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OBJETIVO

Generar una propuesta para un sistema de orientgadtabilizacion para un satélite pequefio de
percepcion remota en Orbita baja y realizar simotacle su funcionamiento mediante software
matematico.
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RESUMEN

RESUMEN

En este trabajo se presentan los resultados obtegrrdlas pruebas de funcionamiento en tierra, de
un algoritmo de control de orientacion, que utilimdinas magnéticas como actuadores y que sera
implementado en un satélite de percepcion remetaleScribe el esquema de control empleado, asi
como el conjunto de sensores y actuadores delstebys de orientacion. El satélite fue modelado
suponiendo que se trata de un sélido rigido coma@lag de libertad, y su comportamiento fue
simulado por programacion. Adicionalmente se priasana estrategia para la implementacion del
algoritmo de control de orientacion en un sistemaichulacion fisico para llevar a cabo pruebas de
funcionamiento para nanosatélites con capacidachasta 10 [kg]. Este se compone de una
plataforma donde se integran los subsistemas @atadion y control de estabilizacion, baterias,
computadora de abordo, sistema de comunicaciérrebaional inalambrico y un medio de
almacenamiento de los angulos de orientacion deitagtensayos.

Se demuestra que el esquema de orientacion propegstapaz de manejar una precision de 0.1
grados en los tres ejes.

viii
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INTRODUCCION

El interés del ser humano por el espacio exteata de siglos, pero es con el lanzamiento y puesta
en Orbita del primer satélite artificial Sputnik,4ede octubre de 1957 por la entonces Union de
Republicas Socialistas Soviéticas (URSS), que saidi@ a la exploracién del espacio exterior y
por consiguiente el de la carrera espacial, cardbiantalmente la vision del hombre sobre el
espacio ultraterrestf@3].

Hasta hace algunos afios la exploracion y/o usedpelcio ultraterrestre estaba restringido Unica y
exclusivamente a paises considerados potencias iaes)dsin embargo, actualmente se ha
incrementado el niamero de usuarios debido primongiate al desarrollo de naves espaciales
pequefias que ofrecen un alto costo-beneficio.

La tendencia actual de la tecnologia espacial eass particular de los satélites es el desardalo
misiones de bajo costo, es por ello que los sasétiequefios han cobrado una importancia enorme
en la industria espacial debido a que son capaegsodar misiones que tienen un alto costo
beneficio, con lo cual un mayor nimero de usuapiesden integrarse al desarrollo y uso de la
tecnologia espacial. México no es ajeno a esteniend, la Universidad Nacional Autbnoma de
México (UNAM), a través del Centro de Alta TecndebdCAT) de su Facultad de Ingenieria
desarrolla el micro-satélite “CONDOR UNAM MAI” erolaboracion con el Instituto de Aviacion
de Moscu (MAI) y recientemente ha iniciado el desllr de una nueva mision espacial en conjunto
con el MIT (Massachusetts Institute of Technologgja la construccion de la plataforma satelital
denominada “QUETZAL".

Este trabajo de tesis se desarrolla en el marccestablecimiento del grupo de desarrollo de

tecnologia aeroespacial en la UNAM, en particudarla formacion de capacidades nacionales en el
desarrollo de algoritmos de control para la estaulon y orientacion de satélites pequefos. La
tesis documenta el desarrollo exitoso de un algoritle control, usando una técnica de control

lineal para la estabilizacién de un satélite degyaeion remota mediante bobinas magnéticas como
actuadores del sistema de control activo. EI maldethinamico del satélite, el estudio de la técnica

de control, la simulacion numérica y una estrategiamplementacion para la simulacion fisica en

la plataforma de simulacion SIMUSAT 3.0 forman padel aporte de este trabajo, sentando las
bases para el estudio y desarrollo de algoritmadeol enfocados al control de satélites pequefios
en el Centro de Alta Tecnologia.

La tesis esta estructurada de la siguiente manera:

Capitulo 1: en este capitulo se presentan los conceptosrertales para el desarrollo del tema y
se justifica su pertinencia. A través de la lectdeaeste capitulo se revisaran los antecedentes
necesarios para comprender de mejor manera elnignteel trabajo.

Capitulo 2: se revisan conceptos utilizados en la repres@ntale la orientacion y el modelado de
la dinamica del satélite. Ademas se presenta ueneldtescripcion de la técnica de control lineal
utilizada para la estabilizacion del satélite.



INTRODUCCION

Capitulo 3: una descripcién del sistema SIMUSAT 3.0 que pirriievar a cabo pruebas de
algoritmos de control de orientacion en Tierra,apau posterior implementaciéon en satélites
pequefios colocados en Orbita terrestre es pameiakde este capitulo. En la parte final se priesen
brevemente una estrategia para la implementaciorurdealgoritmo de control con bobinas
magnéticas en la plataforma de simulacion.

Capitulo 4: en este capitulo se realizara el calculo de dwegperturbadores en 6rbita, asi mismo y
con base en ello, se determinara el par de comde#sario para estabilizar un satélite. De tod®s lo

elementos que conforman el medio ambiente espseiahondara en el campo geomagnético, ya
gue se pretende el uso de bobinas magnéticasgpari@htacion y estabilizacion de un satélite.

Capitulo 5: se presentan los parametros utilizados pararleeabo la simulacion en MatLab® con
Simulink® y los resultados obtenidos de esta. Isawion de los resultados también se lleva a cabo
en este apartado.

Capitulo 6: capitulo dedicado a las conclusiones derivadadgasarrollo y conclusion del trabajo.
Asi mismo, el trabajo a futuro es comentado.

En los Apéndice A Apéndice By Apéndice Cse compone, a saber; de la linealizacién de los
modelos matematicos utilizados para el modelo dic@ndel satélite utilizando el software
matematico Maple®, del diagrama de bloques a @etidlla simulacion realizada en Simulink®, y
listado de los programas usados, respectivamente.
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CAPITULO

MARCO TEORICO

Los satélites artificiales estan presentes endig@dades cotidianas de manera directa o indirecta
saber: sistemas de comunicaciones, prondésticoielabb, captura de imagenes de la superficie
terrestre, etc. Todas estas aplicaciones son mpgrtantes para muchas actividades de la ciencia,
las industria y de la vida diaria

En la actualidad los satélites pequefios han cohradomportancia enorme en la industria espacial
debido a que son capaces de portar misiones quentien alto costo-beneficio, con lo cual un
mayor nimero de usuarios pueden integrarse alrddear uso de la tecnologia espacial.

1.1 Plataformas satelitales

Un satélite artificial o plataforma satelital, esaunave espacial tripulada o no, que se coloca en
orbita alrededor de la Tierra o de algun otro adgbespacio ultraterrestre y que lleva consigo

dispositivos apropiados para recoger informacioretyansmitirla, generalmente a un punto del

planetd2].

1.1.1 Clasificacion de plataformas satelitales

Existe una diversidad de parametros para la atasifin de satélites, sin embargo, primordialmente
se utilizan los siguientes: tipo de orbita en la gperan, masa y aplicacién. Con estos 3 parametros
se pueden englobar todos los satélites existdraedasificacion que se utilizara en el desarrddo
este trabajo se basa en la masa, esto se muesiraaia 1.1

1.1.2 Micro-satélites

Son plataformas satelitales cuya masa se encuentrahintervalo de 10 a 100 [kg]. Su importancia
en el desarrollo de tecnologia espacial radicd éeaho de que son misiones de bajo costo, lo que
ha permitido el acceso al espacio ultraterrestreaamayor cantidad de usuarios, tales como; paises
en desarrollo, universidades, pequefias empresae etros, ya sea para el desarrollo de
aplicaciones comerciales o de fines cientificospiomera en el desarrollo de este tipo de sat@ges

la Universidad de Surrey, que inicio la construnaile éstos en 1979 como parte de su programa
UoSAT (University of Surrey Satelliye

En México existen antecedentes de desarrollo de tgb de plataformas en el Programa
Universitario de Investigacion y Desarrollo Espb@RUIDE) con los satélites UNAMSAT 1 y B,
actualmente la Universidad Nacional Autbnoma de ibt&xa través de la Facultad de Ingenieria
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construye el micro-satélite “CONDOR UNAM MAI” en laoracion con el Instituto de Aviacion
de Moscu.

Clasificacion de satélites

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

Tabla 1.1 Clasificacién de satélites por su masa.
1.2Misiones satelitales

Desde la puesta en Orbita del satélite artific@it8ik | en 1957 por la URSS, los satélites hao sid
utilizados en diversas aplicaciones, probablemdategrimera que surge a la mente, es la
comunicacion satelital. A continuacion, se enligtanusos mas comunes de los satélites:

» Comunicaciones

» Percepcién remota

» Estudio de la ionosfera

 Monitoreo de: recursos naturales, cambio climatideslaves, incendios forestales,
inundaciones, erupciones volcanicas.

* Meteorologia

» Validacién de nuevas tecnologias: materiales, diigos electronicos, etc.

1.2.1 Percepcidn remota

La percepcion remota es una de las misiones masrreates para satélites pequefos,
principalmente utilizada con fines cientificos, qua esto no la excluye de tomar parte de
aplicaciones comerciales. Consiste en la adquisid® datos de un objeto sin entrar en contacto
fisico directo.

Para los propésitos de este trabajo se definig @etcepcion remota como, “la medicion de las
propiedades de los objetos en la superficie teereaediante los datos obtenidos de un satélite o
nave espacial[7].

La percepcion remota tiene diversas aplicacioneslaengeografia, geohidrologia, geotermia,
agricultura, geologia, cartografia, oceanografieeqursos marinos, prevencion y evaluacion de
desastres, silvicultura, identificacion de hielo rima, prospeccidon minera y petrolera, por
mencionar algunas.



MARCO TEORICO CAPITULO 1

1.2.2 Carga dutil

Todo satélite lleva consigo una gran cantidad dérumentos que permiten el desarrollo de la
mision de manera adecuada, denominados carga G#itga de servicio. La carga de servicio se
refiere a aquellos instrumentos necesarios pacarsdcto funcionamiento del satélite, por ejemplo:
baterias, sensores, actuadores, etc. Por su pariggrga util la conforman los instrumentos
utilizados en el cumplimiento de la mision, por ngpdo: antenas, camaras, transmisores,
telescopios, etc. Es la razon por la cual un satés lanzado y puesto en Orbita, es la tarea que
ejecutara mientras se encuentre en operacion.

1.3 Subsistemas de un satélite

Un satélite se compone de diversos subsistemas, waal tiene una configuracion particular con
base en su mision, sin embargo, la mayoria de g#agn en comun subsistemas que podemos
denominar béasicos o elementales, tales como:

» Subsistema de telecomunicaciones y telemetria.

e Computadora de abordo y software.

» Sistema de suministro de energia de abordo.

» Sistemas de regulacién térmica, estructura mecanica
» Subsistema de orientacion y estabilizacion.

Sin embargo, para el disefio, construccién y op&nade los satélites se necesitan otras areas de
ingenieria como: métodos para el disefio de equppaciales, compatibilidad electromagnética de
los sistemas de abordo, sistemas tolerantes &,fald@struccion y operacién del satélite (estacion
terrena).

1.3.1 Sistema de orientacion y estabilizacion

En ciertas misiones satelitales, el sistema de@wen y estabilizacion (SOE) es esencial para que
se lleve de manera adecuada la misiébn, como easel @e la percepcidon remota, puesto que se
requiere que la carga atil apunte hacia la Tiemaéag aun, que sea hacia nadir (interseccion emtre |
vertical del campo de vision del satélite y la sfipie terrestre) y de manera estable.

Una vez que el satélite es puesto en 6rbita, fagrd tarea que lleva a cabo el SOE es la deteccion
de la orientacion inicial y las posibles velocidadagulares alrededor de los tres ejes de refarenci
después se procede a lograr la estabilizacioratidite. Durante la operacion del satélite, el SBE
encarga de establecer la orientacion en todo mameonh respecto a un sistema de referencia
determinado, mientras que el sistema de contratremrga de contrarrestar las perturbaciones
generadas por el medio ambiente espacial. De emt@ra es posible cumplir los objetivos de la
mision.

1.3.1.1 Tipos de sistemas de orientacion y estabdcion

Los sistemas de orientacién y estabilizacion puetasificarse en dos grandes grupos; sistemas
pasivos y sistemas activos, la principal difererifre estos dos enfoques primordialmente radica
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en el hecho de que los primeros no requieren degienadicional para su funcionamiento a
diferencia de los segundos, lo cual es una vem@jsiderando la limitacion de energia en las
plataformas satelitales.

Los requerimientos de la mision satelital determainajué tipo de sistema debe implementarse en la
plataforma satelital, sin embargo, estos sistentasam excluyentes entre si por tanto es muy

comun que se utilicen sistemas hibrido (pasivoragtlos cuales podrian considerarse un tercer

grupo. En este trabajo se tomaran Unicamente logsioreados en el parrafo anterior y se explicaran

a continuacion con mas detalle.

1.3.1.1.1 Sistemas pasivos

Aprovechan la respuesta natural del satélite aefestos de los pares perturbadores del medio
ambiente espacial con el fin de controlar la odeidin. Carecen de logica de comando, es decir, no
requiere de ningun tipo de procesamiento de infoidmgpara su funcionamiento ya que aprovechan
algun efecto fisico natural, sin embargo, si lleeansigo sensores para conocer la orientacion del
satélite y darle seguimiento aunque esta infornmagase usa para el control del mismo.

Su principal ventaja es la nula demanda de engayia su funcionamiento, sin embargo, es una
limitante en misiones satelitales que requierenapantamiento preciso como es el caso de la
percepcion remota. En laigura 1.1se presenta el diagrama general de funcionamidatan
sistema de orientacion y estabilizacion pasivo.

A

Figura 1.1 Operacion de un SOE pasivo. En este cason varillas magnéticas colocadas en determinadas
posiciones, para lograr una estatizacion.
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De manera general el funcionamiento de un sisteasi@@ se describe a continuacion:

e Se presentan pares perturbadores que modificanelataxcion del satélite, al mismo tiempo
gue pares de control, debido a la respuesta nateraktélite en el ambiente espacial, tratan
de mantener la orientacion.

* Los sensores miden la orientacion y envian lossdatda computadora de a bordo y al
control en Tierra.

1.3.1.1.1.A Gradiente gravitacional

La fuerza de la gravedad crea un efecto atractiwe dos cuerpos. Aungue en Orbita no existe la
gravedad, si hay microgravedad, esto implica quediferencia de densidades debido al acomodo
de masas dentro del satélite, provocara una fuprzaendera poco a poco a hacer que la parte mas
densa apunte hacia la Tierra. En casos extremsatélite se encontrar4 balancedndose como un
péndulo sin alcanzar una buena estabilizacion.

Superficie
Equipotencial
Gravitacional

Figura 1.2 Modelo del gradiente gravitacional.

!

Figura 1.3 Satélite estabilizado por gradiente gratacional.
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Este tipo de estabilizacion es simple y barataietelo la caracteristica de poder lograr que el
satélite pueda apuntar siempre a un cuerpo cehtralsatélites que son orientados y estabilizados
por este método requieren un elemento que es ueasin telescopica conocido corboom
gravitacional. Es una barra de varios metros quia @uinta lleva una pequeiia masa y se despliega
al momento de que el satélite esta en 6rbita, tbn ée aprovechar el Gradiente Gravitacional para
generar momentos en el satélite para que llegaeadntacion deseada. La desventaja de usar este
método es la baja precision que se puede alcanzal apuntamiento. L&igura 1.3muestra un
satélite estabilizado por gradiente gravitacional.

1.3.1.1.1.B Magnetos permanentes

Un satélite en oOrbita estd sometido en el medioiemdd espacial, entre otros, a la perturbacion
producida por los pares magnéticos ejercidos @srde la interaccion de corrientes circulantes en
conductores dentro del satélite y los campos magsétle los cuerpos celestes, principalmente el
campo Geomagnético. EL hecho de que exista un camgoético permite la colocaciéon de imanes
o varillas de material ferromagnético que genemartampo magnético permanente que interactla
con el campo geomagnético terrestre para estabjlinaientar al satélite, este método es conocido
como magnetos permanentes.

Los magnetos permanentes pueden estabilizar ytariam satélite sin el uso de recursos

adicionales, sin embargo, la precision que puedenldr probablemente no sea la adecuada para
satélites que requieren un apuntamiento fino, ctoacsatélites de percepciéon remota, por tanto,
suelen usarse mayormente para la estabilizacidmsanes poco demandantes.

1.3.1.1.2 Sistemas activos

Son aquellos que utilizan la retroalimentacién gipede mediciones de la orientacién de la nave
para calcular los pares de control necesarioseppreidos por ciertos actuadores puedan alcanzar o
mantener la orientacion deseada. Debido a estqusde afirmar que son sistemas activos
energéticamente, es decir, que para generar les garcontrol se requiere el uso de actuadores que
necesitan suministro de energia proporcionado peistema de potencia del satélite, ademas de
esto se requiere una logica de control.

El Sistema de Orientacion y Estabilizacion (SOE)d&En suele denominarse como Sistema de
Deteccion de Orientacién y Control o ADCS (del éwl Attitude Determination and Control
System).

Como su nombre lo indica, asumiendo un sistemaodea activo, ADCS o SOE puede dividirse
en dos areas generales:

» Determinacién de orientacién: Encargado de conlacerientacion de la satélite por medio
de sensores. Permite conocer la orientacion qeseipi@ el satélite en todo momento.

» Control de Orientacion: Encargado de comandar grhiegar o mantener al satélite en la
orientacion deseada, lo cual logra por medio dinttis actuadores.
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A continuacion se presenta secuencialmente eldaaaniento del SOE:

e Se presentan pares perturbadores que modificatel@acion del satélite.

» Los sensores detectan el cambio de orientacidonamshy una sefal a la computadora de a
bordo y a la estacion terrena.

« En caso de ser necesario se envian comandos delcdat la estacion terrena a la
computadora de abordo.

» La computadora de abordo envia procedimientosrsg{ps actuadores.

» Los actuadores generan pares de control con defgsonseguir la orientacion deseada.

En la Figura 1.4 se presentan los principales componentes de denmsisde orientacion y
estabilizacion para satélites: sensores, compwaderabordo y actuadores. La computadora de
abordo, en general, es un subsistema mas en lgwadion de un satélite y en ella se ejecutan
algoritmos para conocer la orientacion del satglg@ caso necesario ajustarla.

SISTEMA ACTIVO Pares perturbadores
L

Actuadores
(Sefales de control)

. SATELITE
Senales

de control Orientacion

Computadora de abordo Sensores

Orientacion
medida

Estacion terrena

Figura 1.4 Operacion de un SOE activo.
1.3.1.1.2.A Sensores

Permiten conocer la orientacion del satélite aésade la medicion de magnitudes que cambian al
variar la orientacion, particularmente estas magei$ son sensibles a la orientacion.

Los sensores de un satélite pueden pertenecetcpiana de los siguientes dos grupos:

a) Dependientes de fuentes externas: si es que obtida®s acerca de la orientacion del
satélite a partir de elementos del espacio extgumr ejemplo el cambio de la posicion del
satélite con respecto a la posicion del Sol, lacps del satélite con respecto a la posicion
de la Tierra, etc.
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b) Dependientes de fuentes internas: se presentac@s@len el cual se obtienen datos acerca
de la orientacion a partir de variaciones sufrig@s el mismo satélite, por ejemplo
rotaciones debidas a la existencia de perturbasiexternas.

Los sensores mas utilizados para determinar laudate satélites se enlistan a continuacion;

Magnetometrasdeterminan las tres componentes vectorialesatepo magnético en el punto en el
cual se encuentra el satélite.

Sensores de Sah partir de la cantidad de luz o sombra que ssiobre ellos podemos obtener la
desviacion en grados que el satélite tiene en aldgersus ejes.

Sensor de Tierrala capa d&€ 0, de la Tierra sirve como referencia para detedtlméo terrestre.
Estos sensores proporcionan dos angulos de ori@ntzmn una precision del grados.

Seguidor de Estrellason pequefios telescopios épticos que observeailast en la computadora
de abordo se encuentra almacenado un catalogotm#iass con el que se compara la imagen
captada por el telescopio. De esta manera se ehtignorientacion con mucha precision, a costa de
gastar recursos computacionales.

Giréscopos permiten medir una rotacion con respecto a urscigm deseada. Estos elementos
pueden ser mecénicos o dispositivos MEMS.

Acelerémetrosse utilizan para medir aceleraciones. Este tpaehsores pueden ser utilizados en
uno o varios ejes para detectar la magnitud yrecdion de la aceleracion. La mayoria de estos
dispositivos son encontrados como piezoeléctricactyalmente como dispositivos MEMS, se

colocan sobre los ejes en los cuales se deseaardaamrientacion.

1.3.1.1.2.B Actuadores

Se encargan de ejecutar las érdenes de la compatddoabordo para modificar la dinamica del
satélite, por tanto, cambian la orientacion. Priofirdmente se dividen en dos tipos:

» Actuadores pasivos: Sin la intervencion de Tierta @mputadora de a bordo.
» Activos: Son aquellos en los que los comandos seia@os rutinariamente al actuador.

En las siguientes lineas se mencionan las genadakddel funcionamiento de cada uno de los
actuadores comunmente utilizados.

Ruedas inercialesse trata de ruedas montadas sobre los ejes odlegodel satélite, que al ser
accionadas generan los momentos necesarios paesae@l satélite a la orientacion deseada, los
momentos son generados a partir de sefiales edéctistos elementos tienen la ventaja de proveer
control rapido y exacto, anteriormente tendianracestosos, grandes y requerir gran cantidad de
potencia, sin embargo, en la actualidad ya exisiedas inerciales en dimensiones pequefias, pero
la cantidad de potencia que requieren puede sed@swentaja para su uso en satélites pequefios.

10
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Gir6scopo de control de momentos (cmg) funcionamiento es muy similar al de las ruedas
inerciales, el Girdscopo de Control de Momentossiste en un rotor y uno o mas Cardanes
Motorizados que al variar su inclinacion, cambiememento angular del motor.

Este tipo de dispositivos operan a una velocidatstemte, un pequefio par aplicado en el eje de
entrada genera un gran par de salida, lo cual peogoe el momento del satélite se vea alterado,
cuentan con dos grados de libertad.

Bobinas Magnéticascrean un momento magnético, el cual es generadla gorriente que fluye a
través de un cable arrollado. Este campo magnétata de alinearse con el campo magnético
terrestre y de esta manera modifican la dinamitaatélite.

Propulsores ejercen una fuerza o par en el satélite al erggls, suelen ser usados en dupla con el
fin de generar un par. También se les conoce ¢omsters

1.4 Satélite de percepcion remota

Un satélite de percepcion remota es denominadstdd@ma porque la mision que va a desarrollar
durante su operacién es la obtencion de imagemeEteominada informacion desde el espacio, en
otras palabras, un satélite de este tipo tiene cubjetivo la adquisicion de datos de las propiedade
de los objetos localizados sobre la superficiettre o de la misma superficie terrestre, a trdeés
un dispositivo (camara, radar, espectrometro, decgaracteristicas especificas.

Fuente de energia

Plataforma > ’ /

Cobertura terrestre

Andalisis Visual
il

cepeion Analisis Digita Usuario final
Terrestre

Figura 1.5 Esquema de funcionamiento de percepcidgemota satelital.

Estos satelitales requieren apuntar sobre unafaipeate interés, de aqui la importancia de contar
con un sistema de orientacion y estabilizacion lopirede una alta precision de apuntamiento. La

11
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informacion que recopilan estos satélites tiene hasicaplicaciones, entre otros, investigacion
cientifica, prevencion de desastres, monitoreo adehbio climatico, vigilancia de territorios,
evaluacion de cosechas.

1.5Sistema de simulacion para probar algoritmos de cdrol de orientaciéon

Para poder llevar a cabo el desarrollo y las praieleafuncionamiento de los sistemas de control de
orientacion de satélites de forma realista y olgetes necesario contar con un equipo que permita
simular las condiciones ambientales del espacieriextcomo son: vacio, microgravedad, falta de
friccion, etc. Emular al mismo tiempo todas estasdiciones es dificil, por tanto, diferentes
equipos son necesarios para este proposito. Désis® de vista dinamico la caracteristica del
medio ambiente espacial mas interesante es ladaltaccion. Por esta razén se debe contar con un
simulador que permita, movimiento angular en les &jes y un medio con friccion practicamente
nula. El disefio basico de este tipo de simuladaressiste de una plataforma movil donde se
colocan los componentes del sistema, suspendida salsoporte que permita el movimiento en los
tres ejes a controlar, con friccion despreciablstoEnos lleva necesariamente a un cojinete
neumadtico esférico como la Unica solucion paraapa la plataformgs].

TR

Pleicforma l’ | 1"

i = Belero de aire

Biricis

soporte

Figura 1.6 Diagrama general de la plataforma de siolacion.

El simulador debe ser totalmente autbnomo, es ,decienergia para funcionar debe venir de él
mismo, Y la transmisién de informacion sélo es psibte a través de sefales electromagnéticas.

En el Laboratorio de Percepcion Remota Alternativdecnologia Avanzada del Instituto de

Geografia de la UNAM, se ha disefiado una nuevadvede este tipo de simuladores, llamado
SIMUSAT 3.0. Este sistema sirve para probar de naarexperimental el desempefio de

componentes en desarrollo, como sensores, actsadpralgoritmos que seran incluidos

posteriormente en equipos espaciales. Ademas lacgekces de plataforma estructural para la
integracion de sensores, actuadores, bateriagmsist de comunicaciones y controladores,
permitiendo asi una evaluacién de su desempefialglob

Este sistema esta integrado por: a) una platafeiroalar suspendida sobre un cojinete neumatico
esférico que es donde se genera un medio sindinicbi) tres ruedas inerciales que constituyen el
grupo de actuadores para control de orientaciédadplataforma, c) tres bobinas magnéticas,
localizadas en ejes mutuamente perpendiculares,dgtsaturan las ruedas inerciales y ademas
proporcionan un sistema de control de respaldajod) inclinémetros y un magnetémetro para

12
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determinar cualquier desviacion angular en losdfes de la plataforma y e€) dos masas deslizantes
para el balanceo automatico. También cuenta corsisiema de monitoreo inalambrico que
transmite la orientacion de los tres ejes, durdasepruebas. Estos datos son desplegados y
almacenados, permitiendo asi la evaluacion de seg)sactuadores y algoritmos en post-proceso.
En laFigura 1.7se muestra el diagrama de bloques del sistemiandéasion.

ACTUADORES

cOMPUTADORa  DISPOSITIVOS DE CONTROL Y POTENCIA ‘
DE A BORDO r:Hj
ESTACION i L H]
TERRENA
- _. TELEMETRIA ] H [
COMENDOS ]
- PTOS. ) |' RUEDAS
. |
com, 1l & e
] ES | i A
™ SERTE L TUENTE i e
—— I, LRI
— BOBINAS
I I MAGHETICAS
L)
! By
MASAS
R DESLIFANTES
amMomOAET pragnetometro

Figura 1.7 Diagrama de bloques del sistema SIMUSAZ.0.

En laFigura 1.8se puede observar la plataforma de simulaciéa fista operar. Esta tiene forma
circular y cuanta con 58 [cm] de didmetro consauwdn espuma de estireno emparedada por fibras
de carbono-epoxy, un balero de aire esférico nujttif con diametro de 7 [cm], maquinado en
aluminio con acabado a espejo y con tolerancias gatnadas, con una capacidad de carga nominal
de hasta 25 [kg]9]

Figura 1.8 Plataforma de simulacion.
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CAPITULO

REPRESENTACION DE LA ORIENTACION Y MODELADO DINAMIC O

La informacion que proporcionan los sensores aderdun satélite no es suficiente para conocer su
orientacion, por ello se requieren modelos matematgue completen dicha informacion. Estos
modelos son necesarios para probar los algoritnr@sahtrol en tierra mediante simulacion
numeérica y para estimar y/o controlar la orientacié

2.1Sistemas de referencia

La orientacion de un satélite es la posicion quardp con respecto a un sistema de referencia
definido. Para la representacion de la orientaeidr6 grados de libertad (GDL) es conveniente
mencionar al menos 4 sistemas de referencia etastebos primeros dos tienen su origen en el
centro de la tierra, los restantes tienen su orggeal centro de masa del satélite.

2.1.1 Sistema de referencia inercial con centro éa Tierra (SRIT)

Se asume fijo en el espacio, su origen se estableet centro de la Tierra con el &eapuntando
al polo norte geogréfico, el ej¢ apunta al equinoccio vernal, también conocido cemprimer
punto de Aries, y el ejE& completa el sistema de referencia con base gla de la mano derecha,
tal como se muestra enfreggura 2.1.

2.1.2 Sistema de referencia fijo a la Tierra con o#&ro en la Tierra (SRFT)

Es un sistema fijo a la Tierra, comparte el origen el SRIT. Por estar fijo a la tierra tiene una
rotacion con respecto al SRIT alrededor delgja razén dev, = 7.2921 x 107° [%] es decir, a

la velocidad de rotacién de la Tierra. El &jeapunta al polo norte, el ej¢, a la interseccion del
meridiano de Greenwich con el ecuador y para caracgireccion positiva del ejg, se aplica la
regla de la mano derecha, véasEitpura 2.1

2.1.3 Sistema de referencia orbital (SROS)

Tiene su origen en el centro de masa del satBEliteje Z, apunta al centro de la tierdg, apunta en

la misma direccion del vector de velocidad dellgatéiendo perpendicular al vector que apunta al
centro de la 6rbita, cabe aclarar que solo es tdegela orbita cuando se trata de Orbitas cirealar
El ejeY, al igual que en los casos anteriores completastdnsa en base a la regla de la mano
derecha. Este sistema se muestra énglara 2.2
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Figura 2.1 Sistemas de referencia SRIT, SRFT y SRES
2.1.4 Sistema de referencia fijo al satélite (SRFS)

Su origen se localiza en el centro de masa deliteaté su orientacion es relativa al SROS.
Generalmente se eligen los ejes de este sisterta filgma que coincidan con los ejes principales
de inercia del satélite, esto con el fin de aprbaedta simetria del mismo. En nuestro caso efgje
apuntara al nadir, mientras que los €{gs/ Y}, coinciden con los eje$, y Y, cuando la orientacion
del satélite e®’en alabeo, cabeceo y guifiada (del inglés rollhpigaw), que son los angulos que
describen la orientacion del satélite. Puede vemdaFigura 2.1y a mayor detalle en kigura 2.2

Figura 2.2 Sistemas de referencia SRFS y SROS.
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2.2 Representacion de la actitud

La representacion de la orientaciébn de un cuerporespecto a un sistema de referencia puede
llevarse a cabo por diferentes métodos. En ediajora@olo se presentan 2 de los mas conocidos que
permiten establecer transformaciones entre difesesistemas de referencia, y particularmente, la
representacion de la orientacion de un satélieel@¢o de su orbita.

2.2.1 Matriz de rotacion

Una matriz de rotacion, también llamada matriz oeenos directores, puede ser interpretada de 3
maneras:

» Describe la orientacion mutua entre dos sistemasfdeencia coordenados.
» Latransformacién de un vector representado eristensa de referencia a otro.
* La rotacion de un vector en el mismo sistema dereatia.

La matriz de rotaciOR de un sistema de referenciaa un sistema se denota com@&j, es un
miembro del grupo ortogonal especial de orden & gedine como:

SO(3) 2{R|R € R3>*3 RTR =1, detR = 1} 2.1

Donde:
I es la matriz identidad de orden 3 y satisface que:

RE = (R™ = (R 2.2

Para transformar un vecto® de un sistema de referenciaa un vectorv? en un sistema se
utiliza la expresion:

v = RE p¢ 2.3

En el caso de que se tengan tres 0 mas sistematenados y se desee una rotacion de un primer
sistemaa a un tercer sistenase requieren dos rotaciones. Primeramente uneidotdel sistema

al b, seguido de una rotacion del sistebnal sistema, es decir, se ha llevado a cabo una rotacion
compuesta dada por:

R% = RAR? 2.4
2.2.2 Angulos de Euler
Los angulos de Euler, conocidos comatl (¢), pitch () y yaw (y), describen el movimiento de
cuerpos rigidos que se mueven libremente, comoosnséatélites. En este caso describen la
orientacion con respecto al sistema de referentiaby cada uno de estos angulos representa la

rotacion entre el sistema de referencia fijo aldaty el sistema de referencia orbital, de estané:
roll representa la rotacion con respecto alXgjepitch con respecto al ejg, y yaw con respecto al
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ejeZ,. Estas rotaciones se utilizan como entradas glasakn una matriz de rotacion, que es la que
finalmente describe la transformacion del sistenadsistema dada por:

R§ = Ryy (4, 6,9) = R,(¥) R, (0) R,(¢) 2.5

Donde:
R,(¥), R,(0) y R,(¢) son matrices de rotacion simples dadas por:

1 0 0
Ry(¢) =10 cos¢p —sen ¢] 2.6
[0 sen¢ cos¢
[ cos8 0 sen®f
R,(&)=| 0 1 0 ] 2.7
|l—sen@ 0 cos@
[cosy —seny O
R,(y) =|senyp cosy 0] 2.8
0 0 1
Finalmente:
cOcyp sOspcy) —cpsy  sOcpsp + spsy
Rp = |cOsy sOspsy + cpcyp sOcpsp — sqba/)] 2.9
—s6 cOsp clc
Donde:

C =CoSYys =sen.

La matriz de rotacion presenta singularidades @a#ai% mismas que pueden evitarse si se cambia

el orden de las rotaciones. Aunque nunca se elimipar lo que representan una desventaja, es
necesario buscar un metodo alternativo, como psedel de los cuaterniones unitarios.

2.2.3 Cuaterniones unitarios

Este método utiliza 4 parametros para la represiémtae la orientacion, a diferencia de los angulos
de Euler que solo utiliza 3, debido a esto no pt@seproblemas de singularidad y tienen mayor
eficiencia computacional, por ello, usualmentetdeza en la representacion de la orientacion de un
satélite.

Un cuaternion se define por tener una parte esgalares partes imaginarias dadas por el vegtor
de manera que:

n=cos§,e=[€1 €2 63]=Asen§,q=[77 €1 €2 €3] 2.10

Donde:
B es una rotacion alrededor del vector unitario
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Un cuaternion unitario satisface que:
Aq=n*+eTe=n*+e+es+e2=1 2.11
De tal forma que la matriz de rotacion expresadeuaterniones es:
R.(me)=1+2nS()+2S(e)S(e) 2.12

1-2(e5 +€5) 2(e16,—€3m)  2(€163 + €,1)
R.(me) =|2(e165+€3n) 1—2(e2+€5) 2(e,65— €M) 2.13
206163 — €M) 2(E263t€1m) 1 —2(ef +€3)
Donde:
I es una matriz identidad de orden 3 y el oper&d9res la matriz anti-simétrica que representa un
producto vectorial tal que:

1

0 —-az a1ly
xXy=Sx)y=-Sy)x=-Sy)Tx= [ as 0 —aqf|y? 2.14
-a, 0 1]y3

2.3 Transformaciones entre sistemas de referencia

En este punto se presentan las matrices de rotaaibe los diferentes los sistemas de referencia
establecidos para el analisis.

2.3.1 Transformacién del sistema de referencia fija la Tierra con centro en la Tierra
(SRFT) al sistema de referencia inercial con centren la Tierra (SRIT)

Esta transformacion describe una rotacion alreddddps ejes coincidentés y Z,,, la cual es un
angulo dado poet = w,t, dondew, es la velocidad angular de rotacion de la Tierraey el tiempo
transcurrido desde que ambos sistemas estuviérmadbs. La matriz de rotacion es:

RL=|-sena cosa 0 2.15

0 0 1

cosa senca 0]

2.3.2 Transformacion del sistema de referencia inefal con centro en la Tierra (SRIT)
al sistema de referencia orbital (SROS)

El sistema SROS rota alrededor del Bjeeon un angulg el cual esta dado pg = S, + wyt,
dondew, es la velocidad de rotacion del satélitg.es la latitud de la posicion del satélite gs el
tiempo transcurrido desde que el satélite pasdijtiona vez sobre la latitud®. De esta manera la
matriz de rotacién queda expresada como:

cosB 0 senpf
] 2.16

Ryi,[,? = [ 0 1 0
—senff 0 cosp
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Con base en la relacion entre los sistemas, seeml#dner una matriz de rotacién alrededor del eje
Y;:

1
in,,T:[O CoOS T —senn] [ 2.17

0 senm cosTm

De manera que al llevar a cabo una rotacién contigpsesobtiene la matriz de rotacion que permite
transformar un vector en el sistema SRIT al SROS.

0 -1 0
senff 0 —cosp

2.18

cosf 0 senf
R? = Ryin Ryip = ]

Donde:
B es la latitud de la posicion del satélite.

2.3.3 Transformacion del sistema de referencia ortall (SROS) al sistema de referencia
fijo al satélite (SRFS)

La matriz de rotacion entre el sistema SROS y &SR, se utiliza para determinar la orientacion
del satélite representado en cuaterniones. Paenabesta matriz primeramente se obtiene la
transformacionkj, la cual deriva de la Ecuaciéhl3 que da la representacion de una matriz de
rotacion en cuaterniones.

1—-2(e5 +€3) 2(e16; —€3n)  2(€1€3 + €21)
Ry =R.(m,€) = | 2(e16,+€3n) 1—2(e2 +€2) 2(€,65 — €M) 2.19
2(e163 —€;1)  2(e63+€m) 1 —2(ef +€5)

Una vez obtenid&j, al aplicar una de las propiedades de la matrin@eion se obtieng?:

1-2(e; +€5) 2(e162+€3m)  2(€163 — €21)
R =RY" =R, (11,€) = | 2(e16, — €3m) 1 —2(€%+€2) 2(ez63 + €47) 2.20
206163+ €2m)  2(e263—€1m)  1—2(ef +€3)

Otra forma de escribir la Ecuaci@r20 es como se muestra en la Ecuaddi.
RE=1[ct ¢t ch] 2.21

Donde:

T . .
ch = [Ci‘; Ci’; C};] son vectores columnas que representan las proyescde los ejes,, Y, y
Z, en el SRFS. De manera tal que al alinearse IsZgjg Z, se tiene:

=[0 0 +1]7 2.22
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Este vector permite conocer la desviacion entrejes’Z, y Z, y por tanto, entre ambos sistemas de
referencia, por lo que se puede también considerap una sefial del comportamiento del sistema
de control.

2.4Dinamica del satélite

Dos ecuaciones diferenciales son necesarias pplgaxia dinamica del satélite en el espacio, la
primera describe la cantidad de momento angulagaida como la dinamica de cuerpo rigido y la
otra, esta asociada a la orientacion del satéktéecir, la cinematica del satélit®].

Angulos de Euler y Cuaterniones se utilizan panealt a cabo el modelado del satélite, los primeros
dan una representacibn mas natural con respeatongbortamiento del satélite y para evitar las
singularidades los célculos se llevan a cabo cesdgundos.

2.4.1 Dindmica de cuerpo rigido
Para realizar el modelado dinamico del satélitehaeen ciertas consideraciones con el fin de
simplificar los calculos, a saber; el satélite sasidera un cuerpo rigido y que se comporta como
una masa concentrada en un punto para efectos dia&uica orbital. Las ecuaciones de Newton-
Euler establecen que el cambio en el momento anggllda en base al torque aplicado. Tomando en
cuenta lo anterior, el modelo dindmico esta dadqidg, [12], [13];

Iof + by X lwh, = ° 2.23

Donde:

I es la matriz de momentos de inercia del satélite.

w?, es la velocidad angular del sistema SRFS con cespeSRIT expresado en SRFS.
7P es el par total aplicado al satélite descompusstel SRFS.

El par total es la suma de los pares perturbadoraslos pares de control. En este trabajo se
considera unicamente el par de gradiente grav'rlabixj como par perturbador y el par de control
es el par generado por las bobinas magnétfade manera que’ queda descrito por:

P =1)+ 1) 2.24
Haciendo uso de operad®(:) la dinamica puede expresarse como:
1@ + S(wh)Iwh, = ©° 2.25
Esta ecuacion es la misma tanto para los angulogwer como para el caso de utilizar
cuaterniones. Considerando un matriz de momentosedleia diagonal, para cada eje principal se

tiene:

10 = Ly + (I — L) wyw, 2.26
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12 = Ly + Iy — L) 0w, 2.27
18 = Ly, + (Iyy — L) oy, 2.28
Donde:
wx
wh = [wy] 2.29
wZ

La velocidad angular relativa del satélite con eesp al sistema SRIT expresada en el sistema
SRFS w},, puede escribirse como la suma de dos velocidades:

wh = wb +w? =Rwb + w?, 2.30

Donde:
R? esta definido en la Ecuaci@r0.
w? =[0 —w, 0] es una velocidad angular del sistema SROS relaivsistema SRIT,

Lo

expresado en SROS.

La velocidadw?, depende la altitud de la 6rbita y se calcula exe laala expresion:

W, = /% 2.31
Donde:

G es la constante gravitacional de la tierra.

M es la masa de la tierra.

R es la distancia del centro de la tierra al satélit
2.4.2 Cinematica

La cinematica describe la orientacion del satéitedrbita y se obtiene integrando la velocidad
angular del mismo.

En este trabajo los componentes de la veloadigface denotan come,, w,y, Y wg, tal que:
wx
wh = [wy] 2.32
wZ

I‘ I tanfsen¢ tan6 cos ¢

Utilizando angulos de Euler se tiene:

coS —sen b

¢ P |wb 2.33
send) cos ¢

sen 60 cos 6
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Finalmente:
gl')=a)y+a)ytan953n¢+wztan9cos¢ 2.34
6 = w,, COS P — w, sen ¢ 2.35
sen ¢ cos ¢

2.36

= w w
l/) ysen9+ Z cos 0

Para evitar las singularidades se utilizan losera@nes, teniendo las siguientes ecuaciones [11]
[17][18] [19]:

ézgna)(’;b—%wgbxe 2.37
n=—z€Twh, 2.38
Finalmente al llevar a cabo el producto cruz lzwiatica del satélite queda descrita por:
¢ = %[m + S(e)]wk, 2.39
n=—seTwh, 2.40

DondeS(e) es la matriz anti-simétrica, definida como:

0 —-€ €
S(e) = [ €3 0 —e 2.41
—€;, € 0
La cinematica del satélite puede reescribirse mlbtoar las Ecuaciones39 y 2.40:
: T
. Inl _ l —€ b
1= [e] ~ 2 [n I+ 5(6)] @ob 2:42

Se puede notar que en la Ecuacké#2 se ha escritm?, y no w?, como habria de esperarse. Lo
que se ha realizado es obtener una expresi@f,den funcion dew?, la cual se deriva al llevar a
cabo las operaciones pertinentes en la Ecuaciih

2.5Pares perturbadores

Un satélite en 6rbita es afectado por perturbasianee modifican su orientacion, si las fuerzas
perturbadoras no se encuentran localizadas o rejesgen a través del centro de la masa, como
resultado se tiene un par neto que estad siendortifpehacia la nave. Este par modifica la
orientacion y la érbita del satélite, es precidarac que en este trabajo solo se tratara el etatta
orientacion.
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2.5.1 Gradiente gravitacional

Un satélite no simétrico, es decir, con momentoge€eeia desiguales se ve afectado por un torque
debido a la variacion de la fuerza gravitacionat @jerce la Tierra sobre el satéli@ [1]. Esta
fuerza tiende a rotar al satélite para alinealjsunayor, el de minima inercia, con el eje verti€al
satélite es afectado por el campo gravitatorio uldquier planeta, sin embargo, para este estudio
solo se considera el campo gravitacional de lard.ier

Los campos gravitatorios planetarios decrecen aodidtanciaR medida a partir del centro del
, 1 ;. . . . L1
planeta, a razén ng; los armodnicos de orden superior son despreciddieisido a esto el satélite

experimenta fuerzas de atraccion de mayor magretudsu parte mas cercana a la tierra en
comparacion con su parte mas alejada.

Hay diferentes modelos matematicos para descrilpaeproducido por el gradiente gravitatorio,
aunque para la mayoria de las aplicaciones esientficcon considerar a la tierra con una
distribucion de masa esférica, sin embargo, siesealtener mayor precision, la distribucién debe
obtenerse a partir de la funcidn general de paaégcavitacional.

Asumiendo una distribucion de masa homogénea yviesfél par de gradiente gravitatorio esta
dado pof20] [8]:

T,=3n*x1I-f 2.43
Donde:
7 = R/R es el vector unitario que une el centro de makpldeeta con el centro del satélite.
n? = % = % es el numero de Orbitas por unidad de tiempo.

1 es la constante gravitacional (398, 600/&frpara la tierra).
R es la distancia del centro de la tierra al cedélosatélite.
I es la matriz de inercia del satélite.

En el marco de referencia fijo al cuerpo del sitéBRFS) y considerando que el vector unitario
apunta hacia el nadir, la Ecuaci®d3 se reescribe de la siguiente manera:

T,=3w2c?xI-ck, wi=% 2.44

g RS

Donde:
c? es la tercera columna de la matriz de rota&pn

Al llevar a cabo las operaciones pertinentes siemdia Ecuacioi.45.

2(12 - Iy)(€2€3 +ne))(1 - 2(612 + 6%))
Ty =3 w2 |2(I, — 1) (6163 + n€x) (1 — 2(€2 + €3)) 2.45
4(13/ - Ix)(61€1 + ney) (€63 + ney)
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2.5.2 Radiacioén solar

La radiacion solar son particulas que son expussddhido a la actividad solar, es una perturbacién
fluctuante que tiene mayor efecto a grandes a#gudsobre objetos reflejantes con gran superficie
expuesta a los rayos solares. Modifica la oriettagi la Orbita del satélite, sin embargo, solo se
considera la rotacion que provoca en el satéligindependiente de la orbita o velocidad del
satélite, hasta que este entre en eclipse y sieesgoerpendicular a la linea del sol.

El par de radiacion esta dado |p8y.
T, =1 xF, 2.46

Donde:
r es el vector que une el centro de masa del sabélit el centro Optico de presion del viento solar.
F, = (1 + K)psA, es la fuerza de la radiacion solar.
K es la reflectividad de la superficie de la n@e< K < 1)
A, es la area proyectada de la nave, normal al veotar.
Is

ps = — es la relacion entre la potencia y la velocidathdaz.

c
I, = 1400 [%]@ 1U.A., es la irridancia solar a una Unidad Astrondmicastd@hcia entre el

planeta Tierra y el Sol).
¢ =2.9979 x 10° [%] es la velocidad de la luz.
2.5.3 Arrastre atmosférico

En orbita baja, la atmosfera de la tierra produtamastre aerodinamico que genera un decaimiento
en la altura de la érbita, ademas puede produoisgaerturbadores en el satélite debido también al
corrimiento entre el centro de presion aerodinargiebcentro de masa del satélite.

Es el par de mayor magnitud que actia sobre la, raveontra de su movimiento, removiendo
energia de la 6rbita, lo cual puede provocar elgreiso del satélite a la tierra ya que la pérdila d
energia reduce poco a poco la érbita.
El par esta dado p§8]:

Ty =1 X 2.47

Donde:

T.p €S el vector que une el centro de masa del satéit el centro de presion aerodinamico. Varia
segun la orientacién del satélite y su estado deagon.

F, es el vector de fuerza aerodinamica dado por la&én2.48.
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—F,=(5) pV25Cp 2.48

Donde:

p es la densidad atmosférica.

V es la velocidad del satélite.

S es el area proyectada de la nave perpendicwactdr de velocidad V.

Cp es el coeficiente de arrastre, usualmente secsatecentre 1 y 2 para un flujo molecular libre.

2.6 Par de control
Un par de control generado por actuadores es rielgupara contrarrestar el efecto de los pares
perturbadores sobre el satélite. En este trabajwaelde control es un torque magnético que se
genera por la interaccion entre bobinas magné&iiehgsampo magnético terrestre.

2.6.1 Momento magnético de las bobinas

Al hacer circular una corriente a través de la balse produce un dipolo magnético, el cual es
proporcional al valor de la corriente.

El dipolo-momento magnético generado por las babesia dado por la Ecuaci@m9 [11] [17]
[20].

N,i, A,
mb—mx+my+mZ=ley —[ ] 2.49
N,i,A,

Donde:

N, es el numero de devanados en la bobina.
i, es la corriente que circula en la bobina.
A, es el area transversal de la bobina.

2.6.2 Modelo del par magnético

La interaccion entre el momento magnético genenaoio las bobinas y el vector de campo
magnéticaB? local en el satélite genera un par magnético gee@ modelarse como:

By
2 =mPx B> ;BY =|B) 2.50
B;

Otra forma de representar el par magnético es ndandatriz anti-simétrica:

B2 m, — B2 m
b =S(mP)B? = |B? m, — B m, 2.51
B2 m, — BY m,
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2.6.3 Ubicacion de los actuadores
Debido a que se propone un sistema de control emtkente en cada eje, se sugiere que las bobinas

magnéticas estén ubicadas en el satélite perpdagisientre si, como se muestra eRitara 2.3,
esto con el fin de tener mayor control sobre el@Equ

Figura 2.3 Ubicacién de las bobinas en el satélite.

2.7Modelos lineales

Debido a que se propone utilizar una técnica dé@dimeal para el subsistema de estabilizacién, e
modelo matematico del satélite debe ser linealizadp Al utilizar modelos lineales la complejidad
del sistema se reduce y es mas facil en este oatimaa el comportamiento del satélite en orbita.

Los puntos alrededor de los cuales se lleva cabodalizacion de los modelos sgn=1y e =0,
escrito de otra forma:

=[1=[4

El proposito de seleccionar estos puntos es hagmrcidir el SRFS con el SROS para la
estabilizacion en 3 ejes. El vector nadir del #atépunta hacia el centro de la tierra.

A continuacion se presentan las ecuaciones liregdiz para el modelo matematico del satélite. Los
detalles de la obtencidn de éstas se puede cansal@Apéndice A

26



REPRESENTACION DE LA ORIENTACION Y MODELADO DINAMIO CAPITULO 2

2.7.1 Cinemética

La cinematica del satélite esta dada en la Ecuaziéh como:

_[m
q=|1= [n I+ S(e)] 2.53
El sistema es linealizado alrededor de los pumtssl y € = 0, obteniéndose la Ecuaci@rb4.
g= ['7 [ ] 2.54
ob

2.7.2 Matriz de rotacion

La matriz de rotacion entre el SRFS y el SROS serdéa Ecuaciér2.20. Al llevar a cabo la
linealizacion alrededor de los puntps- 1 y € = 0 se tiene como resultado:

1

> €3 —621
RP =2|—e, % e | 2.55
|
€2 —€ >

2.7.3 Velocidad angular

La velocidad angular del satélite en el SRFS cepeaeto al sistema SRIT esta dada por la Ecuacion
2.30 como:

b = RVwl + wb, 2.56

Sustituyendo la Ecuaci@h55 y w2, = 2¢ en2.56, se obtiene un modelo lineal pasg,.

wx 26.1_ 20)063
W}, = [‘”y] =| 262t w, ] 2.57
wZ Zé3+ 20)061
Al derivar la Ecuacior.57 con respecto al tiempo se obtiene la Ecuazib8.
_ by [26,— 2w,€;3
wfp = |dy|=| 26 ] 2.58
@, 2€3— 2w, €;
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2.7.4 Gradiente gravitacional

El torque gravitacional esta dado por la Ecua@idh. Linealizando alrededor de los punips- 1
y € = 0, el modelo lineal del torque gravitacional es:

; (I, - 1)e
Tg =3 W5 | (I, — I,)e, 2.59
0

2.7.5 Par magnético de control
De acuerdo a las referenc[dd] y [17] el torqgue magnético esta dado por la expresion:
b = S(mP)B? = S(mP)R{B° = S(mP)[1 — 21 S(e) + 2 S%(¢)]B° 2.60
Al obtener un modelo lineal de la expresion antealeededor de los puntgs= 1y e = 0, se tiene:
By m, — By m,
b = S(mP)B° = B2 m, — B2 m, 2.61
By m, — By m,,
2.7.6 Modelo del satélite
La dindmica del satélite esta dada por:
Iof + by X lwh, = ° 2.62

Para obtener un modelo lineal del satélite se taysticada término por su respectiva ecuacion
lineal, mismas que fueron presentadas anteriormBetesta manera el modelo lineal del satélite es:

lo}, = —w}, x o}, + 12 + S(mP)BP 2.63

De la Ecuacior2.63 se obtienen las siguientes componentes:

€= (1= ky)w,€5 — 4 kyw2e, + i(BZ" m,, — BZ m,) 2.64
& = —3k,wie; + i(B,? m, — B m,) 2.65
& = —(1— k)w,€; — kyw2es + i (B m, — B m,) 2.66
Donde:
k, = ’y;’Z; ky = % k, = % 2.67
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El modelo del satélite puede representarse erpacesde estados en forma lineal, Ecuadgiv),
al definir un vector de estad®sy un vector de entradas

X = [61 6'1 62 6'2 63 é3]T 268
u= [mx my mz]T 2.69
De manera tal que:
x(t) = Ax(t) + B(t)u(t) 2.70
Donde:
Ay B(t) son las matrices:
0 1 0 0 0 0 ]
—4 kw2 0 0 0 0 (1—k)w,
0 0 0 1 0 0
A= 0 0 —3 kyw? 0 0 0 2.71
0 0 0 0 0 1
0 —(1—ky)w, 0 0 — k,w} 0
0 0 0
i o _i o
0 21, B, 2L, By
1030 0 0
B(t)=|—7 1 2.72
( ) 21y, z 0 EBQ?
0 0 0
1 1 5
| z_zzBB(’) 21, By 0

La obtencion de las matricdsy B(t) se presenta con mayor detalle eAgéndice A
2.8Técnicas de control lineal

Las técnicas aplicadas al control de orientacionudesatélite pueden dividirse, con base a su

propésito, en 2 categorias; estabilizacion y rerdacion. La primera consiste en mantener una

orientacion existente de manera estable, en calalsegunda consiste en hacer pasar al satélite de
una orientacion a otra. En este trabajo solo s&liesta estabilizacion y se ha elegido al Regulador

Cuadratico-Lineal (LQR, del inglés Linear Quadrdiegulator) para este propésito, ya que como se

menciona en las referencig$l] [21] es muy confiable y robusto, ademas de minimizaoesumo

de energia.

Una técnica de control, se denomina lineal debidoeael controlador se obtiene a partir del modelo
lineal del sistema, del cual se desea conocerselnaigefio de ciertas variables.
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2.8.1 Controlabilidad

Antes de llevar a cabo el disefio de un controlgdoa un sistema, se debe conocer si éste es
controlable.

El modelo linealizado de un sistema, en variab&essdado, esta dado por:
x =Ax + Bu 2.73
y=Cx 2.74

La controlabilidad es una propiedad que permit@einar unau tal que el sistema es forzado a ir de
un estado iniciak, a un estado final;, en un tiempo finitd'.

La condicién de controlabilidad se cumple si y ssiloel rango de la matriz, = n, donden es la
dimension dec y Q. esta dada por:

0. = [B,AB,A?B, .. A""1B] 2.75

El sistema lineal que se obtuvo para el modelsatlite de estudio es controlable ya que el rango
deQ. esigual a la dimension del vector de estadosidefien el apartado 2.7.6, lo que significa que
todos los estados son controlables. La controtidullidel sistema fue verificada usando la funcién
de controlabilidad de Matlab llamadab( ). Esta funcion recibe como argumento las matricgs

B (ctrb(A,B) y calcula la matriz de controlabilidad del sisteras decir, se obtiene la mai@iz. El
siguiente paso es calcular el rango de la m&tgizon la funciénrank( ), la cual recibe como
argumento la matri@. (rank(Q.)) y verificar que sea igual a la dimension del oede estados.

2.8.2 Linear Quadratic Regulator (LQR)

Usualmente controladores LQ se utilizan para etrobde orientacion de satélites que cuentan con
actuacién de origen magnético debido a la robugteanfiabilidad que presentdfl]. La idea
principal de este tipo de sistema de control eomnar una funcion de costo y minimizar dicha
funcion, sin embargo, primero se debe linealizaistema dindmico de estudio, alrededor de puntos
establecidos por el disefiador. Enseguida se miaifaiZuncion de costo y finalmente, los estados
del sistema son retroalimentados por una matrigat@ncias. Si se desea profundizar en la técnica
de control LQR se recomienda revisar la referefida

La funcién de costp esta definida como se muestra a continuacion:
J@©) =+ ft:[fTQf +uTPu] dt sx=x(t) — x4(0) 2.76

Donde:

x4(t) es la trayectoria de referencia.

x(t) es el error entre el estado actual y estado desead

P es la matriz de peso o decision positiva defipigia el actuador.

Q es la matriz de peso o decision positiva semidgdara desviacion del estado.
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Para dar solucion a la funcion de coptee utiliza la Ecuacio.77 conocida como la ecuacion de
Ricatti.
R(t) = —R(t)A — ATR(t) + R®)B(t)PB(t)TR(t) — Q(¢t) 2.77

De manera tal que la solucion al problema LQ es:
u(t) = =P B()TR(t)x(t) 2.78

Lo que implica que el valor d&8°en B(t) se utiliza en la ecuacién considerando el campo
geomagnético como periddico. Esto resulta en uretoddvariante en el tiempo:

x = Ax + Bu 2.79
Lo que a su vez lleva a la Ecuacién Algebraica idati
0=—-RA+ATR—RBP™BTR—-Q 2.80
Finalmente se obtiene el controlador:
u(t) = =P~ 1BTQx(t) 2.81
Anteriormente se ha mencionado qug Q son matrices de decisién que pueden modificarse pa

obtener el controlador mas adecuado en base &doenimientos del sistema. Estas matrices se
definen como:

P = diag([p1,pz -\ Pn,]) 2.82

Q = diag([q1,qz ) qn,]) 2.83

Donde:
n, es el numero de actuadores, para nuestror;asos.
n, es el numero de estados, para nuestrocasos6.

El desempefio del sistema es ajustado variandddoentos de las matrices de decision. Estos
elementos son elegidos de la misma manera corfidlgnil7] y [21], tal que:

1 1
PGy TGy 254
Donde:

Au; es el momento magnético maximo que entregan taadares por separado.
Ax; es la desviacion del estado.

Para llevar a cabo la simulacion se utiliza la findqr(A,B,Q,P)definida en Matlab que permite

calcular la matriz de ganancias optimas de marm¢mrgue la ley de contral = —Kx, minimiza la
funcidn cuadratica de costo para el modelo enpelas de estados.
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CAPITULO

PLATAFORMA DE SIMULACION

Para poder llevar a cabo el desarrollo y las praieleafuncionamiento de los sistemas de control de
orientacion de satélites de forma realista y olgetes necesario contar con un equipo que permita
simular las condiciones ambientales del espacieriext Desde el punto de vista dinamico la
caracteristica del medio ambiente espacial masesdate es la falta de friccion. Por esta razén se
debe contar con un simulador que permita, movimiemgular en los tres ejes y un medio con
friccién practicamente nul8].

3.1 Antecedentes

En el Laboratorio de Percepcion Remota Alternativdecnologia Avanzada del Instituto de
Geografia de la UNAM, se han desarrollado diferenersiones de simuladores satelitales, siendo
la dltima de éstas la 3.0, que a diferencia deastecesores ha sido optimizado, de manera tal, que
puede utilizarse en la prueba de sistemas de ¢ald@rorientacion de nano-satélites; equipos cuya
masa no excede los 10 [K§].

3.2Plataforma de simulacion

Para poder llevar a cabo el desarrollo y las praieleafuncionamiento de los sistemas de control de
orientacion de satélites de forma realista y obgetes necesario contar con un equipo que permita
simular las condiciones ambientales del espacieriextcomo son: vacio, microgravedad, falta de
friccion, etc. Emular al mismo tiempo todas estasdiciones es dificil, por tanto, diferentes
equipos son necesarios para este proposito. Désus® de vista dinamico la caracteristica del
medio ambiente espacial mas interesante es ladaltaccion. Por esta razén se debe contar con un
simulador que permita, movimiento angular en les &jes y un medio con friccion practicamente
nula. El disefio basico de este tipo de simuladaressiste de una plataforma movil donde se
colocan los componentes del sistema, suspendida salsoporte que permita el movimiento en los
tres ejes a controlar, con friccion despreciabso Bos lleva a un cojinete neumatico esférico como
una solucién adecuada para soportar a la plataff@inaAunque existen otros métodos de generar
un medios sin friccion, como los marcos basculant@slos por flechas cardan o los baleros
magnéticos, esta es una solucion a bajo costo ycommeniente para esta aplicacion.
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Plataforma

Biricia

Figura 3.1 Diagrama general de la plataforma de siolacion.

El simulador debe ser totalmente autonomo, es ,decienergia para funcionar debe venir de él
mismo, y la transmision de informacion solo es pgibte a través de sefiales electromagnéticas
[14]. En laFigura 3.1se muestra el esquema general de la plataforreagacion, los principales
componentes que la componen son: mesa o platafoateap de aire esférico, brida para suministro
de aire y soporte. EI SIMUSAT 3.0 cuenta con uragbbrma circular de 58 cm de diametro
construida con espuma de estireno emparedada lpras fde carbono-epoxy, un balero de aire
esférico multiflujo, con diametro de 7 [cm], macadio en aluminio 6061 T6 con una capacidad de

carga nominal de 25 [kdP]. En la siguiente figura se muestra un diagram#ldgques de este
sistema.

A

ErrrrrerTneg

PUENTE H1 % PUENTE H2 PUENTE H3
BROJULA R N T
X Y z
12 M 12 ) 12 )
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QUT |

QUT2

QUT 7 a—rt
OUT 2

RABBIT ours
12
M PWML O PWM 1
el 1
- - - T
DESL[&? v
J: PITCH X

Figura 3.2. Diagrama general de SIMUSAT 3.0, dondse muestran los sensores, actuadores y el sistenea d
comunicacién inaldmbrico, conectados a la computada de abordo.
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3.2.1 Medio sin friccion

Los subsistemas de un satélite deben validarséea para garantizar su funcionamiento en el
espacio. En el caso de la dinamica espacial, lijaeidemente a los instrumentos y sistemas de
control disefiados para mantener estabilizadaseptadas las naves espaciales, lo mas importante
es tener un medio sin friccidén, por tanto ha sidoesario encontrar una manera de generarlo. Un
cojinete neumatico es un dispositivo adecuado ganerar esta condicidon, ya que permite probar
instrumentos y sistemas de control de orientacewathiculos espaciales.

Figura 3.3 Semiesfera y copa, piezas de un cojingteumatico esférico.

Los cojinetes neumaticos esféricos, consisten &d&nte de una semiesfera, que sustenta a la
plataforma de simulacion, y una copa; que es daedaroduce el colchon de aire que provee del
medio sin friccién8]. Las piezas se muestran erfFlgura 3.3 el diametro de la semiesfera es de 7
[cm]. EIl aire es introducido por la parte baja decbpa y sale por la periferia. La semiesfera se
sujeta firmemente a la plataforma y se completastdma que simula un medio sin friccion..

3.2.2 Balanceo de la plataforma

Un sistema que simula un medio sin friccién enitra esta sometido a pares gravitacionales, por
tanto se requiere minimizar los efectos causadoggios con el fin de que las pruebas que se lleven
a cabo sean confiables. Esencialmente, debe leewhrsentro de masa de la plataforma, al centro
geométrico del balero de aire esférico. Para elibfa estatico la suma de todas las fuerzas en el
sistema debe ser igual con cero.

YF—ma=0 3.1

Donde:

) F es la suma de todas las fuerzas.
m es la masa.

a es la aceleracion del sistema.
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Se ha optado por un balanceo estatico ya que norgemplan pruebas de sistemas de control para
satélites estabilizados por giro, debido a quesésteencuentran practicamente en defgligo

Inicialmente se considera que la plataforma de Isionin se encuentra balanceada cuando no tiene
ningun otro componente, ya que la masa se encudistriouida de manera homogénea en toda su
superficie, el procedimiento que se sigue congstmantener balanceada la plataforma; afiadiendo
un par de componentes cada vez, de manera tal mueantrarreste el efecto de desbalanceo
causado por el otro. La importancia de esta egimt@dica en que una vez que se alcanza el
equilibrio, es posible afiadir mas componentes,ieigio el mismo procedimiento y manteniendo
sin alteraciones el balance. El proceso mencioaateriormente resulta dificil de realizar debido a
la forma geométrica irregular de los componentessguutilizan en las diferentes pruebas 6 que su
centro de masa no puede determinarse facilmenteelloa medida que aumenta la cantidad de
componentes, el proceso se vuelve cada vez masdeditardado. Ante esto se ha optado por un
balanceo automatico, sin embargo, el balanceo rhanwaomodo inicial de componentes, es
indispensable para localizar la plataforma a urtardenada distancia de la horizontal, para que
entonces entre en funcionamiento el balanceo adimona

3.2.2.1 Balanceo automatico

Un conjunto de masas deslizantes basadas en uemaistie control de lazo cerrado o
retroalimentado se utiliza para efectuar el balaramgomatico de la plataforma. Un sistema de este
tipo es aquel en el que la sefal de salida tieeet@firecto sobre la accion de control. La seial d
error actuante, que es la diferencia entre la sigiahtrada y la de realimentacion, entra al datect

o control, con la finalidad de reducir el errotgvhr la salida del sistema al valor deseado.

Figura 3.4 Masas deslizantes para balanceo automébi.

Puntualmente, en la plataforma la informacién dentacién es proporcionada por una brujula
electrénica y comparada en la computadora de aboaira el umbral establecido en los ejes de
alabeo y cabeceo; con base en el resultado obtdeidicha comparacion, la computadora modifica
el ciclo de trabajo de la sefial PWM que a su veabia la posicion de los servomotores lo cual
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induce el movimiento de las masas deslizantes andineccion u otra. Cada eje se maneja de
manera independiente; es decir, primero se ajlisje X y posteriormente el eje Y, repitiendo esta
accion hasta lograr que la plataforma esté totalenborizontal, dentro de un cierto umbral. El

diagrama de flujo del programa del balanceo segueden la&igura 3.6

3.2.2.1.1 Masas deslizantes

Los sistemas de masas deslizantes son los compsner@s importantes en el balanceo de la
plataforma, ya que de ellos depende que se logneaumesidual de pequefas proporciofidy.
Cada una de las masas deslizantes ya integrada sola conjuntofigura 3.5 cuenta con una
platina movil de 70Qg]. Mediante una de las salidas de la computadoabdedo, se modifica la
sefial PWM que a su vez cambia la posicion del sgrwan ello se induce un movimiento lineal de
la platina. La distancia maxima de desplazamieettadbarte deslizable de la masa es dend;
esto ayuda para hacer ajustes grandes, aun camcéalaanual inadecuado. Dentro de la masa
deslizante, se acoplé un servomotor HS-645MG dedeca HITEC con un engrane dgiz] de
didmetro, que cuenta con 40 dientes. Esto estdamtmpon la platina de tal manera que no se
tengan problemas de desajuste o que inclusive steqde la platina de su base al inclinarse la
plataforma. La platina cuenta con un trozo de batedhule que funciona de riel para el engrane y
asi garantiza la movilidad sin ningun tipo de juegtre las dos piezas.

Figura 3.5 Masa deslizante integrada.

Servomotor HS-645MG de HITEC

El servomotor utilizado para mover la platina de taesas deslizantes es el modelo HS-645MG.
Este cuenta con dimensiones adecuadas para ca@aEarso de la mesa deslizante; que son 41 x 20
x 38 [mm], su velocidad de operacion es de [@]2y tiene un par de 3.8G4g - cm] funcionando a
6[V].
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Figura 3.6 Diagrama de bloques del esquema de balzo automatico.
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3.3Computadora de abordo

La computadora de abordo tiene como componenteipainun microprocesador Rabbit 3000 con
su tarjeta de desarrollo LP Fox 350dgura 3.7 El Rabbit 3000 viene acompafiado de dos
radiomo6dems para una comunicacion serial fulldym@endo de particular importancia resaltar que
se puede programar con un compilador de C llamagoamic C que cuenta con un amplio
contenido de funciones que se encuentran en Hsralisefiadas para hacer su uso mas rapido y
eficiente.

Figura 3.7 Tarjeta Rabbit Lp3500.

3.3.1 Caracteristicas

La tarjeta LP3500 pertenece, por su estructurgrigdo de computadoras llamadas “single board”
de bajo consumo de energia. Es una tarjeta derdiésaue trabaja con un microcontrolador de la
marca Rabbit, a continuacidén se presentan lasteaistcas principales.

* Microprocesador Rabbit 3000 que puede operar MagtsiHZ.
* 512 kbits de RAM.

* 512 kbits de Flash.

* 26 puertos digitales (entradas y salidas).

» Salidas PWM.

* 6 puertos seriales.

» Bateria de respaldo para el reloj principal.

» Libreria que consta de funciones para hacer nndéta

3.4 Sistema de monitoreo
El monitoreo del estado de la plataforma se llecal# a través de un programa que hace uso de
una interfaz grafica que ha sido desarrollada esudliBasic, que permite la ejecucion de las

diferentes rutinas en la plataforma, a través detrol de los actuadores, suponiendo una estacion
terrena alejada del simulador. Adicionalmente genera base de datos que a su vez permite
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graficar y analizar el comportamiento de la platai@ durante las pruebas de balanceo automatico,
oscilacion simple, pruebas con bobinas magnéticagas inerciales, etc. También permite entre
otras cosas, la configuracion del puerto serialladeomputadora, establecer los umbrales de
precision en las pruebas de balanceo y ejecutdifErentes pruebas de orientacion y control.

Para que la interfaz grafica lleve a cabo todasaess requiere de un medio que le suministre la
informacion, se ha optado por una interfaz inalécabr

3.4.1 Interfaz inalambrica
Un par de radiomédems llevan a cabo la comuninaenire la plataforma de simulaciéon y una PC

de escritorio que actia como estacion terrenasdtieama de comunicacion se muestra drigara
3.8.

LP3500 +
Prototyping Board

RS-232 cable

RS5-232 cable

Figura 3.8 Conexién entre la PC y el microcontroladr Rabbit.

La comunicacion que se puede llevar a cabo comad®maddems tiene varias topologias, en la
plataforma se utiliza la comunicacion punto a puotm la cual a su vez se puede trabajar de dos
formas: una es half-duplex y la otra, la cual s® tidl-duplex, es decir, bidireccional; a 9600 tsu
seleccionado para poder sincronizar los datos slsubsistemas, en un tiempo considerablemente
rapido.

3.4.2 Interfaz grafica
La interfaz gréfica consta de dos paginas prinegdh primera es una pantalla de bienvenida y la
segunda es denominada de control, ya que permitsualrio mandar comandos a la plataforma y

ademas también presenta el estado de cada una declanes llevadas a cabo. Ambas paginas se
muestran en laBiguras 3.9 Figura 3.10respectivamente.
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Figura 3.10 Pantalla de control del sistema.

3.5Sensores

Anteriormente, se ha mencionado que parte imp@&t@@tun sistema de control de orientacion para
un satélite, son los sensores.

Para llevar a cabo pruebas de algoritmos de coatréd plataforma de simulacion se requieren de

un conjunto de sensores que proporcionen la odiémtade la misma, el cual se compone de;
bruajula electronica, magnetometro e inclinbmetros.
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3.5.1 Brujula electronica

La brujula denominada EZ-COMPASS-3 del fabricantivaced Orientation Systems se compone
de dos inclinbmetros y un magnetémetro. Este dispo®ntrega una sefial de azimut de manera
continua con una precisian 0.5°, tres componentes de campo magnético, la incbnaan los ejes

de rotacion y cabeceo con una precisio0.d8° y datos sobre la temperatura.

Figura 3.11 Brdjula electrénica Ez-compass-3.

3.5.1.1 Magnetémetro e inclinémetros

El médulo utiliza un magnetometro de estado sdaliddres ejes, coh2 bits (0.08°) de resolucion,
para determinar la orientacidon con respecto @lasmponentes vectoriales del campo magnético
terrestre y generar el azimut @fea360°.

Los inclindmetros brindan una resolucion ti2 [bits]. Determinan la desviacion de los ejes de
alabeo y cabeceo, “X” y “Y” en la plataforma, enintervalo det70°.

3.6 Actuadores
Un conjunto de actuadores modifican la orientaciéria plataforma. A diferencia de los sensores,
los actuadores con los que cuenta la platafornmalasoelementos mas utilizados para modificar la
orientacién de los satélites en 6rbita, a sabedas inerciales y bobinas magnéticas.
3.6.1 Ruedas inerciales
Las ruedas inerciales permiten un apuntamiento Yimxacto, también son adecuadas cuando se
requieren realizar maniobras rapidamente, de aggiisgan utilizadas como actuadores en satélites

de percepcién remota, que es el caso que nos dospajales como se ha mencionado requieren de
un apuntamiento menor0al® en los tres ejes.
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El principio de funcionamiento de una rueda inérsgadescribe a continuacion; un motor eléctrico
ligado a la estructura de la nave, hace rotar arueda que gira liboremente, cuando un par
perturbador actla en la nave a lo largo de unadejes, la rueda reacciona, absorbiendo el par y
manteniendo la orientacion.

Pueden funcionar en dos modos: en modo de reagcaam momentum diferente de cero. En el
primer caso la rueda tiene una velocidad iniciablga cero y reacciona girando en un sentido o en
otro para compensar una desviacion en su eje cuandequiera. En el segundo caso, la rueda esta
girando continuamente a una determinada velociohasina que se incrementa o disminuye, pero
nunca desaparece, atendiendo a una perturbaci@maxPor tanto no es extrafio que en la literatura
se hable de ruedas de reaccion y de ruedas d@irectarando que se trata Unicamente del modo en
que operan.

Rueda Eje Z

Figura 3.12 Posicion de las ruedas inerciales enigataforma.

Las ruedas estan colocadas de tal forma que spermuiculares a los ejes de la plataforma, de esta
manera cada una maneja de forma independientespacte/o ejefFigura 3.12 Las ruedas son
discos delgados cuyas caracteristicas se presemfariTabla 3.1.

Eje XY Z
Diametro 8.85 [cm] 5.63 [cm]
Espesor 3.1 [mm] 3.1 [mm]
Ancho del anillo exterior 9.4 [mm] 8.1 [mm]

Tabla 3.1 Caracteristicale las ruedas inerciales.

El disco en el eje Z es de menores dimensioneglaabque no esta expuesto a pares restauradores
y la fuerza necesaria para re-orientar la platadioesimenor que en los otros 2 ¢fs
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3.6.2 Bobinas magnéticas

Durante la operacién normal de las ruedas inessigdstas van incrementando la cantidad de
momentum angular, por lo que es necesario un sasigme disipe esta energia acumulada. Un
conjunto de bobinas magnéticas puede efectuamlehjtr de desaturacion, ademas de que en si
mismo, constituye un sistema de control de oriedtade respald8].

Las bobinas magnéticas son basicamente electrognasie funcionamiento se basa en el
experimento de Oersted. Al hacer circular una ente a través de la bobina se genera un campo
magneético que interactia con el campo magnéticestee para llevar a cabo un manejo adecuado
del momentum de una nave espacial, los momentadadgs generados por las bobinas inducen
esfuerzos de rotacion en la nave.

3.6.2.1 Geometria

En el disefio y/o eleccion de bobinas magnéticassquetilizaran en un sistema de control para
satélite pequefio deben considerarse las dimensionasa y energia que requieren para su
funcionamiento, ya que estas naves espacialesntiseeeras limitaciones de espacio, masa y
energia disponible. Aunado a esto deben de tonesrsmienta los requisitos de apuntamiento que
requiere la mision.

' ™

Figura 3.13 Dimensiones geométricas de la bobina gética.

El tamafo de la bobinas se determinan con basssarspecificaciones de dimension del satélite. En
cuanto a la masa y la energia se debe llevar awrabadlisis de los pares perturbadores que existen
en Orbita baja y realizar una estimacion de losgarecesarios abordo para cumplir con los
requisitos de apuntamiento.

En laFigura 3.13se presentan las dimensiones de las bobinas § Eabla 3.2se encuentran las
caracteristicas de las mismas, para ahondar ersefiadde la bobina se recomienda revisar la
referencig9]

longitud Deoxt Dint N R I P mr
21[cm] 17[cm] 14[cm] 4000 53.7[Q] 0.335[4] 6.033[W]  289[g]

Tabla 3.2 Caractsticas de las bobinas
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3.6.2.2 Calculo de dipolos magnéticos
El dipolo producido por una bobina esta dado pexfaesion:

d=ux(NxI)*xAxn 3.2
Donde:
u es la permeabilidad del nudcleo.
N es el nUumero de vueltas.
I es la corriente a través de la bobina.
A es el area transversal de la bobina.
n es el vector unitario normal al plano del arroilamto.

A continuacién se hace el calculo del dipolo maignéde las bobinas disponibles en el sistema de
simulacién que se utilizard como componente dersia de control:

Las caracteristicas de disefio y material de lagbslson{9]

@ = 1000
N = 4000

I =335.2x 1073 [4]

A =154 x10"*[m?]

n = es un vector unitario normal al plano del arrollemo, (se utilizara el valor absoluto).

Sustituyendo:
d = (1000) * (4000 = 335.2 x 1073 [A]) * (1.54 x 10~* [m?]) * (1) 3.3
d =206 [A-m?] 3.4

Debido a que se requiere el equivalentghenm]:
A-m? = %mz : ComoW = NTm por tanto4 - m? = %mz

2 .
Por otra parté = :}”— : de esta formd - m? = NTm recordando quéT [Tesla] = 10*[Gauss]

'S
Finalmente:
1[A-m?] g = 107*[N - m] 3.5
Donde:
g es la magnitud de la densidad de flujo magnétic@auss. Los valores de g oscilan entre 0.3
cerca del ecuador y de 0.7 en los polos.

Tomandog = 0.5 cada bobina con un dipolo @66 [A - m?] producira un par de:

T =103 x 1074 [N - m] 3.6
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3.6.2.3 Ubicacioén de las bobinas

Por facilidad de instalacién y funcionamiento dg lebinas tubulares, se decidid utilizar una en
cada eje coordenado. Se colocaron de tal maneraueran perpendiculares entre si, esto para tener
un control en la plataforma dependiendo de la @bimergizada. EI campo magnético que generan,
trata de alinearse con el campo magnético terfetdgresta manera se puede orientar la plataforma a
determinada direccion.

q

2!

B

Figura 3.14 Ubicacién de las bobinas en la platafara de simulacion.
3.7 Estrategia para la implementacion de los algoritmosle control en SIMUSAT 3.0

El sistema SIMUSAT 3.0, descrito anteriormentenptr probar el funcionamiento de algoritmos
de control de satélites en Tierra. Para que lashasi sean confiables, se debe acondicionar a la
plataforma de manera tal, que el algoritmo seagatolzon condiciones similares en las que operara
durante la vida util del satélite. A continuaci@msesentan una serie de pasos que se deben ejecuta
para implementar los algoritmos en el sistema SINUS.0.

Aunque en este trabajo no se ha llevado a cabmp&imentacion del algoritmo de control en el
SIMUSAT 3.0 se presenta una breve descripcion detgso que se debe realizar para trabajos
futuros.

3.7.1 Reproducir momentos de inercia

Desde el punto de vista dinamico la caracterist&danedio ambiente espacial mas interesante es la
falta de friccion[8]. El SIMUSAT 3.0 ofrece un medio sin friccidn, sambargo, esto no es
suficiente si el comportamiento dinamico de lagftaima no es similar o cercano al del satélite, ya
gue en este caso se estaria probando el algoritrno satélite distinto al caso de estudio. Por ello
se debe reproducir los momentos de inercia deliteagd la plataforma de simulacion (SIMUSAT
3.0) logrando que el algoritmo trabaje en un sistegnal o practicamente similar para el cual se ha
disefiado.
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El primer paso para reproducir los momentos deciaexn la plataforma es obtener los momentos
de inercia de la misma y compararlos con los d@&lisa La comparacion permitira conocer si se
deben aumentar o disminuir los momentos de indieyal se puede lograr colocando o retirando
objetos de la plataforma en sitios estratégicanaleera que se logre el tensor de inercia deseado.

Existen varios métodos para conocer el tensor eleiandel sistema. Una manera de calcularlos, es
a través de un modelo en CAD vy asignando densiddeevasa a cada componente. Otros dos
métodos para determinar los momentos de inercisisfemas complejos y que son comuinmente
utilizados en la industria espacial son: el célcahalitico y la experimentacion pendular bifilar

torsional. Ambos proporcionan tipicamente, un taskal del orden del 10% del valor real, aunque el
péndulo bifilar torsional, tiene la capacidad petahde dar un resultado con error del 5%, si se
tiene cuidado en el disefio y la construccion de eguipo. EI método analitico no necesita de
componentes o equipos adicionales y para muchasephes puede ser suficiente el 10% de error

gue entreg8].

Hasta este momento solo se han obtenido los momedetmercia del SIMUSAT 3.0 con la ayuda
del programa Solig Edg€jgura 3.15y 3.16

Figura 3.15 Modelo de la plataforma en Solid Edge.
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Figura 3.16 Momentos de inercia del SIMUSAT 3.0.
3.7.2 Simulacién de campo magnético en tierra

En este trabajo se propone un sistema de contsaldbaen bobinas magnéticas. Al interactuar el
campo magnético que generan las bobinas con kaslithel campo geomagnético, se induce un par
gue permite estabilizar al satélite en la oriedaaieseada. El uso de bobinas magnéticas como
actuadores en un sistema de control primordialmestposible debido a la existencia del campo
magnético terrestre, por ello para llevar a caBgplaebas de un sistema de control de este tipo es
importante contar con un modelo de campo geomagnéta que de esta forma se puede conocer el
comportamiento del algoritmo de control propuesto.

Actualmente, en el marco de desarrollo de esta@jratro se cuenta con la infraestructura que sea
capaz de reproducir fisicamente en Tierra, losreal@le campo magnético en 6rbita, lo cual
representa una desventaja. Esto implica que se tien solo valor de campo magnético, el
circundante a la mesa de pruebas, lo cual perragertalgunos experimentos muy limitados.

3.7.3 Programacion de los algoritmos de control
Una vez que se han reproducido los momentos deiangel satélite en la plataforma de simulacion
y que se cuenta con un modelo de campo magnétcesta a solo un paso para completar el

proceso de prueba del algoritmo de control. Impleareo el algoritmo de control en la
computadora de a bordo de la plataforma.
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CAPITULO

EL CAMPO MAGNETICO TERRESTRE

La orientacion de un satélite en érbita es afecpatael medio ambiente espacial, el cual es fuente
de pares perturbadores provocados por fendmenm®sfimaturales, tales como; viento solar,
arrastre atmosférico, campo geomagnético, entos.ofl campo geomagnético a pesar de que por
su naturaleza genera pares indeseables y pertudsgehtacion del satélite, suele aprovecharse para
estabilizar un satélite.

4.1 Campo magnético terrestre

Las caracteristicas generales del campo magné&ioestre son conocidas desde hace siglos, sin
embargo, fue a principios del siglo XIX cuando K@duss inventdé un magnetometro para medir el
valor absoluto del campo magnético, llevando a &te experimento en varios lugares alrededor
de la Tierra. Asi, desarroll6 la instrumentaciorepaalizar esta medicion y la lectura fue redueida
un solo namero para representar la intensidadhtah iterrestre, conocido también como "momento
magnético". Dicha medicién se realizdé por primeez en 1835, a partir de esta fecha y hasta
nuestros dias, se sigue haciendo y se ha obsequata intensidad del campo magnético de la
tierra va disminuyendo con el paso del tiempo.

El campo magnético crea un escudo que protegdiatia del viento solar y de los rayos césmicos
gue vienen del espacio exterior, que son muy dafiidesviandolos hacia el espacio antes de que
lleguen a la Tierra. Las mediciones del campo mizgméle la Tierra demuestran que existe una
fuerte interaccion con el viento solar, producienda onda o frente de choque, que se encuentra a
una distancia considerable de la superficie de i&ard. El viento solar tiende a desplazarse
alrededor de este frente de choque, lo que evegdajliierra se vea en peligro por las radiaciones.
Los rayos cOsmicos son particulas de alta velocaedcargas positivas que provienen de todas
direcciones. Conforme el campo magnético de lardika ido decreciendo, la proteccion que éste
ofrece también ha ido disminuyendo.

El polo norte magnético esta localizado cerca d& pur geogréfico, y el polo sur magnético esta
localizado cerca del polo norte geografico, su igomécion seria como la mostrada efrigura 4.1

En cualquier punto de la superficie, el campo magmdle la tierra es definido por su magnitud y
direccién, por otra parte, la irregularidad dellasas de campo magnético cambian de un lugar a
otro debido a la permeabilidad y magnetizaciénodas debajo de la superficie y a la iondsfera.
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Figura 4.1 Campo magnético terrestre.

4.1.1Caracteristicas del campo geomagnéti

El campo magnético de la tierra es predominantte un dipolo cuya parte Sur, encuentra
localizada en el hemisferio Norte a 7° latitud Norte y 289.55° longitud Este que se va
recorriendo hacia el Oeste, a razon de4 grados/afio y su intensidad deer®.05% en el misr
periodo, ademas presenta variaciones seculare¥odedkimo por afio, tas variacione implican
una posible inversionedpolaridad del campo; de Iho se tieneevidencia de que «ampo se ha
invertido en el pasaden periodos que van (70 mil a 100 mil aflosA partir de estos eventos se
obtiene informacién de cdmo los conntes (placas tectonicas) se haovido de un extremo
otro, en el tiempg@eoldgico recient Tiene una intensidad aproximada de 60 000 [nTpserpblos

y de 30 000 [nT] en el ecuador y disminuye conistadicia desde la superficie de la tierra, col
factor del/r3.

10° 20
4
Densidad 10 o 1.7
del flujo del 2 %
campo 1III3 s 1.5
magnético £r
(nT) 1.3
10° 10
102 103 104 010 20 30 40 50 6O 7O 80 80
Altitud (Km) Latitud magnetica (yrados)

Figura 4.2 Intensidad de flujo magnético en funcion d la altura y de la latitud. [14]

El plano perpendicular al dipolo centrado en lerdices conocid@womo ecuad« magnético, aqui el
campo es muy débil, del orden de 3* [nT] medido sobre la superficie de la tierra. ErFigura
4.2 se puede apreciar l@ariacion de la intensidad del dip enfuncién de la altura, medida sob
el EcuadorPor otra parte, se observa qu intensidad de campo se incrementa en un factol
a medida que la latitud magnética aumenta de Ogrd@bs. En el ecuac geomagnético, el camy
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es horizontal con respecto a la superficie dedaaj mientras que a una latitueomagnética de
alrededor de 27®l campo esta desviado hacia abajo de la hodkaptoximadamente 45 grau.

Figura 4.3 Mediciones de intensidad total del campo geomagnétien Tierra (1995). [14]

En laFigura 4.3se presenta un mapa de intensidad del campo megneétal sobre la superfic
terrestre medido en 1995 y en la figura 4.4. se@picomo los contornos lle¢ a ser mas regulares
y empiezan a semejar de manera mas precisa umgdipi@ntras la altura se increme.

A00 Km de altitud

latitud
o

A
latitud

longitud

4000 Krn de altitud

1500 Krn de altitud

longitud
7000 K de altitud

longitud

longitud

Figura 4.4 Variacion del campo megnético en funcién de la altura[14]

El campo geomagnético es monitoreado coamente por variosbservatorios, stos reportan la
actividad magnética, tal como la producida por toranenta, con un indi K; el cual indica la
desviacion que ocurre con respecto a la tranquilo promedio. La escalkaes cuasi-logaritmica
conK = 0, que significa calm, y K = 9, la perturbacién mas grandee la estacién pueda mec

El valor deK es promediado ' reportado cada tres horas. Los valore¥ die 12 estaciones
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seleccionadas, son corregidas dependiendo addatitud de las mismas (la actividad es
dependiente de este parametro) y entonces prodasdipara producir el indice planetafjg los
indices son publicados cada mes en el Joofraeophysical Research. El valor dg es un
buen indicador del nivel de las tormentas magnetycpor tanto, un indicador de la desviacion que
sufre el campo magnético a partir del modelo represlo por la Ecuaciéh4.

Debido a queX,, es una medida de la actividad geomagnética, lanebién de la actividad solar. De
manera empirica la velocidad del viento solar pssttedeterminada a partir &g por la siguiente
expresion:

v =2844% K, + 330 4.1

Donde:
v es la velocidad del viento en [km/s]
2. K, es la sumatoria de los ocho valores{gaeunidos en el dia

De la misma manera, el campo magnético interplanetgenerado por el sol, obedece a la relacion:
K, =03B+0.2 4.2

Donde
B es la magnitud del campo interplanetario en nasiasgnT].

4.1.2 Modelo del campo geomagnético para orbita bej

El modelo de campo geomagnético que se utilizana lfgvar a cabo la estabilizacion del satélite es
importante, debido a que entre mejor sea, mejoas meales serdn los resultados de la técnica de
control implementada. Existen varios modelos papaesentar al campo magnético, los principales
son, a saber; dipolo, cuadripolo o dipolo excéatyiadinamo.

Un modelo de campo magnético puede servir paranebia ubicacion de una nave espacial en
oOrbita terrestre, esto se logra comparando las aioedis de las tres componentes principales
obtenidas de un magnetoémetro abordo, contra el datenido del modelo, de esta forma se
determina en qué posicion orbital se encuentrava.rEsta es una aplicacion muy importante de un
modelo geomagnético en Orbita.

El campo magnético, medido en cualquier punto déiel@a o el espacio circundante, consta

basicamente de tres componentes vectoriales ysdeataciones seculares. Mas del 90% del campo
geomagnético es generado en el exterior del nlelgestre, llamado campo principal. EI 10%

restante es debido a la magnetopausa, la cola a oaptra y el magnetismo o campo

interplanetario.

51



CAMPO MAGNETICO TERRESTRE el uLo 4

El campo magnético de la Tierf, puede ser representado como el gradiente denleofu
potencial escalar.

B =-VV 4.3

Donde:
V se representa por una serie de armoénicos esfélétesninados por la Ecuaciért.

V(,0,6) = R (£) Shieolgl cosme + hi! senmep) B (0) 44

Donde:

R es el radio ecuatorial de la tierra = 6,371.2 Km.

r es la distancia medida desde el centro de latierr

0 es la coelevacion = 90latitud geocéntrica para: n = 1 dipolo.
¢ es la longitud Este (con referencia en Greenwich).

gm, kit son los coeficientes gaussianos.

Los coeficiente®" estan normalizados (Schmidt):

0
[ @)]?sen 6 do = X2=0m) 4.5
Los coeficientes gaussianos son determinados erapiente por mediciones en el campo y pueden
ser obtenidos en las tablas publicadas periddicemgor diversas fuentes como el International

Geomagnetic Reference Field (IGRF), entre otras.daaivadas de primer orden de los coeficientes
constituyen los términos seculares. Con estosaerfes y los polinomios asociados de Legendre
P, es posible determinar los valores de las comperevectoriales de campo magnético en

cualquier punto de la tierra 0 en cualquier pu@lgjuna orbita.

Como se observo en Egura 4.4a grandes alturas, el campo magnético se paresa mid dipolo,

sin embargo, a distancias mayores a 4 radios texseg en especial a mayores distancias que las
geosincronas, las perturbaciones al campo magrsgticsuficientemente grandes como para que se
invalide un modelo de esféricos armonicos.

Para utilizar la ecuacion de armonicos esféricoa palcular el campo en cualquier punto, se deben
de conocer los coeficientes gaussianos. Una alteanpara determinar dichos coeficientes de
manera empirica, es realizando un ajuste de mintoedrados, con los datos del campo magnético;
utilizando los coeficientes como parametros ajusatos datos consistentes de ambas magnitudes
y direcciones son obtenidos a partir de difereteservatorios magnéticos, desafortunadamente
estos observatorios no estan distribuidos uniforergéenalrededor del globo terraqueo. Datos mas
uniformes, son obtenidos a partir de medicionesndgnitud de campo realizadas por satélites,
también debe tenerse en cuenta que la falta ds datante un periodo de tiempo bastante largo,
degrada la precision de este o cualquier otro noadiell campo. La eleccién del grado estaria basada
en la precision del modelo y de la potencia dgé&turbaciones del campo principal. De este modo,
a ciertas altitudes, es posible reducir el gradexigansion del modelo del campo, permitiendo
omitir multipolos con lo cual se logra una reducocile tiempo de computo.
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4.1.2.1 IGRF

La IGRF (del inglés, International Geomagnetic Rafee Field) determina los coeficientes
gaussianos para la Ecuacibd. Por ello el modelo de campo magnético obtenidizamdo estos
coeficientes se conoce como el modelo IGRF, misngoeg actualizado cada 5 afios.

Para llevar a cabo la simulacion se utilizé el nimd€RF 2005, debido a que es el mas reciente
disponible en el modulo “Aerospcae Blockset 3.9fap&imulink. Cabe hacer mencién que se

recomienda utilizar el modelo de campo magnétideR@010 ya que se obtendran resultados mas
reales del comportamiento del satélite puesto guaanodelo actualizado.

4.1.2.2 Dipolo
Este modelo presenta una menor precision con respemodelo IGRF ya que considera al campo
geomagnético totalmente simétrico, es decir, confoesa un dipolo ideal debido a que desprecia
las componentes longitudinales del vector de camggnético.
La ecuacion que permite conocer el valor de camggniético en orbita §47] [20]:
COS Um
il

2 sen Uy,

B = 4.6

Donde:

M es el momento magnético dipolar.

U €S la latitud magnética.

R es la distancia del centro de la tierra a la arbit

Para profundizar en este modelo se recomiendsareha referencig20].

4.2 Evaluacion de las perturbaciones en orbita
Un satélite en érbita es afectado por perturbasianee modifican su orientacion, si las fuerzas
perturbadoras no se encuentran localizadas o mjessen a través del centro de la masa, como
resultado se tiene un par neto que estad siendortifpehacia la nave. Este par modifica la
orientacion y la érbita del satélite, es precidarac que en este trabajo solo se tratara el etatta
orientacion.

En base a las caracteristicas del satélite esidateen laTabla 5.1 y que se repite aqui por
simplicidad, se han evaluado los pares perturbadme establecer un par de control necesario.
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Orbita: Circular polar
Altitud: 450 [km]
Inclinacion: 96°
Periodo orbital: 93.6 [min]
Velocidad del satélite: 7.9 [km/s]
Dimensiones: 40x30x70 [cm]
Masa: 70 [kq]
Matriz de inercia: 3.390 0 0
0 3813 0 | [kg- nd]
0 0 1.472
Precision de apuntamiento: +0.1°

Desviacién del centro de masa: 3 €M

Tabla 4.1 Caracteristicas del satélite, drbita y iguerimientos.
4.2.1 Gradiente gravitacional

En la referencigd8] se utiliza la Ecuacion 4.7 para evaluar el par causado por el gradiente
gravitacional, que finalmente es la ecuacion lizeak del gradiente gravitacional.

1= 30[(L, ~ 1), (1~ 1000 5wt =k 47

Se considera una Orbita circular de altitdd0 [km] y el radio de la Tierra dé378 [km]
aproximadamente, por tanko= 6828 [km], dondeR es el rango del satélite. De aqui se tiene:

3
398600["%]
— S

" (6828 [km])3

4.8

— 1.252 x 1076 [““12]

s2

Es necesario hacer notar que debido a las dimesssiconsideradas para el satélitabla 5.1 el
valor del par generado por la gravedad terrestrm@s pequefio, por lo tanto para el calculo se
considera una condicidon extrema en la cual existaperturbacion debida a la gravedad terrestre.
Esta condicion puede generarse debido a antenaisy 8e gradiente gravitacional, paneles solares,
entre otros elementos. Se consideran las diferedeianomentos de inercia iguales a 6rfkgy un
angulo de desviacion @&®°, es deci® = 90°.

Sustituyendo:
T, = 3n2[(I, = I,)o, (I, - 1)6,0]" = 3(1.252 x 10°[“<]) (3(%),3(%), 0) 4.9
T, = (17.7 X 1076,17.7 x 1075, 0) 410
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Se tiene una perturbacién de magnitud:
T, =17.7 X 107¢ [N - m] 411
4.2.2 Par producido por la radiacion solar
Este par esta dado por la expresion:
T.s =17 XF, ;E=0+K)pA, 412
Se evalla este par considerando los siguientesegalo
r=0.03m
K =0.5
Ay =07m x04m=028 [m?]
ps=2= #ﬁ[ﬁ] = 0.467 x 1073 ||
Sustituyendo:
F, =0+ K)psA, 4.13
F,=(1+0.5) (0.467 x 1073 [%]) (0.28 [m?]) = 0.1961 x 1073 [%] 4.14
T,s =1 x F, = (0.03 [m]) X (0.1961 x 1073[W - s]) 4.15
Asi:
T,s = 5.883 x 1075[N - m] 4.16
4.2.3 Arrastre atmosfeérico

El par est4 dado por:

Ti=tpxF 5 —F=(3)pV25Gp 4.17

Se asignan los siguientes datos:

Tep = 0.03 [m]
_2[kg
p=6x107| )
m
V = 78995 H
S

S = 0.28 [m?]
CD =1
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Se calculd:

E, = (%) pVZSCp 418
Sustituyendo:

2

Fo = (3) (6x 1073 [22]) (7899.5 [Z])" (0.28 [m?](1) = 5.24 x 10~°[N] 4.19
Por tanto:
Ty = 1z X E, = (0.03 [m])(5.24 x 107°[N]) 4.20
T, = 1.573 x 10~7[N - m] 421

4.3 Par de control requerido

Los sistemas de control con bobinas magnéticagjgmuser utilizados de manera efectiva para
llevar a cabo maniobras de apuntamiento y de dodoestabilizacion, en todas las orbitas;
incluyendo las geosincronas (36,000 km), pero hdbérdomar en cuenta que su operacion depende
del valor de las componentes vectoriales del campgnético en el lugar de la érbita donde se
realiza la maniobra. Por esta razén suelen ser moradte utilizadas en satélites en orbita baja
puesto que la intensidad del campo magnético tezres mayor.

Una vez que se han evaluado todos los pares padtuds esperados en Orbita se obtiene un par
perturbador total maxim@,,,, esperado de:

Torm = 2.37 X 1075[N - m] 4.22

El dipolo magnético requerido para contrarrestapkrturbaciones esperadas se calcula en base a la
Ecuacién3.5. Se considerg = 0.5, de esta manera:

|2.37x1075|
|5 x10~5|

pl = = V. m .
d,| 0.474 [A - m? 4.23

El maximo momento magnético requerido para el migtele control es d@.474 [A-m?], por
tanto este valor se debe considerar para el didefilas bobinas que conformaran el grupo de
actuadores.
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CAPITULO 5

5.1 Parametros de simulacion

CAPITULO

SIMULACION

La simulaciéon del comportamiento del satélite dntarcon el controlador implementado se llevé a
cabo utilizando MatLab® y Simulink®. Para poderotfiarla, se establecieron ciertos parametros
tales como: las caracteristicas del satélite, deactuadores y el uso del modelo de campo

magnético proporcionado por MatLab®.

5.1.1 Caracteristicas del satélite

Se considera un satélite de percepcién remotarhkata daja, polar, con un sistema de control de
orientacion y estabilizacion en tres ejes. Eifdala 5.1se presentan de manera mas detallada las
caracteristicas del satélite, la 6rbita y los reiquientos de la mision.

Orbita: Circular polar

Altitud: 450 [km]

Inclinacion: 96°

Periodo orbital: 93.6 [min]

Velocidad del satélite: 7.9 [km/s]

Dimensiones: 40x30x70 [cm]

Masa: 70 [kg]

Matriz de inercia: 3.390 0 0
0 3813 0 | [kg: nf]
0 0 1.472

+0.1°

Precision de apuntamiento:

Desviacién del centro de masa: 3 €M

Tabla 5.1 Caracteristicas del satélite, drbita y iguerimientos.
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5.1.2 Esquema de control de orientacién

El control de orientacion y estabilizacién del B&tése llevara a cabo en 3 ejes, manejando de
manera independiente a cada uno de ellos. ElI menitde la orientacion se lleva cado por

diferentes sensores, a saber; sensor de sol, sdasterra, giréscopos laser y magnetometro.
Bobinas magnéticas y ruedas inerciales constiteyeonjunto de actuadores para llevar a cabo las
maniobras requeridas en la correccion de la og@na

2-ejes Sensor de Tierral »| Microprocesador del SOE Bobinas magnéticas
- Convertidor A/D

3-ejes Giroscopio laser > - Filtrado
- Comandos Intgrfaz
- Algoritmos de > pote?\cia

3-ejes Magnetémetro > control

2-ejes Sensor de Sol Ruedas inerciales

A 4
A 4

v L)
Computadora de abordo
v A
Subsistema de TCC

¢ A

| Estacion terrer

Figura 5.1 Diagrama de bloques del SOE.

Cabe aclarar que para la simulacion solo se camsigle tipo sensor y un tipo de actuadores, a
saber; un magnetémetro en 3 ejes y 3 bobinas megsétLa medicion que arrojaria el
magnetémetro es representado con el modelo de camagnoético IGRF2005 disponible en la
version de Simulink utilizada. Los actuadores satatlos mas detalle en el siguiente punto.

5.1.3 Actuadores

La estabilizacion del satélite se lleva a cabozatildo bobinas magnéticas. Estas estan ubicadas de
tal manera que son perpendiculares entre si, cenaprecia en I&igura 2.3 Para llevar a cabo las
pruebas de funcionamiento del algoritmo de conprobuesto, se requiere conocer el momento
magnético maximo que cada actuador puede prop@mcipnesto que es una de las dos variables
gue modifican las matrices de decision del contaiaLQR. En capitulos anteriores, se ha
determinado que el momento magnético suficientea pantrarrestar el efecto de los pares
perturbadores en orbita es Get74 [A - m?], por tanto, se establece este valor como el mament
magnético maximo que pueden proporcionar las beb@maoperacién. Una vez establecido este
parametro, aunque se esta en condiciones de pedbAmcionamiento del algoritmo, no es
suficiente para conocer los requerimientos de éaepge puedan demandar las bobinas durante la
estabilizacion del satélite, por ello es necesastablecer caracteristicas mas especificas de los
actuadores.
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El conjunto de actuadores de la plataforma de sionih SIMUSAT 3.0, se han elegido para hacer
simulaciones con el satélite de estudio. El dipplximo que estas bobinas pueden entregar es de
206 [A-m?], que es de un valor aproximadamente 400 vecesgnagle en comparacion al
maximo que se requiere para este caso. Debidomapest llevar a cabo la simulacion se mantienen
casi todas las caracteristicas de estas bobin&ptexel momento magnético maximo, el cual se
establece en un intervalo @e474 [A-m?] a1 [A - m?].

Las caracteristicas de estas bobinas como son:egdaymmasa, nucleo, etc., pueden modificarse en
caso de ser necesario, sin embargo, lo Unico goe asegurarse es que se proporcione un dipolo
magnético maximo de. 474 [A - m?].

5.2Diagrama de bloques

La simulacioén del algoritmo de control para la ksizacion del satélite, como se ha mencionado al
principio, fue realizada utilizando Simulink. En Fégura 5.2se presenta el diagrama general de
bloques de la simulacion llevada a cabo en la @prukd funcionamiento de la técnica de control
propuesta para la estabilizacion.

En un principio, el modelo de campo magnético agdio en este trabajo, fue el IGRF2005,
disponible en el bloque Aerospace de Simulink, qaleula el campo magnético terresBeen
cualquier punto de la Orbita. Este vector de campgnético es proporcionado al controlador LQR
junto a la orientacion actual del satélite, comtragtas para calcular el momento magnético que
deben proporcionar las bobinas. El siguiente pesajtilizar este momento como entrada para el
modelo del torque magnético y obtener el par dérabgue se aplicara al satélite, de tal forma que
se pueda contrarrestar el efecto de los paresrpadores. Finalmente, se aplica el par de control a
la dinamica del satélite y se realimenta el sisteorala nueva orientacion y se repite el proceso
hasta que se logre estabilizar al satélite alred@elqpunto de equilibrio propuesto.

Estados
Modelo de campo »( Controlador m M?gf(;gedel T Dinamica del
At LQOR. > - Bl
> magnético. > Q magnético. satélite.

Figura 5.2 Diagrama de bloques de la simulacion.
5.3 Simulacién numérica

El momento magnético maximo que proporcionan ldsnas y la desviacion del estado deseado,
son los parametros que influyen directamente edesémpefio del controlador LQR, dado que
modifican las matrices de decisién. En este traBajdian llevado a cabo dos tipos de pruebas
modificando estas variables para conocer el des@mnge sistema, a saber; en la primera prueba se
mantuvo constante el momento magnético, no asédaiacion del estado que fue variable. En la
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segunda prueba se realiz6 el proceso inverso,ofs sie mantuvo una desviacion constante y se fue
cambiando el valor del momento magnético maximo.

Los resultados de los experimentos numéricos descen el parrafo anterior se presentan en el
siguiente punto. Principalmente se analiza el catapoento de los angulos de Euler, la demanda
de energia de los actuadores, el comportamienia getencia enviada a las bobinas y el de los
momentos magnéticos necesarios para estabilizatéllte.

5.3.1 Resultados

En el primer experimento se consideré un momentgnético maximo d®. 474 [A - m?], el cual
en base a célculos realizados en un capitulo antdtie establecido como el par de control
suficiente para contrarrestar el efecto de los p@erturbadores, y la desviacion del estado se

modificé de6 *1:—0 a12 *?’ZO. Los valores iniciales de los angulos de Euler sdelite, fueron
establecidos aleatoriamente.

Se han elegido tres resultados, los cuales sesuutiios con mayor detalle para conocer el
comportamiento del sistema, debido a que son los m@resentativos del comportamiento del
mismo, al variar uno de los parametros de las oestrile decision del controlador. EnTkbla 5.2

se presentan los parametros y las condicionesalegiestablecidas para el primer resultado
seleccionado.

Velocidad angular w?,: 0wy =0 0 0]”
Angulos de Euler[¢ 6 ] [5 -3 7]
Angulos de Euler deseadok¢ 6 ¥]: [0 0 0]
Momento magnético maximoAu;: 0.474 [A-m?]
Desviacion del estaddx;: 8 1’;—0
Matriz de decision Q: dia . A
. BN g([101010]) *inv(8*m/180)"2

Tabla 5.2 Condiciones iniciales y parametros de lasatrices de decision 1.

El comportamiento de los angulos de Euler a traeétiempo se puede observar efriigura 5.3
La Figura 5.4pone en evidencia que se logra estabilizar alisat#n la precision de apuntamiento
solicitada.
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Angulos de Euler

§ T
i : : £ : i it : i Rall
i i : i : i i i | = Pitch
E ................ .................. . ................ ................... ................... . ................... .................... . Yaw H
i ! ............................................................................. =
| | | i | | |
2808 374.4 465 561.6 655.2 748.8 8424 936
Tiernpo en drbita [min]
Figura 5.3 Angulos de Euler 1.
Angulog de Euler
I
i g Roll
............................................................................................ PltCh_
Y awr
| | i | |
167 .2 2808 3744 468 B61.6 6562 7458 G424 936

Tiermpo en drbita [min]

Figura 5.4 Angulos de Euler 1 en el rango de la peision de apuntamiento.

La estabilizacion del satélite con las condiciodefinidas para esta prueba se logra después de
transcurrir2.35 orbitas en vuelo. Para lograr este objetivo, l&pca requerida por los actuadores
del sistema de control es @e5 [mW]. Esta cantidad de energia como puede notarseqegfjse
debido a que el nacleo de las bobinas es de urrialaten un alta permeabilidad magnética. Por
otra parte, el momento magnético requerido una gee se ha logrado la estabilizacién
practicamente es cero tal como se nota éngara 5.5 lo cual es muestra de que el satélite ya se ha
estabilizado y se mantiene en ese estado.
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Mamenta Magnético de las Bobinas
500 l ] T

Rall
Pitch

187.2 2808 3744 468 5616 655.2 7458 842.4 936
Tiempo en drbita [min]

Figura 5.5 Momento magnético 1 a través del tiempo.

Potencia

0o3 T
DDQS b e S S e S s s e e e N e e S e e S e Y S S e e e =
D 02 B e e o o e A o e A e G e A o e e o e D A o e B s R e e D R e P DA B AR o e
% om0 o e o 0 G e i —
DD‘] B D A R X 2
DDDS e ee e e e e e e e e e et e e e e e e e e e e e e ee e e e e e e e e e e e e e e e e e ee ee e e e e e e e e e e e e e e e e e e e e il

0 L ! | | | | | | | |
] 936 187.2 2808 374.4 468 561.6 £55.2 7488 842 4 936

Tiernpo en drbita [min]

Figura 5.6 Potencia de consumo 1 a través del tiemp
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El segundo resultado seleccionado fue obtenidobese en los parametros y condiciones iniciales
definidas en Idabla 5.3

Velocidad angular w?,: wb =10 0 o]”
Angulos de Euler[¢ 6 9]: [5 -3 7]
Angulos de Euler deseadok¢ 6 ¥]: [0 0 0]
Momento magnético maximoAu;: 0.474 [A-m?]
Desviacion del estaddx;: 9 x 1’;—0

Matriz de decision Q:

di 101010 [ 9 180)72
Matriz de decisién P: tag (| D * inv(9 * /180)

diag([111]) * inv(0.474)"2

Tabla 5.3 Condiciones iniciales y parametros de lasatrices de decision 2.

El comportamiento de los angulos de Euler a tralstsiempo se puede observar erfrigura 5.7
La precision del apuntamiento es vital para el tpomisidon por ello es importante resaltar que en
esta segunda prueba seleccionada, se logra Isipresblicitada tal como consta erFigura 5.8

Angulog de Euler

“o 936 187.2 2808 3744 468 5616 B55.2 7488 8424 936
Tiempo en drbita [min]

Figura 5.7 Angulos de Euler 2.
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Angulos de Euler

187.2 2808 3744 468 5616 6552 7488 8424 936
Tiempo en drbita [min]

Figura 5.8 Angulos de Euler 2 en el rango de la peision de apuntamiento.
En esta segunda prueba se disminuye el consumpedgi& a2.1 [mW], sin embargo el tiempo
para lograr estabilizar al satélite aumenta y quad@. 39 orbitas en vuelo. Las gréaficas de la

potencia de consumo y del momento magnético retu@ara la estabilizaciéon son presentadas en
lasFiguras 5.9 5.10 respectivamente.

Mornento Magnético de las Bobinas

400 I T T
; ; ; : : : : Rall
; : ; ; : : : ; : Pitch
00 b ................. ey .................. .................... .................... ................... T ................. : Yaw [
P SRR LA e s s s, R s A -
o
=
5 I T L ———— el
£
47
| | | | | | | |
187.2 2808 3744 465 561.6 G552 7488 g42.4 936

Tiempo en drbita [min]

Figura 5.9 Momento magnético 2 a través del tiempo.
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Potencia

002 T

DDQ B n e s R Ty A AP RS YRS B S YR AR LT TV ELE A T e g Ty R EP e Py ELREES Ty S LRSS YRS S rE TS S SRS Ty LA FLE e TR AR g Ty EPIES Py EAR BT TSt B8 YD ELT S TS S SRS TR AR A0S TRy AR g TYR A ELPIES DAY £ 2 T -
D D15 et e e e R et T e D AR R Dt R e e B e T D e B e R D e R e D AR e B |
DD'] B R R R R R s R R - R s R R R o R R R R R - R R R R o R R e R R R i R R R R TR |
D DDS B R ey oy e

D“A A | | | | | | | | |
0 936 187.2 2808 3744 458 8E16 B55.2 7488 842 4 936

Tiernpo en drbita [min]

Figura 5.10 Potencia de consumo 2 a través del tipm

La tercera y ultima prueba que se presenta a e@dion, se llevo a cabo con base en lo definido en
la Tabla 5.4

Velocidad angular w?,: wy =0 0 0]”
Angulos de Euler[¢p 6 ]: [5 =3 7]
Angulos de Euler deseadog¢p 6 ¥]: [0 0 0]
Momento magnético maximoAu;: 0.474 [A- m?]
Desviacion del estaddx;: 6 * 1’;—0

Matriz de decision Q:

diag([101010]) * inv(9 * r/180)"2
Matriz de decisién P: tag([ ) *inv(9 = /180)

diag([111]) * inv(0.474)"2

Tabla 5.4 Condiciones iniciales y parametros de lasatrices de decision 3.

65



SIMULACION CAPITULO 5

La Figura 5.11muestra el desarrollo de los angulos de Euler agllige durante la oOrbita y en la
Figura 5.12se hace un acercamiento para conocer si se cumplel cequerimiento de la precision
de apuntamiento.

Angulos de Euler

2808 3744 468 561.6 £55.2 748.8 842.4 936
Tiempa en drhita [min]

Figura 5.11 Angulos de Euler 3.

Angulos de Euler

0.1

oo A .................. .................. ................. .................

oos 1) ................ .................... ................... ................................

004 PO | | N 1A 0 C————— .................................

ooz it Lo R B

ilie]!| {8 8 g 18 ) ECRE R R R ...............

Ralary | 1N N | . ............... ................... - SR

oost-f ...... T LU R [N ................... .................. (TR 1L

ool L N - 0 I < N .................. ................. b s . .............. &

| | | | |
93.6 187.2 280.8 3744 168 561.6 £55.2 7488 8424 936
Tiernpo en drhita [min]

0.1
0

Figura 5.12 Angulos de Euler 3 en un acercamientn el intervalo de precision del apuntamiento.
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En los casos anteriores se estabiliza al satd@itmahera tal que el cambio en los parametros afecta
solo el tiempo para lograr la estabilizacion y tdemcia de consumo requerida, sin embargo, la
tercera prueba seleccionada pone en evidencia peoriamcia de establecer los parametros
adecuados ya que de lo contramio se logra la estabilizacion,o ésta se mantiene un tiempo y
luego se pierde como puede constatarse dfidasas 5.1 5.12

Momenta Magnético de las Bobinas

=] T T T
@ | @ e é @ ; ; —Fa
B s s g RTERRRRETRPMRREY B P Sy e Lo o o TP e oy v s e vt ey v oy : Pitch H
: : : : : : : : : Yaw
A0 g s i) Fer s .................. b LG L .................. S P |
Il R T .................. .................... .................. ................... ................ _
s e SRR PRI SRR A A SR 8 .................. PR SRS A A 5t
= ; : ; : : i : ! }
=L : ;
£ SNBITPIPITY  PIUIIRNIIIE PSRRI ST FINEIE.  AE e upaa, nee—— S e
. - i
| | | | | | | |
187.2 2808 744 4E8 5616 FE6.2 7488 842 4 935

Tiernpo en dtbita [min]

Figura 5.13 Momento magnético 3 a través del tiempo

La cantidad de energia demandada hasta el tiempstdeio es d& [mW], sin embargo, no puede
considerarse como la energia total requerida pugstono se logra la estabilizacion. Hay un
incremento considerable en la demanda de energiarespecto a los casos anteriores. En las
Figuras 5.13y 5.14 se observa el comportamiento tanto del momento étmgncomo de la
potencia requerida.

En la grafica del momento magnético se observat@iss842.4 [min] en Orbita, el valor de los
momentos magnéticos empieza a incrementarse loraedtra claramente que el satélite ha perdido
la estabilizacion. Asi mismo, en la grafica de poia se presentan picos, puesto que los actuadores
demandan gran cantidad de energia para tratatat@ligsr al satélite.
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Potencia

0.0s I
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1] 936 187.2 2808 744 453 SE1.6 F55.2 7488 242 4 935

Tiernpo en drbita [min]

Figura 5.14 Potencia de consumo 3 a través del tipm

En la Tabla 5.5se presenta un compendio de las pruebas realitedss ahora para conocer la
respuesta del sistema al modificar uno de los petréshdel controlador, en este caso la desviacién
del estado. De acuerdo a esta tabla, en tres dm$os simulados no se logra la estabilizacion del
satélite, mientras que en los demas, el cambiondeatametro de las matrices de decision influye
directamente en el tiempo de estabilizacion y etelaanda de energia de los actuadores.

La eleccion de los parametros adecuados depenideqde se requiera; si se desea ahorrar energia
se puede elegir el quinto caso, de arriba a alpagsentado en Idabla 5.5 pero si se desea
disminuir el tiempo de estabilizacion, aunque dige a un consumo mayor de energia, se
recomienda el tercer caso.
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Matrices de decision

diag([101010]) *inv(6 = 7/180)"2
diag([1 1 1]) * inv(0.474)"2

diag([101010]) *inv(7 «7/180)"2
diag([1 1 1]) * inv(0.474)"2

diag([101010]) * inv(8 * 1/180)"2
diag([111]) * inv(0.474)2

diag([101010]) * inv(9 * 1/180)"2
diag([1 1 1]) * inv(0.474)2

diag([101010]) * inv(10 * 7/180)"2
diag([111]) * inv(0.474)2

diag([101010]) * inv(11 * /180)"2
diag([1 1 1]) * inv(0.474)2

diag([101010]) *inv(12 = ©/180)"2
diag([1 1 1]) * inv(0.474)"2

Tiempo
de
estudio
[6rbita]

10

10

10

10

=

0

Tiempo de
estabilizacion (Te)
total
[6rbita]

No se estabiliza
Oscilaciones

No se estabiliza
Oscilaciones
2.35
2.40
2.41

2.42

No se estabiliza
Oscilaciones

Te
Roll
[min]

194.6

195.2

195.6

195.7

Te
Pitch
[min]

182.7

183.2

183.5

183.6

Te
Yaw
[min]

220

224

226

227

Energia
Demandada

[mW]

2.5

2.1

1.8

1.6

Tabla 5.5 Resultados modificando la desviacién dstado.
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La segunda serie de experimentos, consisti6 enemantonstante la desviacion del estado con un
valor de8 = — y se vari6 el momento magnético maximoddé74 [4 - m?] a1 [4 - m?*]. Al igual
gue en la serie anterior se presentaran 3 casatsilied

En laTabla 5.6se presentan los parametros y las condicionesli@scestablecidas para el primer
resultado seleccionado de esta segunda serie daragptos.

Velocidad angular w?,: wb =10 0 o]”
Angulos de Euler[¢p 0 ]: [5 -3 7]
Angulos de Euler deseadog¢p 6 v¥]: [0 0 0]
Momento magnético maximoAu;: 0.5 [A-m?]
Desviacion del estaddx;: 8 * 1’;—0

Matriz de decision Q:

di 101010 [ 8 180)72
Matriz de decisién P: tag (| D * inv(8 » /180)

diag([1 1 1]) * inv(0.5)"2

Tabla 5.6 Condiciones iniciales y parametros de lasatrices de decision 4.

El desarrollo de los angulos de Euler del satéktgresenta en kigura 5.15 mientras que en la
Figura 5.16se comprueba la estabilizacion con la precisiéealis.

Angulos de Euler

] !
: : § : : ; i g || —— ol
: : : : § : : : : Pitch
E ................ .................... .................... .................. ................. ................... ................... Yaw [
A R R R R R R R R R R R R R R ........................................................................... =
| | | i | | |
2808 744 45 5616 B55.2 7488 G424 936

Tiempo en drbita [min]

Figura 5.15 Angulos de Euler 4.
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Angulus de Euler

187.2 280.8 3744 468 561.6 655.2 748.8 8424 936
Tiernpo en dtbita [min]

Figura 5.16 Angulos de Euler 4 en el intervalo derpcisiéon del apuntamiento.

El tiempo requerido para la estabilizacion e2dE9 6rbitas. La energia consumida para ejecutar
esta tarea es d2 7 [mW]. Puede notarse que en comparacion con los dosnmsntasos del
experimento anterior se disminuye el tiempo debdstacion, sin embargo, de acuerdo a lo
esperado, la cantidad de energia demandada es.mayor

Tanto el comportamiento del momento magnético cehue la potencia se puede observar en las
Figuras 5.1% 5.18 respectivamente.

Momento Magnético de las Bobinas

o0 T | T

: ; : ] ; Roll

: ; \ : § : ; \ : Pitch
A00 - oomomemmn ................... ...................................... .................. .................. ................... ...................................... o H
O Bl S .................. .................... Sl .................... ................. ................... R R ................ =

‘V
| | | | | | | |
1872 280.5 Jrd.4 453 a61.6 5552 A5.8 B42.4 936

Tiempo en drbita

Figura 5.17 Momento magnético 4 a través del tiempo
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El momento magnético solicitado a las bobinas magaeées practicamente nulo una vez que se ha
estabilizado al satélite, por consiguiente la patetambién tiende a cero.

Potencia
0.035 T
DDS o B B B G A A T A S L) =y
DDQE B R R R R e R R - R R R R R R o R R i s R R R R R R R R R S R R R R R i R |
DDQ B R A LR RN R A A2 R SRS B2l R LR A L R R R R A2 & RN A SRS LA AL L R RS- R LS -
x
£
DD‘]S B e e S e S G e T e S e e e S e S S Y S s S s T e s wd
LT —
TRl R e e e e e e L e L e e e e e e e R e e e L S S 2
uﬂ‘ A | | | | | | | | |
a 936 1872 2808 744 4E8 SE1.6 FE5.2 7488 B42 4 935

Tiernpo en dtbita [min]

Figura 5.18 Potencia de consumo 4.

El siguiente caso presentado se llevé a cabo cemdralos pardmetros definidos effddla 5.7

Velocidad angular w?,: wy =0 0 0]”
Angulos de Euler[¢p 0 ]: [5 =3 7]
Angulos de Euler deseadog¢p 6 ¥]. [0 0 0]
Momento magnético maximoAu;: 0.7 [A-m?]
Desviacion del estaddx;: 8 * 1’;—0
Matriz de decision Q: dia : A
) S g([101010]) *inv(8*m/180)"2
Matriz de decision P: diag([111]) * inv(0.7)"2

Tabla 5.7 Condiciones iniciales y parametros de lasatrices de decision 5.

Las graficas de los angulos de Euler, momento ni@gng potencia, muestran que con los
parametros definidos para esta pruebae logra la estabilizacionEl satélite presenta oscilaciones
gue van creciendo en magnitud de manera propotcabti@mpo en Orbita, lo cual puede deberse a
gue el sistema es no amortiguaclamo puede comprobarse al observar el comportamideit
sistema.
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0.02

0.04

-0.06

-0.08

Angulos de Euler

936 187.2 2808 374.4 468 561.6 655.2 748.8 8424 936
Tiempo en drbita [min]

Figura 5.19 Angulos de Euler 5.

En laFigura 5.19%areciera que desde los 187 minutos, hasta loss@3bgra estabilizar al satélite,

al analizar laFigura 5.20claramente se nota que no se cumple con la preagGapuntamiento
solicitada para la mision. Esto no es un asuntcompuesto que los satélites de percepcion remota
requieren de una alta precision de apuntamiente gsthbilidad para dicho apuntamiento, por ello
es importante hacer un analisis del comportamig®olos angulos de Euler del satélite con
suficiente detalle.

Angulos de Euler
0.1

— |
Pitch
Y awe

oos {14 o || j j ; | R B Al

nos et ) ................ ;

0.04

002

n ' i i i i
0 936 187.2 2808 374.4 468 5616 655.2 7458 G424 936
Tiempo en drbita [min]

Figura 5.20 Angulos de Euler 5 en el intervalo derpcisiéon del apuntamiento.
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Mornento Magnético de las Bobinas

700 I I T
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16872 2808 3744 458 5616 552 7488 B42.4 936

Tiernpo en drbita

Figura 5.21 Momento magnético 5 a través del tiempo

Tanto en la grafica de momento magnético como ée ¢ potencia se presentan picos después del
minuto 655, coincidiendo plenamente con las odoifes de los angulos de Euler que el sistema
presenta a partir de dicho tiempo, como puede vliss en l&igura 5.19

Potencia

0.06 T

OGS e o

I B ]
% B L e R T o]

D o e e e e e e e e e e

BIEH [Brce et sacommmons psomreon s et o et g et e 0 At LSOO RN O O SO AL OO

qu‘ ” | | | | | | | L l\,\k\
] 936 187.2 2808 3744 468 5616 B55.2 7488 B42.4 936

Tiernpo en dtbita [min]

Figura 5.22 Potencia de consumo 5.
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La ultima prueba de este experimento se efectusiderando lo establecido enTlabla 5.8

Velocidad angular w?,: wy=[0 0 0]”
Angulos de Euler[¢p 0 ]: [5 =3 7]
Angulos de Euler deseadog¢p 6 vy]. [0 0 0]
Momento magnético maximoAu;: 1[A-m?]
Desviacion del estaddx;: 8 x 1’;—0
Matriz de decision Q: dia : A
) S g([101010]) *inv(8*m/180)"2
Matriz de decision P: diag([1 1 1]) * inv(1)A2

Tabla 5.8 Condiciones iniciales y parametros de lasatrices de decision 6.

Al igual que el caso anterior, ag@aimpoco se logra la estabilizaciomlel satélite. Oscilaciones se
presentan en todas las variables analizadas.

Angulus de Euler

EO I
; : ] Fall
: : \ : : : : \ : Pitch
A ey Sasensanons S s R s Eoemmsnn i e e e ‘ Yaw |
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MO PR s s s .................. .................. | R . S ............... q
£ i i i i | i i i i
a 9386 187.2 280.5 3744 ] a61.6 5552 748.8 B42.4 936

Tiempo en drbita [min]

Figura 5.23 Angulos de Euler 6.
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Angulos de Euler

0.1

Roll
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0 93.6 187.2 280.8 3744 458 561.6 £55.2 748.8 842.4 936
Tiernpo en drbita [min]

Figura 5.24 Angulos de Euler 6 en el intervalo derpcision del apuntamiento.

Momenta Magnético de las Bobinas
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Figura 5.25 Momento magnético 6.
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Patencia
014

T o S T s P e T M e .
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0 936 187.2 2808 374 4 458 5616 £55.2 7488 842 4 936
Tiernpo en drbita [min]

Figura 5.26 Potencia de consumo 6.

Una vez analizados los tres casos seleccionadpsesie concluir que el momento magnético no
puede ser de un valor mucho mayor al requeridougadg esta formao se logra la estabilizacion

y también se observa que el cambio en este pai@rtietre un efecto mas perceptible en la
respuesta del sistema que la desviacion del edtfad@aTabla 5.9se presenta un compendio de las
pruebas realizadas en este segundo experimento.
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Matrices de decision

diag([101010]) *inv(8*m/180)"2
diag([1 1 1]) * inv(0.474)72

diag([101010]) *inv(8*m/180)"2
diag([111]) * inv(0.5)"2

diag([1 010 10]) * inv(8 * /180)2
diag([11 1]) = inv(0.6)"2

diag([1 010 10]) * inv(8 * /180)2
diag([111]) * inv(0.7)"2

diag([1 010 10]) * inv(8 * 7/180)2
diag([11 1]) * inv(0.8)"2

diag([101010]) * inv(8 *m/180)"2
diag([11 1]) * inv(0.9)"2

diag([101010]) *inv(8*m/180)"2
diag([111]) * inv(1)"2

Tiempo
de
estudio
[6rbita]

10

10

10

10

Tiempo de
estabilizacion (Te)
total
[6rbita]

2.35
2.19
No se estabiliza

Oscilaciones

No se estabiliza
Oscilaciones

No se estabiliza
Oscilaciones

No se estabiliza
Oscilaciones

No se estabiliza
Oscilaciones

Te
Roll
[min]

194.6

194.3

Te
Pitch
[min]

182.7

182.4

Te
Yaw
[min]

220

204.8

Energia
Demandada

[mW]

2.5

2.7

Tabla 5.9 Resultados modificando la magnitud del mmento magnético maximo.

5.3.2 Analisis de resultados

La desviacion del estado y el momento magnéticommaxdefinen a los elementos de las matrices
de decisiéon P y Q del controlador LQR. Con baskemxperimentos realizados se puede observar
gue estos dos parametros influyen en la respuestasidtema, a saber; en el tiempo de
estabilizacién, en la energia requerida para ltmrasobretodo, determinan la estabilizacién o no
del sistema alrededor de un estado deseado.

La eleccion de los valores adecuados para amba@snpaos se puede llevar a cabo después de
varias iteraciones ya que esto proporciona una gan@ia de escenarios posibles, de tal manera
gue permite evaluar la opcibn mas adecuada paralicuwwon los requerimientos de la mision y/o

adaptarse a los cambios que se pudieran presemgantel el desarrollo de la misma.
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CAPITULO

CONCLUSIONES Y TRABAJO A FUTURO

6.1 Conclusiones

1. La técnica de control lineal propuesta, estabiizdres ejes al satélite de estudio utilizando
bobinas magnéticas con una precision de * 0.1°plendo de esta manera con el
requerimiento establecido para la realizacion degpeion remota, tal como se indica en la
Tabla 5.1

2. El valor de la energia total demandada por losagicties para estabilizar al satélite varia de
1.6 [mW] a 2.7 [mW], dependiendo de los pardmetros establecidos parmatrices de
decision del controlador LQR. Esta demanda de énasg baja, si se considera que en un
satélite con dimensiones similares al del casostied® la energia total disponible para el
sistema de control puede estimarse5¢&V] (considerando un panel solar 628 [m?]).
Cabe hacer mencion que en la simulacion solo ssidema al gradiente gravitacional como
par perturbador, por lo cual es entendible questaahda requerida para la estabilizacion sea
de un valor enmW].

3. El tiempo de estabilizacion del satélite a pariruth movimiento caotico se establece en un
rango de2.19 a 2.42 orbitas de vuelo. Este es un resultado bastaeteuado, tomando en
cuenta que en trabajos con el mismo contexto; jonmo [11], [17] y [21];, se tienen
resultados similares.

Con base en lo anterior se establecen los sigsiembelos de operacion:

» Estabilizacion del satélite una vez que es expalga el cohete lanzador con una
rango de precision de + 0.1°.

» Estabilizacion del satélite con un rango de prénisie + 0.1° para tomar fotografias
de un area de interés de la superficie terrestiea Bste modo se proponen dos
opciones:

1. Con base en el tiempo de estabilizacion, se regumeciar el proceso de
estabilizacion al menda. 5 oOrbitas antes de que el satélite pase sobre &l are
de interés, ya que con esto se garantiza una lesaliin con precision de +
0.1° necesaria para la realizacion de percepcintee
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2. Mantener al satélite estabilizado en un rango maorequerido por la
mision; por ejemplo, + 1° 6 + 2°, mientras no seuentre sobre el area de
interés y a partir de ahi estabilizarlo con unaigién de + 0.1° cuando sea
necesario. De esta manera se reducira el tiempesaec para lograr la
estabilizacion del satélite con la precision reglaepara percepcion remota,
que es de + 0.1°.

4. Las bobinas deben garantizar un dipolo magnéticimwade0.474 [A - m?] en cada eje
del satélite puesto que, con base en la evaludeidos pares perturbadores en orbita llevado
a cabo en el Capitulo 4, este valor de dipolo ess®io para contrarrestar el efecto del par
perturbador total maximo esperado. Se recomienda s bobinas se ubiquen
perpendiculares entre si ya que de esta manerangdifisa el modelado dinamico del
satélite y el calculo computacional del algoritneoantrol, ademas es mas facil observar el
concepto utilizado para el control del satélite, sinbargo, si en el disefio de la misioén se
considera mas conveniente que se coloquen en osigign puede hacerse sin ningun
problema, solo se debe garantizar un dipolo magmétiaximo ded. 474 [A - m?] en cada
eje del satélite por la razones presentadas essl@seriores.

5. La simulacion del algoritmo de control se llevo abe utilizando el modelo de campo
magnético IGRF 2005, su eleccidn se justifica e@agbitulo 4. Se recomienda utilizar un
modelo mas reciente como lo es el IGRF 2010, poegiain modelo actualizado del
comportamiento del campo geomagnético. Por taatogdpuesta del sistema, es decir, del
satélite, es mas real o mas cercano a lo que ppdrsentarse al colocarlo en érbita. De tal
manera que se obtendria un comportamiento masnceecta realidad que permitird tomar
mejores decisiones en el disefio de la mision.

6. Este trabajo forma parte del establecimiento debgrde desarrollo de tecnologia espacial
en el Centro de Alta Tecnologia de la UNAM, en ipatar del desarrollo de la plataforma
satelital denominada Quetzal. Los principales @sote este trabajo para el fortalecimiento
del grupo de tecnologia espacial son:

e Material académico de apoyo para las nuevas geapesc en servicio social,
realizacion de tesis y participacion en el proyégtetzal.

* Inicio del estudio de técnicas de control parabéi&tar y orientar satélites pequefios
de percepcién remota.

» Fortalecimiento del grupo de control de actitudeearea de sistemas de control de
orientacion y estabilizacion de satélites pequenios.

* Formacién de recursos humanos en el area de ssteneontrol de orientacion y
estabilizacion de satélites pequenios.

* Identificacion de nuevas lineas de investigacida garvicio social, temas de tesis y
desarrollo de posgrados.
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» Identificacion de las fortalezas y debilidadesgtelpo de control, de tal manera que
se puedan establecer lineas de accién para atcatebilidades y mantener las
fortalezas.

7. Se ha mencionado en el punto anterior que estajorédrma parte del trabajo del grupo de
control de actitud en el proyecto Quetzal. En efamade desarrollo del proyecto se han
generado grupos de trabajo enfocados al estudesgrbllo de los diferentes subsistemas
gue componen un satélite. El desarrollo de sisteespaciales exige una interaccion entre
los diferentes grupos de trabajo, como parte de ®sthan generado requerimientos para
algunos subsistemas que permiten el funcionameartecto del algoritmo de control:

» Sistema de potencia: a este subsistema se letadicidemanda de energia total
requerida por los actuadores para estabilizartélitea

» Sistema de estructura: este subsistema debe crarsigeibicacion de las bobinas y
del sensor (magnetoémetro en 3 ejes) en el cuelEatite.

8. La principal desventaja de este algoritmo de cbsgqresenta en el tiempo requerido para
la estabilizacion del satélite, ya que esto no feritevar a cabo maniobras rapidas. Esta
posible desventaja puede evitarse si se colocagommo de actuadores como lo pueden ser
las ruedas de inercia.

6.2 Trabajo futuro

La finalizacion de este trabajo sienta las bases glaestudio de las técnicas de control utilizatas
la estabilizacion y/o orientacion de satélites pémgs, sin embargo, esto no es suficiente, poraello
continuacion se detallan las lineas de trabajduadu

1. Profundizar en la teoria de control lineal y nedihpara trabajar con nuevas técnicas de
control, por ejemplo: control robusto, control ilgente, control no lineal, control por
modos deslizantes, etc., para la estabilizacionrigntacion de satélites pequefios que
requieren un apuntamiento fino.

2. Reproducir el modelo de campo geomagnético end eetravés de un simulador fisico de
campo magnético. Este complementaria al sistem@SIM 3.0, descrito en el capitulo 3.
Con este simulador se estaria en condiciones dar [ee cabo pruebas de simulacion fisica
del algoritmo de control y en general de cualggistema de control activo basado en
bobinas magnéticas.

3. Implementar el algoritmo de control en el sistenMBSAT 3.0 (Capitulo 3) para llevar a

cabo pruebas de simulacién fisica del comportamiel®i sistema con el algoritmo de
control propuesto.
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4. En la conclusién 2 se menciona la baja demandaelgia de los actuadores, ya que solo se
utilizo el modelo del gradiente gravitacional copay perturbador en la simulacion. Por ello,
se deben incluir los modelos de los demas paresirpadores (arrastre atmosférico y
radiacion solar) en el modelado dinamico del dat@lara obtener un modelo dindmico mas
acorde a la realidad.

5. Llevar a cabo pruebas de simulacion de funcionamidal algoritmo utilizando el modelo
IGRF 2010 del campo magnético terrestre. La comvem de esto se explica en la
conclusion 5.

6. Una vez que quede definida en su totalidad la mid® la plataforma Quetzal se deberan
redisefiar las bobinas magnéticas considerando €gserimientos de precision, masa,
volumen, etc., establecidos por la misién. Caberdsr que la seleccién del conjunto de
actuadores considerados en el trabajo solo se dras criterio del momento magnético
maximo requerido, por lo tanto fue una selecci@omnpleta ya que no se consideraron mas
criterios de decision.

7. Probar otras configuraciones para la estructurasdetlite, como pueden ser: cubicas,
cilindricas, triangulares, etc., ya que con estpaglra establecer la mas conveniente desde el
punto de vista del control dinamico del satéliteinAdo a esto también es recomendable
probar orbitas distintas para conocer el compogatuidel satélite con parametros orbitales
distintos a los que se presentan en este trabajo.

8. Caracterizacion de los actuadores para incorpoian®delos de comportamiento reales al
modelado dinamico del satélite, ya que esto padndbtener resultados mas cercanos al
comportamiento real del sistema (satélite).

9. Llevar a cabo un analisis de compatibilidad elentagnética de los actuadores con el resto
de los subsistemas que componen al satélite. E&tdi@ determinara la conveniencia o no
de la seleccion de los actuadores.

10.Generar un articulo cientifico para su publica@arcongreso nacional y/o internacional.
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APENDICE

LINEALIZACION DE LOS MODELOS MATEMATICOS EN MAPLE

En esta seccidn se presenta la linealizacion deédematicos utilizados para el modelado dinamico
del satélite. Para facilitar esta tarea se utiizeoftware Maple.
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APENDICE

DIAGRAMA DE BLOQUES DE SIMULINK

En esta seccion se presenta a detalle el diagramblodues utilizado para la simulacion del
comportamiento del sistema en Simulink.

SatEstabilizacion

—-E o

Controlador

Dinamica ne lineal del satélite

tsu_E
————{R b
B bH 1
B_b_dot ] —]
w_ b ob Terminator
B o
Medic ambiente espacial
xH
* B 23 dot
GEMpD MmEg. x oot 4 Radians
tau_ M tsu w_b_ob to Degreesi
e dot om Ll euler angles | R2D
- R b ol
Bobinas magneticas e

]

Scope

]

Scopel

¥

N

Scope2

La dindmica no lineal del satélite queda definidalp suma del par perturbador y el par de control.
El par perturbador se genera en el blotjlexlio ambiente espaciaén tanto el par de control se
obtiene de los bloqueSontrolador y Bobinas magnéticasA la salida del blogu®inamica no
lineal del satélitese obtienen los angulos de Euler y se graficaragada de los bloqué&ope

Cada uno de los bloques que conforman el diagramblaiues son explicados a detalle en las

siguientes paginas.
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Medio ambiente espacial

R b o tau_E

[Torgue del gradiente gravitacional

B_b z
Y (R |
B_b
E_bdot
B_b dot
w_B_08 Bol—m{ 2 )
w_b ob B o

Modelo de campo magnético

En este bloque se modelan el gradiente gravitacipehcampo magnético como parte del medio
ambiente espacial.

Torque del gradiente gravitacional

— A Cros
Product © —P{I:I
— I*u —jB C=AxB tau_g

3x3 Cross Product

I omega_o“ocmega_o

[ #)

Submatrix Zain

Este blogue modela el comportamiento del par deigmée gravitacional como par perturbador.
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Modelo de campo magnético

Matrix -
1
Multiply 'C)

B_b
h {m} Magnetic Field {nT} . | Matrix
altitud . Multiply [
=
u {deg) Inclination {deg) Terminstor Gain Product
| {deg) Total IntEnsity:nT:-
Terminator e Lt
- - World Magnetic Model 2005
Constant2 Derivative
Q{pi/180)
len_0 @J
R_B_O
Radians
to Degrees2
A Cooss
Constant2 Frodugt C
MATLAB {8 C=AxB
Functicn
MATLARB Fen2 2x2 Cross Produdt

| MATLAE
"l Function

MATLAB Fend

El comportamiento del campo magnético en Orbitdessrito por este bloque.

Controlador
®—b % epsilon Terminater
* w_b_ib

=pzilon

Terminatori
demux states

epsilon_dot m —@
m
atn d ruﬂ
Terminator2 Controlader LO
x_dot epsilon_d

w_b_ib d

i

Terminatord

demux states1

maTLaB | +
@ L Function u # atix
B o

MATLAB Fecn Multiply

Transpose
a Matrizz Multiply
eyeld) — | alo o
aoo ala
[a a
Identity Matrix Submatrix age

Submatrix2

1 MATL_AE u’ Matrix
Function Multiply

MATLAB Fcni Transposel

a Matriz Multiply1
eye{f) I | alo o
aoe
Identity Matrix1 ubmatri
MATLAB ul
Function »
MATLAB Fon2  Transpose2 Matrix
a| Multiply
L
ala g
eye(g) » |:¢ Matrix Multiply2
aoe

Identity Matrix2 Submatrix2

Este blogue calcula el momento magnético necepare contrarrestar el efecto del par perturbador.
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demux states

eta
b
@ Gain epsilon
x
w_b_ib
Se extraen valores de x.
demux statesl
eta_d
b
@ Saint epsilon_d
x_dot
w_b_ib d
Se extraen valores de x_dot.
Controlador LQ
epsilon _@
- ;
=psilon_dot
.—|—I
K_ber ™ patric L
L] Multiply

Matriz Multiply

Calcula el momento magnético que se debe demandaibabinas magnéticas.
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Bobinas magnéticas

': 1 } A Cross
mag. field Product C |:|
B C=AxE tau_M
@ 323 Cross Product 4|—> |:|
m Scopel
N[ ]
Jul

[

Integrator  Energy

Math
Function1

]

. Math Sain?
Gain Functicn
Ly 12 —»{ Rz ]
Math Eain? Scope
Function2
| [
Scopeb
o]
Scoped

Se obtiene el par de control necesario para coestar el par perturbador. Asi mismo, se calcula la

demanda de energia de las bobinas.
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Dinamica no lineal del satélite

tau

P
w_B_IB
i aq_daotppp *
elw B_IE |_

LR R0 —$(E)

R b o x_dot
Dinamica w_B_0B

Cinematica
PR RS

Dinamica

tau

]
’_’EG}F}E‘I

'

euler angles

Cuaternions to Rotation Angles

Rotation Order: 27X

w_B_|B_dot

w1

w_B_IB

w_b ob
Describe la dindmica no lineal del satélite.
| imv{A)
™ (3x3)
InertialMatriz Invert
@—p+ 33 Matrix
— - — ™| Matrix 1
Subtract L Multiply E
Froduct] Integrator
w x {lw)
Cross A Froduct
C Product
C=AxE E lug Mst.rix =
Multiply o

Modela el comportamiento dinamico del satélite.
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. L -
Cinematica
2
. ’h
Dot Product q_detppp Math +
Gaind R
Function +
+
P atrix 1 u"2 -+ Sqrt
| Multiply : add
; Integrator Iath -
Froduct1 Functicni P o
(1 wwBlE B OB — 3
Gain3
w_B_IB *4  Cross =i > Divide
Froduct € .
pE C=rxB
e R B O v Gain2 Fu::it:n'
3%3 Cross Product -
*
ot

Trans. del sist. de ref. orbital al de satélite
hiath

Function3

w_B_OB
P

El comportamiento de la cinematica del satélitdescrito por este bloque.

Trans. del sist. de ref. orbital al de satélite

)

w_B_IB

Submatrix Gain

(CE—pfe Rovst Rf—w T

c

Math
Embedded Function

MATLAB Functicn

Lleva a cabo la transformacion del sistema de eefga orbital al sistema de referencia fijo al
satélite. Permite conocer la orientacion del datéli
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APENDICE

LISTADO DE PROGRAMAS

En esta seccion se muestran el diagrama de flujoprgrama principal y los 4 programas
necesarios que se deben ejecutar antes de llesavaala simulacion en Simulink®. Ademas, el
programa para el balanceo automatico del sisteM&SAT 3.0 es presentado.

Inicio
BloqueEstabilizacion por bobine

v

Se establecerondiciones
iniciales (C.1.)

v

Dinamica no lineal del satélite
La dindmica no lineal del satélite es definig®
con base en las C

A 4

y
Medio ambiente espacial

Campo magnético Gradiente gravitacional
Se define el vector de campo Se calcula el par de gradiente
magnético gravitacional

y

Controlador LQR

Reloj
Controlador LQ Establece el tiempo de duracior
»(  Calcula la matriz de ganancias de la simulacié

v

Par de control
Se calcula el par de control

\ 4

Fin

Bloque Estabilizacion por bobinas

Figura C.1 Diagrama de flujo del programa principal.

114



LISTADO DE PROGRAMAS APENDICE C

Programa 1: InizializarVariables.m

% * * * * * * * kkkkkhkhkhhhkhhkkkx

% Elabord: Rigoberto Reyes Morales
% Abril de 2012
% Facultad de Ingenieria

% UNAM

% * * * * * * * *kkkkkkkkkkkkkk
%

% Este programa inicializa las variables del modelo dindmico

% del satélite "generico" de estudio.
%

% * * * * * * * *kkkkkkkkkkkkkk
satellite = 'generico’

%

% * * * * * * * *kkkkkkkkkkkkkk
% Matriz de Inercia

% * * * * * * * *kkkkkkkkkkkkkk
%

Ix=3.390;

ly=3.813;

1z=1.472;

InertialMatrix=[Ix 0 0; 0 Iy 0; 0 0 Iz]; %Se define una matriz de
% inercia diagonal de 3x3

I=InertialMatrix; %Se asigna a | los valores de la matriz de inercia

%

% * * * * * * * *kkkkkkkkkkkkkk
% Condiciones iniciales

%************************************************** kkkkhkkkkhkhkkkkhkk
altitud=450.00e3; %Altitud de la orbita

M_earth = 5.9742e24; %Masa de la Tierra
G=6.67*10"-11; %Constante gravitacional de la tierra

h=6.378e6+altitud; %Distancia del centro de la tierrra al satélite
omega_o=sqrt(G*M_earth/h"3); %Calculo de la velocidad angular omega_o
w_0O_I0 =[0-omega_o 0]} %Definicion del vector velocidad w_O_10

% Angulos de Euler iniciales

deg_0 = (pi/180)*[7; -3; 5];

% Transformacion de angulos de Euler a Cuaterniones

g_0 = euler2q(deg_0(1),deg_0(2),deg_0(3));

% Matriz de rotacion expresado en cuaterniones
R_O_B=Rquat(q_0); %Calculo de la matriz de rotacion R_O_ B
R B O=R_0O_B'; %Se obtiene la tranpuestade R_O_B

B_O(;,1); %Se extrae lacolumnalde R_O_B

=[0 0 O] %Se define w_B_OB inicial

w IB_0O=w_B OB+omega_o*cl; %Se definew_B_IB inicial

% * * * * * * * kkkkkhkhkhhhkhhkkkk

% Caracteriticas de las bobinas magnéticas

%

% N_x, N_y, N_z - Numero de embobinados

% A_X, A_y, A-z - Area transversal de las bébinas | m"2]

% R_x, R_y, R_z - Resistencia de las bobinas [ohm]

% i_max - Maxima corriente permitida [A]

% m_max - Momento magnético méximo [Am”2]
%************************************************** kkkkkkkkkkhkkkkk
% Numero de embobinados

N_x = 4000;
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N_y = 4000;

N_z = 4000;

% Area transversal de las bobinas [m”2]
A_x=0.000154;

A_y =0.000154;

A_z =0.000154;

% Resistencia de las bobinas [ohm]
R_x =53.7;

R_y =53.7;

R_z =53.7;

% Momento magnético maximo [Am~2]
m_max = 0.474,

% Maxima corriente permitida [A]
i_max=0.335;

% Constante para calcular la corriente demandada po
c=.00162;

96**************************************************

Programa 2: K_beregning.m

% * * *
% Elabord: Rigoberto Reyes Morales

% Abril de 2012

% Facultad de Ingenieria

% UNAM
% * * *
function K = K_beregning(B)

96*********************************

% Este programa inicializa y calcula la matriz de g

% controlador LQR. Entrega el primer rengléon de dic
qﬁ * *

% Valores iniciales

96*********************************

% Se definen los valores de los elementos de la mat
Ix=3.390;

ly=3.813;

1z=1.472;

% Se calcula omega_o

altitud=450.00e3; %altitud de la orbita

M_earth = 5.9742e24; % Masa de la Tierra
G=6.67*10"-11; %Constante gravitacional de la tierra
h=6.378e6+altitud,; %distancia del centro de la tierrra al satélite
omega_o=sqrt(G*M_earth/h"3);

w_O = omega_o;

% Se definen los elementos kx, ky y kz

kx = (ly - 12)/1x;

ky = (Ix - 12)/ly;

kz = (ly - Ix)/Iz;

% Se extran los valores del vector de campo magnéti
Bx_0 = B(1);

By_0 = B(2);

Bz_0 = B(3);

% Matriz del sistema linealizado

A=[010000;

-4*kx*w_0"2 0000 (1 - kx)*w_O;

000100;
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00 -3*ky*w_0”"2 00 0;
000001;

0-(1-kz)*w_O 00 -kz*w_0"20
I;
% Matriz de entradas para el sistema lineal
B=[000;

0 Bz_0/(2*Ix) -By_0/(2*Ix);

000;

-Bz_0/(2*ly) 0 Bx_0/(2*1y);

000;

By _0/(2*1z) -Bx_0/(2*1z) 0 ];

% Matrices de decision para el controlador LQR
Q =diag([1 0 1 0 1 O])*inv(8*pi/180)"2;

P =diag([1 1 1])*inv(1)"2;

K1 =-lgr(A,B,Q,P);

K=K1(1,1:6);

Programa 3: K_bereg.m

gﬁ * * *

% Elabord: Rigoberto Reyes Morales

% Abril de 2012

% Facultad de Ingenieria

% UNAM

gﬁ * * *

function K = K_bereg(B)
96*********************************

% Este programa inicializa y calcula la matriz de g
% controlador LQR. Entrega el segundo renglon de di
gﬁ * *

% Valores iniciales

96*********************************

% Se definen los valores de los elementos de la mat
Ix=3.390;

ly=3.813;

1z=1.472;

% Se calcula omega_o

altitud=450.00e3; %altitud de la orbita
M_earth = 5.9742e24; % Masa de la Tierra

G=6.67*10"-11; %Constante gravitacional de la tierra
h=6.378e6+altitud; %distancia del centro de la tierrra al satélite

omega_o=sqrt(G*M_earth/h"3);

w_O = omega_o;

% Se definen los elementos kx, ky y kz
kx = (ly - 12)/1x;

ky = (Ix - 12)/ly;

kz = (ly - Ix)/Iz;

% Se extran los valores del vector de campo magnéti
Bx_0 = B(1);

By_0 = B(2);

Bz_0 = B(3);

% Matriz del sistema linealizado
A=[010000;

-4*kx*w_0"2 0000 (1 - kx)*w_O;
000100;

00 -3*ky*w_0"2 00 0;
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000001;
0-(1-kz)*w_O 00 -kz*w_0"20

% Matriz de entradas para el sistema lineal
B=[000;

0 Bz_0/(2*1x) -By_0/(2*Ix);

000;

-Bz_0/(2*ly) 0 Bx_0/(2*1y);

000;

By _0/(2*1z) -Bx_0/(2*1z) 0 ];

% Matrices de decision para el controlador LQR
Q =diag([1 0 1 0 1 O])*inv(8*pi/180)"2;

P =diag([1 1 1])*inv(1)"2;

K1 =-lgr(A,B,Q,P);

K=K1(2,1:6);

Programa 4: K_ber.m

gﬁ * * * kkkkkhhkhhhkhhkkkk

% Elabord: Rigoberto Reyes Morales
% Abril de 2012

% Facultad de Ingenieria

% UNAM

gﬁ * * * kkkkkhkhkhhhkhhkkkk

function K =K_ber(B)

96*********************************

% Este programa inicializa y calcula la matriz de g anancias K para el
% controlador LQR. Entrega solo el tercer renglén d e dicha matriz.
gﬁ * *

% Valores iniciales

96*********************************

% Se definen los valores de los elementos de la mat riz de inercia diagonal
Ix=3.390;

ly=3.813;

12=1.472;

% Se calcula omega_o

altitud=450.00e3; %altitud de la orbita

M_earth = 5.9742e24; % Masa de la Tierra

G=6.67*10"-11; %Constante gravitacional de la tierra

h=6.378e6+altitud; %distancia del centro de la tierrra al satélite

omega_o=sqrt(G*M_earth/h"3);

w_O = omega_o;

% Se definen los elementos kx, ky y kz
kx = (ly - 12)/1x;

ky = (Ix - 12)/ly;

kz = (ly - Ix)/Iz;

% Se extran los valores del vector de campo magnéti co
Bx_0 = B(1);

By_0=B(2);

Bz_0 = B(3);

% Matriz del sistema linealizado
A=[010000;

-4*kx*w_0"2 0000 (1 - kx)*w_O;
000100;

00 -3*ky*w_0O"2 00 0;

000001;
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0-(1-kz)*w_0O00-kz*w_0"20

I;

% Matriz de entradas para el sistema lineal
B=[000;

0 Bz_0/(2*1x) -By_0/(2*1x);

000;

-Bz_0/(2*ly) 0 Bx_0/(2*ly);

000;

By _0/(2*1z) -Bx_0/(2*1z) 0 ];

% Matrices de decision para el controlador LQR
Q =diag([1 0 1 0 1 O])*inv(8*pi/180)"2;

P =diag([1 1 1])*inv(1)"2;

K1 =-Igr(A,B,Q,P);

K=K1(3,1:6);

Programa 5: BALANCEO_PLATAFORMA_28_10_2011_PRUEBA.C

/************************************************** Kkkkkhkkk

UNIVERSIDAD NACIONAL AUTONOMA DE MEXICO
Instituto de Geografia, 2011

Realizado por:

*** César David Huante Arana

*** Francisco Gabriel Mendez Salazar.

Adaptado por:

Flores Gomez Sahel Iskander

Reyes Morales Rigoberto

Asesor :

****Dr. Jorge Prado Molina

Este programa fue escrito para el kit LP3500 mic rocontrolador Rabbit 3000.

Descripcion

El programa principal obtiene los datos de la br Ujula electrénica EZ-
CCOMPASS-3

del puerto C de la tarjetade desarrollo LP3500.

Las caracteristicas de comunicacion son las sigu ientes:

Comunicacién asincrona RS-232.

1 bit de inicio, 8 bits of datos, 1 bit de parad a son bit de paridad y Bauds
9600.

Esta es la configuracion por default para el mic rocontrolador.

Instrucciones

1. Compilar y correr este programa.

2. Con el cable aun conectado se despliegan los datos de interés en la
ventana STDIO.

3. Una vez depurado el programa, desconectar el cable de programacion, sin
detener la ejecucion.

4. Ya se puede utilizar sin el cable de program acion.

*/
/*  CONFIGURACION DE LOS PUERTOS SERIALES:
/[El puerto B para el circuito PIC.

/[El puerto C para la brdjula electrénica ez-compas s3.

/[El puerto E para el modem inalambrico.

*/

#define BINBUFSIZE 511 // Numbers of bits from t he buffer of Compass.

#define BOUTBUFSIZE 511
#define CINBUFSIZE 511 //
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#define COUTBUFSIZE 511

#define EINBUFSIZE 511 // Numbers of bits from t
#define EOUTBUFSIZE 511

/*

/I Config of the ports.

*/

i

/I Bauds of the serial port B

i

#ifndef _232BBAUD

#define _232BBAUD 9600

#endif

i

/I Bauds of the serial port C

i

#ifndef _232CBAUD

#define _232CBAUD 4800

#endif

i

/I Bauds of the serial port E

i

#ifndef _232EBAUD

#define _232EBAUD 9600 //[Comunication betwee
#endif

#undef OUTPUT_DRIVE

#define OUTPUT_DRIVE SOURCING
#define OUTCONFIG 0x00FF

#class auto /I Change default storage for
#memmap xmem // Required to reduce root
int brujula[100];

int lenBrujula;
T T ]

[*Function for read the dates of compass*/

int getBrujula()

int pruebaCLetra,brujulaLetra,i,j; /

i=0;

lenBrujula=0;

while(lenBrujula==0) /
called brujula

while ((brujulaLetra=serBgetc()) == -1); /
data from ez-compass and saving the data in the var

if(brujulaLetra=="$") /
character $ that is the first character of chain of
{
i=0;
brujulafi]=brujulaLetra; /
brujula.
i++:

while ((brujulaLetra=serBgetc()) == -1); /

data from ez-compass and saving the data in the var
while(brujulaLetra!='$") /

not the character $ of the new chain.

brujulafi]=brujulaLetra; /
brujulaLetra in brujula]i]
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while ((brujulaLetra=serBgetc()) == -1);
characters to brujula.
lenBrujula=i;
i++:
j=i-1;
[printf("\n THE CHARACTER #%d of the stri
}
}
}

}

T T T

/*Funtion for send a chain of characters of compass
variable brujulaLetra*/

int mandaBrujula()

int brujulaLetra,i;

i=0;

while(i==0) n
the value of i be zero

while ((brujulaLetra=serBgetc()) == -1); /Il
data from ez-compass and saving the data in the var
if(brujulaLetra=="%"); 1%
compass send as a chain.
{
i=0;
serEputc(brujulaLetra); /ISe
between platform and PC.
i++;
while ((brujulaLetra=serBgetc()) == -1);
character is the new $ of the next chain.
while(brujulaLetra!="$")

serEputc(brujulaLetra);
while ((brujulaLetra=serBgetc()) == -1);

}
}

*Main Function*/
void main()
t

int
comandoPC,umbralOpcion,i,j,optimoBalanceo,ejeOpcion
binas;

int posRoll,lenRoll,vueltasRoll,comandoPicRoll,s

int
posPitch,lenPitch,vueltasPitch,comandoPicPitch,sign

int posAzimuth,lenAzimuth,vueltasAzimuth,comando

int
posTemperatura,pitchOroll,vueltas,posFinal,pitchOro
WM,numeroRueda,controlPCTemp;

int
bobinaPot,bobinaSen,sentidoBobinas,encendidoAzimut,
beo;

char comandoPic;
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char *endptr;

float umbral,roll,pitch,valor,azimuth,valor1;
char rollValor[6];

char pitchValor[6];

char azimuthValor[6];

auto float ciclo, ciclo2,freq,incremento_base,in
int;

/IDISPLAY

brdinit(); Initialize the ¢
devPowerSet(DISPDEV, 1);  //Enable display/k
displinit(); /lInitialize modul

/IDISPLAY

lenBrujula=0; /Initialize mo

i=0;

lnitialize all the port

brdinit(); /[Enable the Rs232.

serBopen(_232BBAUD); //Open the comunication
bauds. COMPASS
serBwrFlush(); /[Clean the writer buff
serBrdFlush(); /[Clean the writer buff
serCopen(_232CBAUD); //Open the comunication
bauds. Abre el puerto de comunicacion serial del
serCwrFlush(); /[Clean the writer buff
serCrdFlush(); /[Clean the writer buff
serEopen(_232EBAUD); // Abre el puerto de co
E a 9600 bauds. PC-MODEM

serEwrFlush(); /[Clean the writer buff
serErdFlush(); /[Clean the writer buff
serMode(0); /[Enables the serial co

habilita el modo de comunicacién serial q utilizara
freq = pwmOutConfig(50ul);
pwm_init(freq);
/lInitial values for the ciclo, ciclo2, incremen
ciclo=0.1056; //This variable takes the moving
center of the semiaxis in which they are.
ciclo2=0.1014;
incremento_base=0.001045; // This is the minim
degrees that the servomotor is able to achieve and
incremento=0; /[This will be the value
substracted to the variable ciclo or ciclo2 in orde
backward.
/ICONFIGURANDO SALIDAS DE PWM

pwmOut(0, ciclo); //Salida Masa
pwmOut(1, ciclo2); /[Salida Masa
pwmOut(2, 0); //Apagamos salida, no

/[Apagando Salidas Digitales

digOut(0,0); // Salida digital 0 sefial SINKI
1=Horario, O=Antihorario

digOut(1,0); // Salida digital 0 sefal SINKI
, 0=OFF

digOut(2,0); // Salida digital 0 sefal SINKI
, 0=0OFF

digOut(3,0); // Salida digital 0 sefal SINKI
, O=Horario

digOut(4,0); // Salida digital 0 sefal SINKI
, 0=0OFF

122

cremento,k;

ontroller
eypad buffer
e

dule

port of serial B at 9600

er in port serial B.

er in port serial B.

port of serial B at 4800
puerto C a 4800 bauds. PIC
er in port serial C.

er in port serial C.
municacion serial del puerto

er in port serial E.
er in port serial E.

mmunication mode
el micro (ver manual)

to_base and incremento
masses approximately to the

um increase or decrease of

is equivalent to 2 degrees.
that will be add or

r to move the mass forward or

utilizada.

NG //Sentido

NG //Potencia  1=ON
NG //Potencia  1=ON
NG //Sentido 1=ON

NG //Potencia 1=ON



LISTADO DE PROGRAMAS

APENDICE C

digOut(5,0); // Salida digital 0 sefal SINKI
1=Horario, O=AntiHorario

while(1) //While 1

{

costate
L
inicio:
optimoBalanceo=0;
comandoPC=0;
umbral=0;
comandoPC=0;
serEwrFlush(); /[Clean the buffer of
serErdFlush(); /[Clean the buffer of
printf("\n\n\t\t**Start***\n\t***Select a
the PC.***");
while(1) //while 2

/lcostate

while ((comandoPC = serEgetc()) == -1)
PC y datos del puerto E

/lwhile ((comandoPC = getchar()) == -1)
PC y datos del puerto E

/lcomandoPC=97;

switch(comandoPC)
{
/*l * * * *kkk * * *kkk * * *kkk
1|
|
1| CASE: Control of
Masses |
1|
|
1|
|
17| eieieieishsisisisisisicieieieieioioisiiisiiiioeiaieiaieieisiiiaiiiis
*/
case 97:

printf("\n\nThe PC sent the command:

while ((umbralOpcion = serEgetc()) =

/lwhile ((umbralOpcion = getchar())

switch(umbralOpcion) //Switch var
received data.

{

case 48:

umbral=3;
waitfor(DelayMs(90000));
}
break;
case 49:

umbral=2;
waitfor(DelayMs(90000));

}

break;

NG //Sentido

trasmition
reception
control from the program of

//While entre comando

;. //While entre comando

*kkkkkkk * *kkkkkkk *

balancing with Sliding

*kkkkkkk * *kkkkkkk *

%c",comandoPC);

=-1);

== -1),

iable umbral depending of the
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case 50:

umbral=1;
waitfor(DelayMs(90000));
}
break;
case 51:

umbral=0.5;
waitfor(DelayMs(90000));

}

break;

default:

{
umbral=0;
optimoBalanceo=0;
comandoPC=0;
umbral=0;
comandoPC=0;

serEwrFlush(); /[Clean the
serErdFlush(); /[Clean the
goto inicio;

Y/default closing

break; //The case options closing

}

}

iflumbral'=0 && comandoPC!=0) //if umbr
printf("\n\nThe value of threshold is: %1

while(1) //While 3

serBwrFlush(); /[Clean the writer
serBrdFlush(); /[Clean the reader
printf("\nWait, reading from the compas
mandaBrujula();

getBrujula(); [lactualiza la var
printf("\nSend and print the value of t

for(i=0;i<=lenBrujula;i++) //Get the p

compass from character R (Roll) and P (pitch).

printf("%c",brujulali]);
if(brujulafi]=="R")
{

posRoll=i;

[lprintf("\n\n posRoll: \n\n %d",po
}

if(brujulali]=="P")
{

posPitch=i;
[lprintf("\n\n posPitch: \n\n %d",po
}

if(brujulali]=="T")
{

writer buffer in port serial

reader buffer in port serial

al and comandoPC is

.0f",umbral);

buffer in port serial E.
buffer in port serial E.
s...");

iable lenbrujula y brujula
he compass: ");

osition in the variable of

sRoll);

sPitch);
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posTemperatura=i;
[lprintf("\n\n posTemperatura: \n

}

i=0;

lenRoll=posPitch-posRoll-1;

[lprintf("\n\n lenRoll: %d",lenRoll);

for(i=posRoll+1;i<posPitch;i++)
variable rollValor the value of Roll.

rollValor[j]=brujula]i];
jtt;

}
for(;j<6;j++)
{
rollvValor[j]='0";

}
roll = strtod(rollValor, &endptr);
from a string to a number
printf("\n\n roll, %c",roll);
j=0;
lenPitch=posTemperatura-posPitch-1;
for(i=posPitch+1;i<posTemperatura;i++)
pitchValor the value of Pitch.

{
pitchValor[j]=brujulal[i];
jt+;
}
for(;j<6;j++)
{

pitchValor[j]="0";

pitch = strtod(pitchValor, &endptr);
from a string to a number
printf("\n\n pitch, %c",pitch);
[lwaitfor(DelayMs(20000));
if(rollValor[0]=="-")
Roll is negative.

printf("\n\n Roll Negativo: \n\n %c",
printf("\n\n k= %f", k);
for(1=1;l<=16;1++)

ciclo=ciclo+(incremento/16);

waitfor(DelayMs(20));
pwmOut(0, ciclo);
waitfor(DelayMs(20));

}

[*ciclo=ciclo+incremento;

pwmOut(0, ciclo);

waitfor(DelayMs(1000));*/

}

else

printf("\n\n Roll Positivo");
printf("\n\n k= %f", Kk);
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for(I=1;l<=16;1++)

{
ciclo=ciclo-(incremento/16);
waitfor(DelayMs(20));
pwmOut(0, ciclo);
waitfor(DelayMs(20));

}

[*ciclo=ciclo-incremento;
pwmOut(0, ciclo);
waitfor(DelayMs(1000)); */

}
waitfor(DelayMs(9000));

if(pitchValor[0]=="-'
Pitch es negarivo

printf("\n\n Pitch Positivo");
printf("\n\n k= %f", Kk);
for(I=1;l<=16;I++)

ciclo2=ciclo2+(incremento/16);
waitfor(DelayMs(20));
pwmOut(1, ciclo);
waitfor(DelayMs(20));

/*ciclo2=ciclo2+incremento;

pwmOut(1, ciclo2);

waitfor(DelayMs(2000)); */
}

else

printf("\n\n Pitch Negativo™);
printf("\n\n k= %f", Kk);
for(I=1;l<=16;I++)

ciclo2=ciclo2-(incremento/16);
waitfor(DelayMs(20));
pwmOut(1, ciclo);
waitfor(DelayMs(20));

/*ciclo2=ciclo2-incremento;
pwmOut(1, ciclo2);
waitfor(DelayMs(2000));*/

}
waitfor(DelayMs(9000));
if(pitchOroll==0)

between pitch o roll, giving priority to Pitch

{
printf("\n\n Selecciona Pitch");
valor=pitch;
pitchOroll=1;
}

else /ISe

printf("\n\n Selecciona Roll"); //S
valor=roll;
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pitchOroll=0;

}

printf("\nValue: \n%f \nThreshold: \n%
valores son recibidos por parte del programa princi

if(abs(valor)<umbral)

printf("\n\nValor es menor al umbral™)
optimoBalanceo++;
printf("\n\nSe incrementa optimo bal

else

{
printf("\n\n El valor es mayor al umbr
k=abs(valor)*0.30;
optimoBalanceo=0;
printf("\n\nOptimo balanceo es cero"

}

printf("\nReturns for the engine %d: %d
printf("\nldeal: %d",optimoBalanceo);
[*if((optimoBalanceo<1)) //&& (pitchOro
{

for(i=0;i<vueltas*30;i++)

{

}
3
if(optimoBalanceo>=10)

waitfor(DelayMs(10));

for(i=0;i<=50;i++)
{
serEputc(36);

waitfor(DelayMs(5));

serEputc(76);

waitfor(DelayMs(5));

serEputc(13);

waitfor(DelayMs(30));
}

goto inicio;
}
for(j=0jj<=7;j++)
{

serBwrFlush();
buffer in port serial B.
serBrdFlush();
in port serial B.
mandaBrujula();
mandaBrujula read and send data of compass.
}
incremento=k*incremento_base;
YICierre while 3
Yicierre del if que compara umbral
}
break;
}YICierre del while para seleccién del umb
}ICierre costate
YICierre de while 1
Ylicierre main

f*,valor,umbral);//Estos
pal en la computadora

anceo");

al");

);
" pitchOroll,vueltas);

ll==0))

/IClean the writer
/IClean the reader buffer

/IGo to funtion

con el comando de la PC

ral
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