minuto).

- Una FUNCION DE ESTABILIZACION que incluye la compensacién
de los efectos de los pares perturbadores. Estos pares son creados por
fuerzas gravitacionales, presion de la radiacion solar y la interaccién entre
la electréonica del satélite y el campo magnético de la Tierra.

En el pasado se utilizaban controles de estabilidad pasivos. Esto implicaba uti-
lizar los efectos de los pares de fuerzas naturales para mantener la estabilidad
requerida, pero la precision obtenida era incompatible con los requerimien-
tos de los satélites de comunicaciones que usaban antenas directivas, ya que
requerian un apuntamiento preciso. Consecuentemente, ahora se utilizan con-
troles de estabilidad activos, el proceso implica:

- Medir la estabilidad del satélite respecto a referencias externas.
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- Determinar la estabilidad respecto a una referencia predefinida.
- Evaluar la funcién de los actuadores.

- Ejecutar las correcciones por medio de los actuadores montados en el
satélite.

- Seguimiento de la evolucién de la estabilidad durante el movimiento del
satélite influido por la accién de los pares perturbadores y de correccion.

El sistema puede operar en lazo cerrado a bordo del satélite, con lo que el
control de los actuadores es generado directamente en el propio satélite en
funcién de las salidas de los sensores de estabilidad. Dichas salidas pueden ser
también transmitidas a una estacion terrena a través de telemetria para que
la estacién evaltie las acciones correctivas correspondientes. En la practica, se
utiliza una combinacion de estas dos técnicas.

2.8 Sensores de estabilizacion

Los sensores miden bien la orientacion de los ejes del satélite respecto
a referencias externas, o bien la progresiéon de la orientacién con el tiempo
(giréscopos).

Su caracteristica principal es la precision. Esta depende no solamente
del procedimiento usado, sino también del error de alineamiento de los sen-
sores respecto al cuerpo del satélite.

Los sensores mas utilizados a bordo de satélites geoestacionarios son los
solares, detectores de horizonte terrestre y girdscopos. Para ciertas aplicaciones
el uso de sensores de estrellas amplia el rango de posibilidades. Finalmente,
es posible utilizar un radiofaro o un laser para obtener medidas de estabilidad
precisas.

2.8.1 Sensores solares

Utilizan elementos foto-voltaicos que generan una corriente cuando son
iluminados por el Sol. Miden uno o dos angulos de la luz incidente respecto al
plano de la cara en la que estan montados. La precision obtenida es del orden
de 0.005°.
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2.8.2 Sensores de Tierra

La Tierra, rodeada por su atmoésfera, aparece como un cuerpo esférico
negro a una temperatura de 255 K cuando la radiacién es medida en la banda
de absorcién infrarroja del diéxido de carbono (14-16m). La imagen de la
Tierra contrasta con respecto al plano de fondo cuya temperatura es de aprox-
imadamente 4 K.

La medida de la absorcion infrarroja, cuya emision es uniforme aprox-
imadamente sobre la superficie de la Tierra, realizada mediante elementos
termosensibles permite detectar el contorno terrestre. La reflexion de la luz
solar sobre la Tierra puede ser también medida. Esta es detectada mediante
celdas fotoeléctricas o fototransistores. Se obtienen precisiones del orden de
0.05°.

2.8.3 Sensores de estrellas

Una imagen de una porcion del cielo proporciona un mapa de las estrellas
cuya posicion relativa es detectada y comparada con un mapa de referencia.
Con los datos de comparacion se obtienen factores de correccion que se usan
para controlar la orientacién de un satélite. La precision de la medicion es muy
alta, del orden de 10~* grados. Como contrapartida tenemos la complejidad
del sensor y el peligro de la saturacién del mismo por culpa del Sol, la Tierra
u otras fuentes de luz.

2.8.4 Unidades inerciales

Utilizan medidores de aceleracion para detectar el movimiento de traslacion
del satélite o girdéscopos para la medida de la velocidad angular sobre un de-
terminado eje. Estos dispositivos estan sometidos a errores de deriva. Los
dispositivos mecanicos tienen un tiempo de vida limite (alrededor de 10000
horas) que imposibilita su uso continuo para misiones convencionales de unos
10 anos.

2.8.5 Sensores de radiofrecuencia

Dependen de la medicién de las caracteristicas de las ondas de radio
transmitidas hacia el satélite por radiofaros terrestres. Permiten medir el
angulo existente entre el eje de la antena a bordo y la direccién deseada del
radiofaro. La rotacion sobre el eje que va del satélite al centro de la tierra
(guinada) es dificil de evaluar. Para medir la rotacién de una onda polarizada
desde un radiofaro simple debe obtenerse un valor del angulo de guinada.
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Desafortunadamente, la orientacién de la polarizacién viene afectada por la
rotacion Faraday y la precision del angulo de guinada es del orden de 0.5°.
Sobre los otros ejes podria llegar a ser de 0.01°.

2.8.6 Detector laser

El uso de un haz laser en lugar de un radiofaro se ha considerado para
la determinacién de la orientacion de satélites. La precision esperada es de
0.006° para angulos de alabeo y cabeceo, y 0.6° para el de guinada. Uno de los
mayores problemas de este método consiste en la atenuacion del laser a causa
de las nubes.

2.9 Segmento terrestre para supervision y mando
del picosatélite universitario

El segmento terrestre estard compuesta por antenas yagi en cuya es-
tructura se tienen rotores electromecanicos controlados por computadora que
permiten seguir el viaje del Picosatélite cuando este sobrevuela la Estacion
Terrestre. Las antenas se conectan a equipos de RF' y de estos a una computa-
dora que controla el flujo de datos entre satélite y Tierra.

El software de segmento terrestre se ejecuta en computadoras person-
ales e interactia con el picosatélite para realizar las funciones del sistema
picosatelital. De hecho, gran parte de los atributos amigables de todo el PI-
COSAT son generados por este software. Es por eso que el desarrollo de este
software se realizara bajo las bases de un software desarrollado anteriormente
por el proyecto SATEX. El nuevo programa lleva a cabo funciones similares a
las que realiz6 el proyecto SATEX.

El software se desarrollé en Visual Basic y emplea recursos visuales su-
ficientes para que el usuario pueda identificar el estado del satélite a partir de
datos telemétricos.

A pesar de que el software de estacion terrena PICOSAT se basa en
el software del proyecto SATEX, habrd una versién modificada de acuerdo a
las caracteristicas particulares del Picosatélite Universitario, sin embargo , el
software tendra funciones similares a aquella empleada al control de satélites
lanzados al espacio, entre ellos:

- Comandos de respuesta inmediata.
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- Comandos de tareas de acuerdo con tiempos definidos en el comando
mismo, el cual tendra respuesta retardada desde el PICOSAT.

- Comandos de peticién de telemetria de acuerdo con intervalos de tiempo
definidos por el usuario.

- Peticion de telemetria en tiempo real para permitir la supervisién en

linea del PICOSAT.

- Comandos de control de estabilizacién del satélite, etc.



CAPITULO 3
DEFINICIONES Y NOTACIONES

3.1 Introduccion

En este capitulo se mencionan las herramientas matematicas utilizadas
para describir el modelo matematico del control de orientacién del Picosatélite
universitario, que son de gran importancia para establecer un estandar en
la simbologia utilizada, asi como una mejor comprension de las expresiones
matematicas empleadas en capitulos posteriores y una mejor comprension del
fenémeno a estudiar.

3.2 Sistemas coordenados

3.2.1 Sistema coordenado inercial con centro en la Tierra S’

El eje x; apunta al equinoccio vernal (primavera), el eje z; apunta al polo
norte de la Tierra y el eje y; se obtiene con la regla de la mano derecha [Figura
3.1].

3.2.2 Sistema coordenado fijo a la Tierra con centro en la
Tierra S*

El eje x. apunta a la interseccién del meridiano de Greenwich con el
ecuador, el eje z. apunta al polo norte y la direccién positiva del eje y. se
determina con la regla de la mano derecha. La rotacién del sistema S respecto
a ST es de Qp = 7.2921 x 107" [rad/s] alrededor del eje z;, y corresponde a la
rotacién de la Tierra [Figura 3.1].

3.2.3 Sistema coordenado Orbital con centro en la Tierra S°F

Describe la orbita del satélite, en donde x,. apunta al perigeo, 3, apunta
al eje semimenor y z,. es perpendicular al plano de la orbita. Para orbitas



Figura 3.1: Sistemas coordenados Inerciales y con centro en la Tierra
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circulares solo es necesario conocer la longitud del plano ascendente respecto
al eje que apunta al equinoccio vernal y la inclinacién respecto a la linea de
nodos [Figura 3.2].

3.2.4 Sistema coordenado Orbital S°

Tiene como origen el centro de masa del satélite, en donde z, apunta
al centro de la Tierra, x, es tangente a la orbita y y, completa la regla de la
mano derecha [Figura 3.2].

3.2.5 Sistema coordenado fijo al satélite S®

Este sistema tiene como origen el centro de masa del satélite y su ori-
entacion es relativa al Sistema S©. Para nuestro propésito el eje z, estard
alineado a la direccion en la que apuntard una camara de alta resolucion, y
cualquiera de los ejes x, o ¥y, pueden coincidir con los momentos de inercia
principales del satélite. El sistema coordenado S? coincidird con el sistema
coordenado S cuando la orientacién del satélite sea de 0° en alabeo, cabeceo
y guinada; roll, pitch, yaw por sus siglas en inglés.

3.3 Representacion de la actitud del Picosatélite
Universitario

3.3.1 Angulos de FEuler

Representan la orientacién de un cuerpo respecto a un sistema coorde-
nado xyz o la orientacién de un sistema coordenado respecto a otro [Figura
3.3]. Para describir la orientacién de un cuerpo en términos de los angulos de
Euler se definen las siguientes rotaciones:

0 (roll) describe la rotacién alrededor del eje x.
¢ (pitch) describe la rotacién alrededor del eje y.

¥ (yaw) describe la rotacién alrededor del eje z.

En el caso del satélite estos angulos describen su orientacién relativa al
Sistema S©.
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Figura 3.2: Sistemas coordenados orbital con centro en la Tierra y orbital

i

1

Figura 3.3: Visualizacién de la rotacion de un eje coordenado, obsérvese como
rotan los otros ejes coordenados segiin sean sus colores
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3.3.2 Cuaterniones unitarios

La orientacién de un objeto puede ser descrita como una rotacion alrede-
dor de un eje. Este eje es un vector unitario A con componentes en un sistema
coordenado zyz, por lo que se necesitan cuatro parametros para describir una
orientacion respecto a un sistema coordenado de referencia; los tres compo-
nentes del vector unitario A\ y un angulo de rotacién 6.

La ventaja de utilizar cuaterniones unitarios es que se evitan singulari-
dades (punto(s) donde una funcién tiende a infinito o estd mal definida en otro
sentido) que se presentan en secuencias de rotaciones expresados en éngulos de
Euler. Un cuaternién se define por tener una parte escalar n y una vectorial
€, de manera que:

g=1[n a e €| (3.1)

y para un cuaternion unitario, se tiene:

"4+e+et+ea=qq=1 (3.2)
donde:
n= cosg (3.3)
_ ~ysin 2
e=|a e 63}—/\51115 (3.4)

y se puede observar que 7 y € se expresan en términos de una rotacién 3
alrededor de un vector unitario A\, con los cuales también se puede representar
la orientacién de satélite, mejor conocido como representacion en pardmetros
de Euler [Figura 3.4].

Figura 3.4: Pardametros de Euler
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3.4 Matriz de rotacion
Una matriz de rotacién puede ser interpretada de tres maneras:

- La transformacién de un vector representado en un sistema coordenado
a otro sistema coordenado.

- La rotacion de un vector en el mismo sistema coordenado.

- La descripcion de una orientaciéon mutua entre 2 sistemas coordenados.

La matriz de rotacion R de un sistema coordenado a a un sistema
coordenado b se denota R’. La matriz R es una matriz de 3 x 3 de ele-
mentos reales, y tiene las propiedades siguientes: R'R = 33 det(R)=1y
Ry = (Ry)™ = (Rp)".

La transformacién de un vector expresado en un sistema coordenado ini-

. . inal
cial a otro sistema coordenado final se puede expresar como vgnq = R{;Z‘gaz“imcial-

La matriz de rotacion correspondiente a la rotacion de [ grados alrededor
del eje A puede obtenerse como sigue:

R=1+S(\)sing+ (1 — cos3)S2(N) (3.5)

donde el operador S(-) es la matriz anti-simétrica:

0 —das (05}
Sa)=1 a3 0 —a (3.6)
—as aq 0

La ecuacién (3.5) puede expresarse en términos de cuaterniones unitarios
como sigue:

R=1+2nS(e) + 25%(¢) (3.7)

Otra manera de describir la matriz de rotacién es usando los angulos de
Euler:

(1 0 0
R.(0)=| 0 cos —sind (3.8)
| 0 sinf  cosf
cos¢p 0 sing
Ry(¢) = 0 1 0 (3.9)

| —sing 0 cos¢
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cosy —siny 0
R.(¢) = | sinyy cosyp 0 (3.10)
0 0 1
donde los angulos 0, ¢ y 1 son las rotaciones alrededor de los ejes x, y
y z respectivamente.
La derivada de la matriz de rotacion con respecto al tiempo es:

Ry = Q% x RY (3.11)

donde 2%, es el vector de la velocidad angular del sistema coordenado
b relativo al sistema coordenado a expresada en el sistema coordenado a
cumpliendo la propiedad %, = -Qf resultando en:

Ry = S(Q) R = Ry S(gy) (3.12)
siguiendo la definiciéon de producto cruz:
Axa=S\a (3.13)
y la propiedad:
S(A\)=—-S\)" (3.14)
3.5 Transformacion entre diferentes sistemas coor-
denados
3.5.1 Transformacion desde el sistema S°° a los sistemas S
y S¢

Esta transformacién es de utilidad ya que permite conocer la posicién
del satélite con respecto al sistema S’ y al sistema SE.

Rop = RA>QR.(i)R.(w)
Donde €2 es la ascensiéon derecha del nodo ascendente, ¢ es la inclinacion
de la érbita respecto a la linea de nodos, w es el argumento del perigeo y 6 es
la ascension del meridiano cero.

(3.15)

3.5.2 Transformacion desde el sistema S¢ al sistema S*

Esta rotacion se efectia alrededor de los ejes z; y z. coincidentes entre
si, equivalente a un angulo 6 = .t donde €, es la rotacién de la Tierra y t es
el tiempo trascurrido desde que el sistema S* y ST estuvieran alineados, y se
expresa de la siguiente manera:

cosd —sind 0
R = | sind cosd 0 (3.16)
0 0 1
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3.5.3 Transformacion del sistema S° al sistema S°¢

Esta rotacién depende de la translacion del satélite en una érbita definida:
R9¥ = R.(X)R.(€) Ry (k) (3.17)

donde y = —90°, £ = 90° y Kk = K, + wW,t, K, corresponde al inicio de
despliegue del satélite respecto de su érbita y w, es la velocidad angular de
desplazamiento del satélite en su orbita. Con estos parametros, z, del sistema
SY queda apuntando al centro de la érbita y z, es tangente a la 6rbita, tal
como se define en la seccién 3.1.

3.5.4 Transformacion desde el sistema S al sistema S®

Esta rotacién depende de la actitud del satélite y estimando esta matriz
de rotacién la actitud puede ser determinada, y a partir de la ecuacién (3.7)
esta rotacion se define como:

RS = I +21S(e) + 25%(e) (3.18)

expandiendo los términos segun las ecuaciones (3.5) y (3.4) tenemos:

" +el—es—e;  2erea+ne3)  2(erez + nez)

RE = (Rg)T = 2(e162 —me3) 1n? — e+ 63— €3 2(eae3 + Mey)
2(e1€e3 +1mea)  2(eae3 —mer) P — €2 — €2+ €2
(3-19)
3.6 Relacion entre el Sistema Coordenado Orbital

S? y el Sistema Coordenado Inercial S’

Como se mencioné anteriormente, el Sistema coordenado Orbital S¢
tiene como origen el centro de masa del picosatélite y se caracteriza por la
dependencia que existe con el desplazamiento angular de satélite en su érbita,
ademas de que uno de los ejes apunta al centro de la Tierra, por lo que es
muy importante obtener un modelo matematico que describa el movimiento
de ese sistema coordenado S¢ en la érbita del satélite mientras transcurre el
tiempo, ademas que se podria interpretar como una orientacion deseada del
picosatélite respecto al Sistema Coordenado Inercial ST.

El objetivo del sistema de control de estabilizacién es que una de las
caras del satélite apunte al centro de la Tierra, es decir , que el sistema S? co-
incida con los ejes del sistema S©. El uso de los angulos de Euler para expresar
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la orientacién del satélite no es adecuado ya que se presentan singularidades,
por tal motivo se usaran cuaterniones unitarios.

Ya que un cuaterniéon unitario tiene un componente vectorial y uno es-
calar, se necesita un vector y angulo de rotacion tal que el satélite apunte al
centro de la Tierra durante su recorrido en una érbita definida.

Para calcular el cuaternién unitario asociado que relaciona el sistema S©
y el sistema S7 se utilizan las siguientes rotaciones:

- Transformacién del sistema S©¢ al sistema S%

donde R se defini6 en la seccién 3.4, y los valores para cada pardmetro
son de acuerdo a una Orbita definida, y en nuestro caso se tiene que ) =
15°, 4 =89° y w = 0°.

- Transformacién del sistema S© al sistema S©¢

R = R.(X)Ru(§) Ry (@) (3.21)

donde x = —90° y & = 90°. La rotacién R,(«) se omitird debido a que
« varia con el tiempo y provocara que en cierto angulo exista una singu-
laridad, pardmetro que se incluird mas adelante, quedando esta rotacién
asi:

RS” = R.(x)Ra(¢) (3.22)

Teniendo las matrices de rotacién anteriores, el sistema S© puede expre-
sarse en términos del sistema S? con la siguiente expresion:

RY® = (Rbg)":  Rgp = (RG")' (3.23)

RY = RY.RYF (3.24)

Para expresar la matriz de rotacién anterior en términos de un vector
unitario \; y un angulo de rotacién 3; transformaremos la matriz de rotacion
en cuaterniones mediante este sencillo algoritmo:

- Para obtener el vector de giro V, y considerando que la matriz RY se
define como:
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1 Ti2 T3
')
Ry = | ra1 1o 7Ta3 (3.25)
31 T32 T33

el vector de giro seré:

T23 — T'32
V = 31 — 713 (326)
T2 — T2

por lo que el vector unitario \; sera:

- Ahora calculamos el angulo de giro 3; de la siguiente manera:

f; = arccos tmce(g% -1 (3.28)

- Expresando \; y 3; en cuaterniones:

7 = cos%

(3.29)
s B
€ = Asin 5

Teniendo el cuaternién unitario ¢; = [e;,n;] queda incluir la rotacién omitida
en la ecuacién (3.21). Esta rotacion se efectuaba sobre el eje coordenado y,
con un angulo k, por lo que se puede expresar esta rotacion en un cuaternién

unitario definido asi:
N, = cos%
(3.30)
_ K
€, = A,sin 5
donde X\, = [0,1,0]". Finalmente se usaré la definicién del producto de dos
cuaterniones unitarios para relacionar ¢; = [1;, €]y ¢o = [1o, €0]

-
NiMo — 61' €o
=q X ¢ = 3.31
da & o Ni€o + No€; + S(ei)eo ( )
donde g4 es el cuaternién asociado que relaciona el sistema SO y el
sistema SZ. La interpretacién geométrica de este producto es la rotacién g;
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en torno a ¢,, por lo tanto la rotacién que se omitié se incluye en este producto
de dos cuaterniones unitarios. Este resultado sera de gran utilidad para hacer
una transformacién de coordenadas entre el sistema S© y el sistema ST y
visualizar los resultados del control de apuntamiento del picosatélite en una
simulacién de realidad virtual.



CAPITULO 4

MODELO MATEMATICO DE LA
POSICION Y ACTITUD DEL
PICOSATELITE UNIVERSITARIO

4.1 Introduccion

Una vez que se mencionaron las herramientas matematicas necesarias
para el estudio realizado en esta tesis se comprendera de manera mas clara el
modelo matematico de la posicion y actitud del picosatélite universitario que
se trata en este capitulo.

Primero se describira la posiciéon del satélite segin su desplazamiento an-
gular en una orbita definida, de tal manera que se conocera aproximadamente
su posicién respecto al sistema coordenado S¢ en coordenadas geocéntricas o
cartesianas.

Posteriormente se describiran los modelos matematicos dinamicos y cinematicos
del satélite para conocer su orientacion, velocidad angular, torques de control y
torques externos o perturbaciones conforme el satélite se traslada en su orbita.
La inclusion de perturbaciones en el modelo matematico permite una mejor
aproximacion a la realidad, ya que en el espacio exterior existen perturbaciones
que afectan a la dindmica del satélite, unas mas significativas que otras.

Este modelo matematico es de gran importancia para incluir un control
que estabilizara al satélite y para lograr la orientacion que se desea con el
objeto de que el satélite apunte al centro de la Tierra.
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4.2 Parametros de la orbita del Picosatélite Univer-
sitario
4.2.1 Ecuacion diferencial de la orbita

El tipo de drbita que seguird el Picosatélite universitario sera circular
con radio de 7,878 km. Con estos datos se podra conocer la velocidad angular
del desplazamiento del satélite a lo largo de su érbita.

La ecuacién diferencial general de una orbita es:

d2u _ mok. _ 1
que tiene la forma de un oscilador arménico lineal con una funciéon de
fuerza constante cuya solucion para este tipo de oOrbita es simplemente una

constante y un término armoénico:

u= ﬂ]?f, w=r"Y H=mur (4.2)

siendo:

k= Gmem, = myg(Rg)? (4.3)
donde:
m, Masa del satélite.
r Radio de la érbita.
H Magnitud del momentum angular.
0 Velocidad angular con la que el satélite recorre su érbita.
G Constante de la gravitaciéon universal.
m,. Masa de la Tierra.

g Gravedad terrestre al nivel del mar.

Rpr Radio de la Tierra.

finalmente se obtiene:

(4.4)
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donde Q;, = [0 w, O]T serd el término que se usara para expresar
la velocidad angular con la que el satélite recorre su érbita en términos del
sistema coordenado orbital con centro en la Tierra SO relativo al sistema
coordenado inercial S'.

4.2.2 Pardametros orbitales

Para definir una érbita se necesitan los siguientes parametros, en un
plano 2D [Figura 4.1]:

a = Eje semi-mayor,
e = Excentricidad,
2 = Argumento del perigeo,
b = Eje semi-menor,
r = Radio de la orbita,
E = Centro de la Tierra,
A = Apogeo,
P = Perigeo,
v = Anomalia verdadera,
u= w + v = Argumento de latitud,
A.N. = Nodo ascendente,
S = Posicién del satélite,
En el espacio 3D [Figura 4.2]:
i = Inclinacién,
) = Ascensién derecha del nodo ascendente,
w = Argumento del perigeo,

V= Equinoccio Vernal (interseccién entre el ecuador de la Tierra y la
eliptica),

A.N. = Nodo Ascendente,



Figura 4.1: Definicién de los parametros de érbita en un plano
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P = Perigeo,
N = Polo Norte,
B = Plano Orbital,

Para describir la érbita del Picosatélite basta con definir el radio, la in-
clinacién y la ascension derecha del nodo ascendente; y para definir la posicién
del satélite se necesita el argumento de latitud y considerar que el argumento
del perigeo es cero.

4.3 Cinematica

Como se mencioné en el capitulo 3 la orientacion del satélite se puede
expresar con una matriz de rotacion, angulos de Euler o cuaterniones unitarios.
Atn cuando existan esas posibilidades se descartara el uso de angulos de Euler
para simplificar los calculos y evitar las singularidades que puedan producirse.
Entonces para expresar la orientacion del satélite se utilizaréan los cuaterniones
unitarios y para definir una matriz de transformacion entre sistemas coorde-
nados se utilizara la matriz de rotacion en términos de cuaterniones unitarios.

La orientacién del satélite en términos de un cuaternién unitario se ex-
presa de la siguiente manera:

n = cosg
(4.5)
€ = /\sing
donde anteriormente se mencioné que n? + €2 =1y qg=[n¢’.
Entonces, la cinematica del satélite se expresa como:
n = —%GTQ
(4.6)

¢ = Q- 30xe

donde €2 es la velocidad angular del satélite; utilizando la propiedad del
producto vectorial obtenemos:

N = —%GTQ
(4.7)
¢ = I+ S
expresando la ecuacién anterior de acuerdo a los ejes coordenados definidos
con anterioridad:



Figura 4.2: Definicién de los parametros de drbita en el espacio 3D
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77 = _%ETQob
(4.8)
¢ = LI+ S(e)
donde €, es la velocidad angular del satélite en el sistema coordenado
orbital S referido al sistema coordenado orbital S©. Para definir una
transformacién lineal del sistema coordenado fijo al satélite SP al sistema

coordenado orbital SO, con las propiedades mencionadas en el capitulo 3, se
define la matriz de rotacién de la siguiente manera:

Rb =1 —2nS(e) + 25%(¢) (4.9)
4.4 Dinamica de cuerpo rigido

Para definir la dindmica de cuerpo rigido del satélite se hace la siguiente
consideracién [Figura 4.3]:

x° a?
R=|y |, n=]u (4.10)
z¢ 2

Figura 4.3: Definicién de ejes Tierra y ejes cuerpo en un modelo de dinamica
de cuerpo rigido

donde R es un vector que estd expresado en un sistema coordenado
inercial que lo llamaremos como ejes Tierra y r, es un vector que esté expresado
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en un sistema coordenado que lo llamaremos como ejes cuerpo y el centro de
ese sistema coordenado estd en el centro de masa del objeto, de manera que:
x¢ + 28
ri=| y*+yl (4.11)
2¢ 4 2P
Se sabe ademas que la derivada de la cantidad de movimiento de una
particula de un cuerpo rigido rotando alrededor de su centro de masa es:

%Li =7l x my[Q x (X )] + 7l x mi(Q x 1)) (4.12)

por lo que la ley de Newton para movimiento rotacional del satélite es:

n
Z{r; Xmi[Qx (Axr)]+rxmi(Qxr)} =71
i=1
donde 7 son los momentos externos actuando alrededor del centro de
masa del satélite. Utilizando la identidad del triple producto vectorial puede
mostrarse que:

Zré X m[Q x (Qx1)]=QxIQ
i=1

ZTZ'- x m(Q x 1) = IQ

i=1

Donde se identifica a la matriz de inercia J como:

12 /2 i !

n Yo Ttz —L;Y; —Ti%

_ Il 12 12 I
J = E m; YT Ttz —Yi%
i /W 1,0 12 12

=1 —Z%; —ZY; Tty

por lo tanto queda:

JQA+QOxJQ=r7 (4.13)

expresando ahora la ecuacién anterior de acuerdo a los ejes coordenados
definidos con anterioridad obtenemos:

JQZ'b + Qib X Jsz =T (414)

o bien, utilizando la propiedad del producto vectorial definida en el
capitulo 3 se tiene que:
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JQp — S(JQ) iy = 7 (4.15)

que es la ecuacion de la dindmica de cuerpo rigido del satélite, en la
cual se puede conocer la velocidad angular del satélite cuando se aplica un
torque externo considerando la distribucién de masas y la geometria descritas
en la matriz de inercia. Esta velocidad angular estd expresada en un sistema
coordenado fijo al satélite SP relativo al sistema coordenado inercial S?.

Ademas se puede expresar €2, con la siguiente ecuacion:

Qob - Ronio + Qib (416)
donde:
0
Qio = | wo (4.17)
0

siendo w, una constante ya definida anteriormente.

4.5 Principales perturbaciones que afecten a la ori-
entacion del Picosatélite universitario

En el espacio existen perturbaciones que afectan tanto a la orientacién
como la translacion de satélites en cualquier tipo de orbita, para esta tesis
solo se consideraran aquellas que afecten la orientacion del satélite. En el caso
de la orbita del Picosatélite Universitario las principales perturbaciones son la
gravedad de la Tierra, el campo magnético terrestre y el arrastre aerodinamico,
debido a que la érbita del Picosatélite universitario es de 6rbita baja.

4.5.1 Torques de origen magnético

Los torques magnéticos en un satélite resultan tanto de una estrategia
de control utilizando actuadores que generan momentos de dipolo magnético o
de la magnetizacion del satélite causado por algunos componentes de satélite
como sensores y actuadores o de campos magnéticos residuales de efectos de
carga espacial. Para satélites de érbita baja con altitudes de més de 1000 km,
los torques de origen magnético son frecuentemente las principales perturba-
ciones que afectan a la orientacion del satélite.
Si m es el momento magnético del satélite en [A m?| y B es la densidad de
flujo magnético en [Wb/m?|, el torque magnético estd dado por:

Tmag = M X B (418)
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Se debe subrayar que los valores tipicos del campo magnético terrestre a baja
altitud en el ecuador son de 3 x 107° [Wb/m?| [Vicent L. Pisacane, Funda-
mentals of space systems].

4.5.2 Torques debido a la gravedad terrestre

Asumiendo que la fuerza gravitacional de un componente del satélite es
diferente de otra, esta diferencia resulta en un torque neto.

Esto se expresa mediante:

7. = 3w2S(c})Jch (4.19)

donde:
b= R0O1]T (4.20)

Cabe mencionar que esta expresion también sirve para satélites que cuen-
tan con gradiente gravitacional, es decir, una masa que se despliega del satélite
y este provee estabilizacion en la guinada del satélite. Para el Picosatélite, se
considerara como una perturbacién externa.

4.5.3 Torques debido al arrastre aerodindmico

A altitudes de menos de 800 km, el torque aerodindmico es generalmente
la perturbacién ambiental mas importante. La mision de un satélite llega a su
fin frecuentemente cuando el torque aerodindmico es tan grande que el satélite
entra a la atmoésfera de la Tierra y el sistema de estabilizacién deja de ser
efectivo.

Para la simulacion de los modelos matematicos del Picosatélite Univer-
sitario no se consideraran estos tipos de perturbaciones atin cuando la altitud
deseada es de aproximadamente 380 a 900 km, pero se recomienda en trabajos
futuros el estudio de este tipo de perturbaciones.

Cabe mencionar que el tiempo de vida considerado para la misién del Pi-
cosatélite Universitario es entre 4 a 12 meses o mas, dependiendo de diversas
circunstancias tecnologicas y ambientales.



CAPITULO 5

MODELO MATEMATICO DEL CONTROL

DE ACTITUD DEL PICOSATELITE
UNIVERSITARIO

5.1 Introduccion

En este capitulo se mencionaran tres técnicas de control, de las cuales
se describirda la metodologia de su aplicacion al modelo matematico de la
cinematica y dinamica del Picosatélite Universitario para llevar al satélite a
una orientacion deseada. No se considerard la demostracion de estabilidad
debido a que esta fuera del alcance de este proyecto de tesis, ademas que ha
sido demostrada ya en trabajos que se mencionan en la bibliografia.

5.2 Control mediante linearizacion

Considerando la cinemética y dinamica del Picosatélite Universitario
mencionada en el capitulo 4:

77 = _%GTQOZ)

(5.1)

¢ = LI+ 5(6)
JQp — S(JQ) iy = 7 (5.2)
Qob = Ronio + Qib (53)

definiendo los siguientes estados:
1

r=| € (5.4)
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donde ¢ = [} €|, considerando que n = [z1], € = [r2 3 4]", que
Qo = |15 16 27]" v ademds:

- nan + €, €
=g, X g = 5.5
1= 494749 na€ — neq — S(€q)e (5:5)
siendo g4 = [n4 €4] que es la orientacién deseada del satélite. Puede

demostrarse facilmente que la cinemética puede escribirse en términos de §:

77 = _%gTQOb
(5.6)
E = 3l + S8
Se puede observar que el modelo contiene términos no lineales, y que la

dinamica del satélite se necesita expresar en términos de los estados que se
definieron, por lo que el modelo no lineal de orientacién del satélite es:

7 — 5 Qs
i=| & | = S0l + S(8) Q0
Qop JS(J(RQu0 + Qo)) (R0 + Qup) + S(Qop) RO + T
5.7)
donde
Qib = (RgQio + Qob)
Qib - (RgQio + Qob) (58)

Rz = _S(Qob)Rg

Se observa que el sistema tiene un punto de equilibrio en ey = [7leq €eq
= [1000]" ya que el producto entre dos cuaterniones § = ¢4 X q donde ¢
= ¢4 da como resultado el vector [1 00 0]". Y en el caso de la dindmica del
satélite se puede ver que el punto de equilibrio es Q,, = [0 0 0].

Aplicando el Jacobiano al sistema anterior en el punto de equilibrio 7 Neq =
1, éq = (000" y Qp = [0,0,0]" y considerando que i = [A), & =
[f2(z) f3(@) fa(@)]", Qop = [f5(2) fo(x) fr(x)]" ¥ 7 = [u1 uz us] obtenemos:
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o0xy ox 0xs 0xy Oxs Oxg oxr
o0xy ox 0xs 0xy oxs Oxg oxr
o0x, ox 0xs 0xy 0xs Oxg oxr
A (5.9)
o0x, ox 0xs 0xy oxs Oxg oxy
8x1 (91'2 (91'3 8x4 (91‘5 (91‘6 8x7
8x1 (91'2 (91'3 8x4 (91‘5 (91‘6 8x7
8x1 (91'2 (91'3 8x4 (91‘5 (91‘6 8x7
Ofi(z) 9fi(z) 9fi(x)
8u1 8u2 8u3
Ofa(z) Ofs(zx) 0Ofa(x)
8u1 8u2 8u3
8u1 3u2 3u3
B = Ofs(x) Ofa(zx) Ofs(x) (5.10)
8u1 3u2 3u3 '
Ofs(x) Ofs(x) 0Ofs(x)
8u1 3u2 3u3
9fe(z) Ofs(x) Ofe(x)
8u1 8u2 8u3
Ofr(z) Of:(x) 0Ofi(x)
8u1 8u2 8u3 ]

Asi el sistema linearizado queda de la forma & = Az + Bu.

5.2.1 Analisis de estabilidad
Puede demostrarse que algunos de los eigenvalores de la matriz A tienen
raices positivas, por lo que algunos de los estados del sistema son inestables.
5.2.2 Anadlisis de controlabilidad
Se obtiene la matriz de controlabilidad mediante:
C=[B AB A’B A’B A'B A°B A°B | (5.11)

Se puede demostrar que el rango de la matriz de controlabilidad es menor
que el rango de la matriz A, por lo que el sistema no es controlable en todos
sus estados.
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5.2.3 Algoritmo de diseno del controlador proporcional

Separando la parte controlable del sistema mediante una transformacién
de similaridad:

A = TATT
B = TB (5.12)
c = CT'
tal que:
. Ae 015 [0 1A
A_lAm AC]B_{BC}C—[CM C. | (5.13)

donde T' es una matriz unitaria de 7x7. Teniendo las matrices A, y B,
se puede disenar un control para esa parte controlable asignando polos, con el
criterio de que la senal de control tenga una amplitud maxima definida por la
capacidad de los actuadores, que en este caso pueden ser bobinas de torque
magnético o ruedas inerciales.

Para aplicar la metodologia de asignacion de polos a plantas represen-
tadas en forma de variables de fase (o en su forma candnica) se realizan los
siguientes pasos:

1. Representar la planta por medio de las variables de fase para cada una
de las entradas del sistema.

0 1 0 0
- 0 0 1 0
A, = . . . . . (5.14)
—Qp —a1 —ag —Aap—1
0
- 0
B. = . (5.15)
1

2. Realimentar cada variable de fase a la entrada de la planta por medio
de una ganancia, k;.

0 1 0 0

.. 0 0 1 0

AC_BCKC = . . . :
—(CLO + ]{31) —(a1 + ]{32) —(CLQ + kg) —(an_l + kn)

(5.16)
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3. Hallar la ecuacion caracteristica para el sistema en lazo cerrado repre-
sentado en el paso 2.

A(\) = det(N\] — (A, — B.K.))) = A" 4 (a1 + K. )\" '+
" (5.17)

+.oo 4 (a1 + KA+ (a, + K,)

4. Determinar todas las ubicaciones de polo en lazo cerrado y establecer

una ecuacion caracteristica equivalente. Se proponen los polos P, de tal

forma que, para el subsistema formado por las nuevas matrices A, y B.,

su polinomio caracteristico sea:

Ad(/\C) = ()‘c+Pdl)(/\c+Pd2)m()‘c+Pdn) = (5 18)
=N+ dy N 4 4 dys?+dis+dy =0 '

5. Igualar los coeficientes semejantes de las ecuaciones caracteristicas de
los pasos 3 y 4, y despejar k; para formar K., y repetir el mismo proced-
imiento para las entradas faltantes y obtener K., y K.,

Una vez obtenidos log Val(_)res de la matriz K. se obtiene K para el sistema
formado por las matrices A y B teniendo una realimentaciéon (A — BK) de tal
manera que:

A—BK:[ZT jc}_{gc}[o K. | (5.19)

Finalmente se necesita la matriz K para el sistema original, obteniéndose
de esta manera:

K=—-K(T"H™! (5.20)

de esta manera el sistema realimentado & = (A — BK )z tendra los polos
que se seleccionaron con anterioridad, haciendo al sistema estable y los estados
tenderan al punto de equilibrio.

5.3 Control adaptable del tipo PD mediante BTM'’s

5.3.1 Modelo matemadtico del campo magnético terrestre

El modelo matematico del campo magnético terrestre que esta aceptado
mundialmente es el IGRF (International Geomagnetic Reference Field), que es
esencialmente una serie de coeficientes Gaussianos, g,' y h;', que se actualizan
cada 5 anos y se usan en un modelo esférico armoénico.
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Este es el modelo que mejor describe al campo magnético terrestre, pero
se debe de considerar que existen variaciones de tipo aleatorio que son im-
predecibles y no pueden ser modelados con precisiéon, las cuales tienen que
ser considerados en el diseno de vehiculos espaciales, tales como tormentas
magnéticas debidas a la actividad del Sol y a variaciones temporales que ocur-
ren cada 27 dias cuando el drea activa del Sol incide sobre la superficie de la
Tierra, por mencionar algunas.

De acuerdo a la fisica, el campo magnético B se define como el gradiente
negativo de la funcién de potencial escalar V' tal que:

B=-VV (5.21)

Aunque un modelo simple de dipolo magnético da una buena aproxi-
macién del campo magnético terrestre, este puede mejorarse por medio de
una funcién esférica armoénica de potencial escalar del tipo:

n+1 "

k
V(r0.0)=ad_ (2) Y (i cosme + b sinmé)P(0)  (5.22)

donde a es el radio de referencia de la Tierra (a=6371.7km), r, 6 y
¢ son las coordenadas geocéntricas (r es el radio en kilémetros, 6 es la co-
latitud donde 6 = 90°-latitud, y ¢ es la longitud. Los coeficientes g" y h]"
son coeficientes Gaussianos, y P (6) representa las funciones Schmidt-cuasi-
normalizados de Legendre de orden n y m.

Como la fuerza del campo magnético es calculado tomando las derivadas
parciales de V', se tiene:

ov b a\nt2 . m m .; m
5= =G =3 () ) Y conmo i) P20) 52

By = LoV - Z:l <E> Z(gz1 cosm¢ + hl" sinmgzﬁ)apge((9> (5.24)

n+2 n
Be=rurag = g 2o (1) 3 Ml cosmo I sinmo) B0
(5.25)

3
I
s
3
Il
en)
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donde B,, By y By representan la fuerza del campo magnético en coor-
denadas locales tangenciales.

Convirtiendo de coordenadas esféricas a coordenadas cartesianas XY Z
(X - direccién norte, Y - direccion este, Z - completando la regla de la mano
derecha) con un valor de correccién de la irregularidad de la Tierra e, tenemos:

B, = —Bgcose— B,sine
B, = B, (5.26)
B, = DBpysine— B, cose

5.3.2 Metodologia de la implementacion del control

Si se considera la dindamica y cineméatica del satélite mencionadas ante-
riormente:

77 = _%gTQob
(5.27)
¢ = S+ 5800
JQib - S(JQZb)QZb =T (528)
donde:
Qob - Ronio + Qib (529)
0
Qo= | wo (5.30)
0

Ademas, senalando que el torque de control generado por las BTM’s es:

7 = my x b(t) = S(5(1))m, (5.31)

donde l;(t) es el campo magnético terrestre relativo al sistema coorde-
nado fijo al satélite SB.

En vista de que S(b(t)) es estructuralmente singular, los actuadores
magnéticos no proveen controlabilidad completa al sistema cada instante de
tiempo, en particular es ficil de observar que rank(S(b(t)))=2. Por lo tanto,
en cada instante de tiempo no es posible aplicar un torque de control en la

direccién de b(t).
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Considerando una retroalimentacion preliminar de la forma:

1 T5
- IIB(t)H?S (b(t))u (5.32)

la cual es aplicada al sistema, donde u € R3 es el nuevo vector de control,
el sistema puede reescribirse como:

my

no= =g O
(5.33)
¢ = Ll + 500
JQ — S(JQ) Qs = D(t)u (5.34)
donde:
T(t) = S(b()ST(b(t)) >0 (5.35)
y:

1 -
b(t) = (me) b(t) (5.36)

Considerando el sistema anterior se observa la siguiente ley de control:

_5kaob t S l?
u={ -1 _ (5.37)
—T, (E%kpq + €kQop) >
donde:
no_1p_ 1y 5.38
Pow=3T -3l >0 (5.38)
y:
f1av(o) = F<O) (539)

se puede seleccionar una € > 0, k, > 0 y una K, > 0 tal que el sistema
tienda a un punto de equilibrio [geq 0., |=[¢ 0] donde ¢ =[1 0 0 0].

Cabe mencionar que la primera etapa de control que se realiza cuando
t <t busca reducir el valor de Q,, ya que el nuevo sistema tiene propiedades de
controlabilidad promedio debido al rango completo de la funcién T'(¢) cuando
se tienen valores suficientemente pequenos de €2,.
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5.4 Control basado en Pasividad

Antes de describir la metodologia de implementacion de esta técnica de
control se debe subrayar que se considera que el modelo general de un sistema
fisico se puede escribir como:

Alx)i = J(x,u)r — R(x,u)r + B(x)u + E(t) (5.40)

donde x es un vector n-dimensional, A es una matriz simétrica positiva
definida y constante, J(z,u) es una matriz antisimétrica, R(x,u) es una ma-
triz simétrica positiva definida y £ es un vector suave n-dimensional que es
funcién de ¢ o a veces, un vector constante. La matriz de entradas B(z) es una
matriz n X m, donde:

J(wu) = Jo + Y Ty + Y Jiw
j=1 k=1

R(z,u) = R + Y Riu; + Y Rim (5.41)
j=1 k=1
j=1

entonces se puede demostrar que bajo la accion del siguiente controlador:

u=u"(t) — KB"(z,t)y (5.42)

donde y(t) = x(t) — z*(t) es el error, el cual es global y asintéticamente
estable, con la siguiente dinamica del error:

Alx)y = [T*(z,u,t) — R*(x,u,t)]y + B*(x,t)e, (5.43)
donde:
ey = u — u*(t) (5.44)
T (@ut) = J(x,u)+ SP*(t) — P(t)"]
Re(z,u,t) = Rlw,u) — $[P*(t) + P*(1)T] (5.45)
B*(z,t) = B(x) + Q*(t)

PE(t) = M*(t)+ L*(t) (5.46)
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M) = [(TF =R)z*(t) ... (F7—Ry)z"(t)]
LX(t) = [Byz*(t) B, x*(t)] (5.47)

() = [T =R)z"(t) .. (T —Rp)r(1)]

Teniendo en cuenta las ecuaciones de la cinematica y dinamica del satélite
mencionadas con anterioridad se puede expresar el sistema tal como se indica
en las ecuaciones anteriores, ademas de describir la dindamica del error de di-
cho sistema. Entonces teniendo las ecuaciones de la cinematica y dinamica del
satelite definidas en el capitulo 4:

77 = _%ETQob
't 5.48
€ 2[77]+S(e)]Qob (5.48)
T
g = [n €]
Qob = Ronio + Qib (‘550)
Qo=[0 w, 0] (5.51)
Facilmente se puede expresar la dinamica del satélite como:
donde:
A = J
T Qi) = S(JQ%)
R(Qp) = 0 (5.53)

B(Jf) = ngg
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Para obtener la dindmica del error del satélite se considera que:

y = Qob — Qop, (5.54)

El término 2y, estd expresado en términos del error de orientacién del
satélite y sera considerado como un control virtual que se definird mas adelante.
Si se define una orientacion deseada:

w=1[7 ] (5.55)

la expresion que describe el error de orientacion del satélite es:

.
€ e (7 e] (5.56)

] = X =
4=~ 9 Na€ — neq — S(€q)e

Si se propone el siguiente cambio de variable:

(5.57)

S M3

donde 7 =7F1,d=1[7 " = qaxqyy = Qo — Qup, se pueden

reescribir las ecuaciones de la cinemadatica del satélite:

7.7] == —%gTQOb
(5.58)
¢ = I+ + 5@
y si se sustituye €2, se tiene:
qo= —5&Qy, — 3¢y
(5.59)

¢ = S+ DI+ S@)Q0, + sl + Sy

Finalmente, la expresion del siguiente control virtual se propone de la
siguiente manera:

€
1+e'e

donde K es una constante positiva. Cabe mencionar que el error y
también se puede expresar como:

Oy, = —K (5.60)

y = (R0 + ) — Qup, (5.61)

y se sabe que:
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Qip, = Qop, — B2, (5.62)
por lo tanto:

y = Qip — iy, (5.63)

y finalmente, teniendo el error y en términos de Q; y 2, ), se puede
obtener la dinamica del error del satélite:

Jy = [T (Quw, Qs,) — R*(Qap, Qv )|y + 7 (5.64)
donde:
0 34; —3B
2B =3¢ 0
0 34, —3BQ,
R() = | 2AQu, 0 1C Qi (5.66)
_%BTQibdg %OTQibdl 0

donde Aj = (Jxx + Jyy) Qibdg _2JZZQ’ib37 Bj = (Jxx + Jzz) Qibdg _2Jnyib2
y Oj = (Jyy + Jzz) Qibdl - 2meQib1' Ademés? AT’ - ‘]LULU - JZJ?J’ BT = wa - JZZ’
y Cr = Jyy — J...

Entonces se puede definir el torque que estabilizara al satélite como:

T=—ky (5.67)
siendo k una constante positiva, lo que implica que:

r=7% (5.68)

el cual llevard al sistema al punto de equilibrio [ge; Qop,,]=[¢ 0] donde
Gg=1[100 0]



CAPITULO 6

SIMULACION Y RESULTADOS
OBTENIDOS

6.1 Introduccion

En este capitulo se muestran los resultados obtenidos mediante calculos
y simulaciones que se hicieron en Simulink de Matlab. Para visualizar estos
resultados se elaboré un modelo de realidad virtual que ilustra tanto las ecua-
ciones que describen a la dindmica del satélite como la accién de los algoritmos
de control, ademas, se puede ver al satélite en una orbita definida moviéndose
alrededor de la Tierra.

6.2 Parametros del Picosatélite Universitario

Para el Picosatélite universitario se empled la siguiente matriz de inercia:

0.001905 0 0
J = 0 0.002905 0 (6.1)
0 0 0.00248

Esta matriz se obtuvo de las ecuaciones de dinamica de cuerpo rigido
del satélite, donde se calculé la masa y la posicion de cada elemento que
compone al satélite, como la estructura, paneles solares, actuadores, sensores,
electrénica y carga util (experimento) sin exceder de una masa total de 1 kg.
Esta matriz de inercia también puede ser obtenida mediante un software CAD,
como SolidEdge dibujando cada componente que conforma al Picosatélite Uni-
versitario, a pesar de ello, esta matriz de inercia es una buena aproximacion
de lo que sera el Picosatélite Universitario.

Los pardametros de érbita del satélite son:

Radio de la Tierra + Altura del satélite = 6378 + 1000 = 7378 km.
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Ascensiéon derecha del nodo ascendente = 30°.
Inclinacién = 89°.

Argumento del perigeo = 0°.

Una orbita es aproximadamente igual a 5000 segundos.

Esto parametros son de utilidad en la simulacién en realidad virtual para
mostrar el movimiento de translacion del Picosatélite alrededor de la Tierra,
ademas de que se usan para construir las matrices de rotacion necesarias en
los célculos que ya se han definido en capitulos anteriores.

6.3 Descripcion del diagrama de bloques de Simulink

En el software de Simulink de Matlab se implementaron los modelos
matemdticos que describen tanto la dindmica del Picosatélite Universitario
como los algoritmos de control. En la figura 6.1 se muestra un diagrama de
bloques donde se clasifican los modelos para una lectura sencilla, donde cada
bloque representa un subsistema que contienen los modelos desarrollados en
esta tesis. Al final se hard una descripcién del bloque de control, ya que difiere
segun la técnica de control aplicada.

Pam%hl

Dindmica del Satéfite

Chock

Realidad Virtual

Figura 6.1: Diagrama de Bloques de Simulink, donde se simulan los modelos
matematicos de la dindmica del Picosatélite, cinematica y la ley de control,
ademas se tiene un bloque donde se acondicionan las senales necesarias para
modelos de realidad virtual.

Movimiento del Satélite
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A continuacion se muestra el contenido de cada uno de los bloques que
conforman el modelo de Simulink.

Jsat

Qib

A 4

<Rob> ©

A 4

A 4

Oio
Fuerzas Adicionales H

W

v

| q_dot

|
Y

Rob

Vector-angulo
-

Vector & angulo

cuaternion

Figura 6.2: Dinamica del Picosatélite Universitario.

En la Figura 6.2 se muestran los bloques donde se resuelven las ecua-
ciones diferenciales que describen la dinamica y cinematica del satélite, adi-
cionalmente se tiene un sub-bloque de fuerzas adicionales donde se pueden
definir las perturbaciones ambientales y el resultado se suma al torque de con-
trol, en las siguientes simulaciones solo se incluira el torque gravitacional como
perturbacion ambiental.

En la Figura 6.3 se modela la érbita del Picosatélite Universitario y la
rotacién de la Tierra, de tal manera que se pueda observar el movimiento del
satélite en realidad virtual. Ademas se incluyeron indicadores para conocer la
posicién del satélite mientras transcurre el tiempo.

Por ultimo en la figura 6.4 se acondicionan las senales para su ingreso a
los modelos de realidad virtual, debido a que esos modelos necesitan parametros
XYZ para la translacion y vector-angulo, para la rotacion. Es por eso que se
transforma un cuaternién en un vector y un éngulo, § = 2acos(n) y € es un
vector.
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Radio de la
Tierra + altura del
satélita

Sattrans

@&

t

8_0->8_e coordenadas geograficas

e

Rotacion de la Tierra

longitud

Figura 6.3: Cinematica espacial del Picosatélite Universitario.

Sabedile Dynamics
Eelector VR Signal Expanderd

SalTransiation - Safirans Transiawon

VR Signal Expander2

Earn Rotation
EarthRolittion VR Signal Expander

Figura 6.4: Acondicionamiento de senales para la correcta interpretacién de
los modelos de realidad virtual del Picosatélite Universitario.
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Los dos modelos de realidad virtual se ven de acuerdo a las figuras 6.5
y 6.6.

Figura 6.5: Modelo de realidad virtual de la dindmica del Picosatélite Univer-
sitario.

Cabe mencionar que en el bloque de la figura 6.4 también se define el
sistema coordenado orbital, en el bloque amarillo, asi el modelo en realidad
virtual resultante respetara los sistemas coordenados de referencias menciona-
dos en el capitulo 3.

Cuando el satélite se estabiliza hasta llegar al punto de equilibrio, sig-
nifica que el satélite estd apuntando al centro de la Tierra, y en el modelo de
realidad virtual se puede visualizar en la figura 6.7.

6.4 Resultados de los algoritmos de control

Ahora se mencionaran los bloques que corresponden al control de esta-
bilizacién satelital.
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Figura 6.6: Modelo de realidad virtual del Picosatélite Universitario con los
parametros de érbita y el modelo de la Tierra.
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Figura 6.7: Modelo de realidad virtual, se muestra al Picosatélite Universitario
apuntando al centro de la Tierra.
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6.4.1 Linearizacion

En el diagrama de bloques del control por linearizacién [Figura 6.8] se
puede observar que el control es la ganancia K obtenida de la metodologia que
se menciona en el capitulo 5, considerando los polos P = [—0.004 — 0.0041 —
0.0039 — 0.003 — 0.0031 — 0.0029]; obteniendo la ganancia K de:

[ —4.7561 x 107" 1.6827 x 10722  —2.1725 x 1072 ]|
—4.5634 x 107% 2,167 x 1071 —8.9606 x 10~°
1.3151 x 107 —6.85 x 10™®  5.7286 x 10~*
K" =| —1.0245x 1078 4.0434 x 107 —1.7048 x 1077 (6.2)
—1.3295 x 107° 3875 x 1077 6.1896 x 1077
3.6835 x 1077 —2.0218 x 107> 1.2113 x 107
| —6.4734x 107 7.716 x 1077 —4.9255 x 107

Froduct

Figura 6.8: Control por linearizacion.

Los resultados se muestran en las figuras 6.9, 6.10 y 6.11.
Y se puede observar que el sistema tiende a su punto de equilibrio.

6.4.2 Control adaptable del tipo PD mediante BTM’s

En la figura 6.12 se muestra el diagrama de bloques que compone a este
algoritmo de control, donde € = 0.001, k, = 0.06, k, = 0.02 y ¢ = 10000, que
son los parametros que arrojaron mejores resultados, tomando en cuenta la

matriz de inercia del satélite y el torque suficiente para lograr estabilizar al
satélite, ademas de que k, > k.

Matrix
muttiply >



o7

También se obtuvieron datos del campo magnético terrestre [Figura
6.13], esto se logré utilizando las ecuaciones del campo magnético terrestre
mencionado en el capitulo 5, estas ecuaciones necesitan la posiciéon en coorde-
nadas geograficas, por lo que solo se muestra el valor del campo magnético en
la trayectoria del satélite.

Se puede ver en el diagrama de bloques del control [Figura 6.12], que
una vez teniendo el campo magnético terrestre, que esta en coordenadas carte-
sianas referidas a un sistema de referencia inercial, se hace una transformacion
lineal con la matriz de rotacién R, por lo que el valor del campo magnético
estard referido al sistema coordenado fijo al satélite SZ. Los resultados de este
algoritmo de control se muestran en las figuras 6.14, 6.15 y 6.16.

De los resultados se puede observar como actian las dos etapas del con-
trolador, ademas de que existen ciertos picos en el torque de control, que son
debidos a la rapidez con la que cambia el campo magnético terrestre cuando
pasa por los polos Norte y Sur; y el sistema converge a su punto de equilibrio.

6.4.3 Control basado en pasividad

El diagrama de bloques de este algoritmo de control se presenta en la
figura 6.17.

Considerando las ganancias K; = 0.000002 y K5 = 0.2 se obtienen estos
resultados mostrados en las figuras 6.18, 6.19 y 6.20.

Cabe mencionar que la seleccién de las ganancias K7 y K se hizo con
el criterio que K; < K5 ya que asi se le da mas prioridad a alcanzar el punto
de equilibrio que a reducir la velocidad angular. Si el valor de las ganancias se
invierte, el sistema reduce la velocidad angular, y por lo tanto tomara mucho
tiempo en que el sistema tienda a su punto de equilibrio ya que el control
virtual depende del cuaternién unitario.

Finalmente se puede observar de las figuras que el sistema converge a su
punto de equilibrio.
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Figura 6.9: Comportamiento de Cuaterniéon Unitario bajo efecto del control.
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Velocidad angular Qob
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Figura 6.10: Comportamiento de la velocidad angular €2, bajo efecto del
control.
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Figura 6.11: Torque de control aplicado al sistema.
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Figura 6.12: Diagrama de bloques del algoritmo de control adaptable.



62

Campo magnético terrestre [nT]
1

-

-
—z-

LOTX

o
~y
1
‘

senqIo
€
I

Figura 6.13: Campo magnético terrestre de acuerdo con la trayectoria del
Picosatélite universitario.
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Figura 6.14: Comportamiento del Cuaternién unitario ¢ del Picosatélite Uni-
versitario bajo efecto de las dos etapas de control.
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Velocidad angular Qob
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Figura 6.15: Comportamiento de la velocidad angular €2,, del Picosatélite
Universitario bajo efecto de las dos etapas de control.
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Figura 6.16: Torque de control aplicado al sistema.
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Figura 6.17: Diagrama de bloques del algoritmo de control basado en pasivi-
dad.
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Figura 6.18: Comportamiento del Cuaternién unitario ¢ del Picosatélite Uni-
versitario debido a la accién del controlador basado en pasividad.



68

Velocidad angular Qob

20'0-
—510°0-
200

1
o
o
=
I

- 5000~
L5000

S0

SenqIQ
ST

ST

Figura 6.19: Comportamiento de la velocidad angular €2,, del Picosatélite
Universitario debido a la accion del controlador basado en pasividad
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Figura 6.20: Torque de control aplicado al sistema.



CAPITULO 7
CONCLUSIONES

En este capitulo, se mencionaran las conclusiones de los resultados obtenidos
en el desarrollo de esta tesis y algunas recomendaciones para trabajos futuros.

7.1 Conclusiones

Se desarrollaron exitosamente los modelos de cuerpo rigido, de orientacién
satelital basada en cuaterniones unitarios, de dinamica satelital, de cinematica
orbital, de perturbacién gravitacional y ademas se generaron los primeros al-
goritmos de estabilizacion en tres ejes para el Picosatélite Universitario.

Respecto al control de estabilizacion se implementaron diferentes técnicas
de control para lograr estabilizacién satelital, logrando resultados satisfacto-
rios y se comprobaron por medio de la visualizacién del comportamiento de un
modelo de realidad virtual. El primer paso que se realizé fue el modelado de la
dindmica del Picosatélite Universitario el cual fue cuidadosamente analizado e
interpretado mediante graficas y modelos de realidad virtual. El trabajo que
se desarroll6 para incluir en el modelo a cuaterniones unitarios fue complejo ya
que su interpretacion es abstracta y requirié de herramientas algebraicas para
su correcto uso e implementacién en el modelo, logrando un modelo confiable
y listo para la aplicacion de técnicas de control.

Un paso importante que se logré fue desarrollar un modelo de realidad
virtual donde se visualiza el satélite trasladandose en su érbita alrededor de la
Tierra. De nuevo, se requirié6 de mucho tiempo y dedicaciéon para comprender
las transformaciones lineales de un sistema coordenado a otro que se usaron
para definir correctamente los diferentes sistemas coordenados y aplicar cor-
rectamente dichas transformaciones, sin caer en singularidades, es por ello que
el uso de cuaterniones unitarios fue de gran utilidad. Por esta razén, mediante
un modelo de realidad virtual se pueden ver resultados faciles de visualizar e
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interpretar, a pesar de la complejidad de los célculos que hay detras de ello.

La aplicacion de las diferentes técnicas de control después del desarrollo
del modelo matematico se llevd a cabo de manera exitosa, logrando resultados
tedricos que son el principio de un nuevo periodo de desarrollo tecnologico
en el campo satelital en México, ya que se demostré que es posible aplicar
diferentes algoritmos de control para estabilizacién satelital aplicados desde
proyectos universitarios tecnologicos y ajustar estos algoritmos segun se re-
quiera.

7.2 Recomendaciones

Para mejorar el modelo matematico que se desarrollé en este proyecto,
se sugiere incluir perturbaciones adicionales de tipo ambiental que debido a su
magnitud son importantes, ya que la tnica perturbacién que se incluyé fue el
torque gravitacional, pero perturbaciones como el arrastre aerodindmico y la
radiacién solar, por mencionar algunas, permitirian observar el desempeno de
los algoritmos de control en presencia de perturbaciones con apego al ambiente
espacial real.

Se recomienda que se analice la posibilidad de mejorar el modelo que
describe la érbita satelital, ya que existen otros factores como la influencia de
la gravedad de la Tierra, la Luna y el Sol, que modifican en cierto grado la
orbita satelital.

Se debe dar continuidad al andlisis de estabilidad de las diferentes técnicas
de control para mejorar el desempeno de los controladores y al respecto buscar
trabajos publicados de control en el drea satelital.

Se sugiere incluir el modelado de sensores y actuadores que estardn a
bordo del Picosatélite Universitario y analizar los parametros que se pueden
medir, ya que es posible que se requiera del desarrollo de observadores.

Un tema muy importante es la capacidad de computo del Picosatélite
Universitario, por lo que es necesario un analisis de la factibilidad para pro-
gramar algoritmos de control a bordo del Picosatélite Universitario que no
requieran algoritmos complejos , ademés de considerar el muestreo de los sen-
sores y la respuesta de los actuadores.
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