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SISTEMA DE SIMULACION PARA PRUEBAS
DE ALGORITMOS DE ORIENTACION Y CONTROL
DE SATELITES PEQUENOS.

RESUMEN

Los micro- y nano- satélites representan una oportunidad de desarrollo de equipo
espacial a bajo costo para una gran diversidad de disciplinas cientificas. También
constituyen una herramienta importante para explorar y examinar nuevos conceptos
de disefio para futuras misiones espaciales, sin erogar importantes sumas de dinero.
Los sistemas de control de orientacion aumentan las capacidades operativas de las
naves espaciales en orbita, sin embargo, para llevar a cabo el desarrollo y las pruebas
de funcionamiento de dichos sistemas de control, de una manera realista y objetiva, es
necesario contar con un equipo que nos permita simular las condiciones ambientales
del espacio exterior como son: el vacio, la microgravedad, el campo magnético, la falta
de friccion, entre otros parametros. Lo anterior, es practicamente imposible de lograr
con un solo equipo, por lo que diferentes simuladores son necesarios para cumplir con
este propdsito.

En este trabajo se presenta el disefo, manufactura, ensamble, calibracién y pruebas
de funcionamiento de un sistema llamado “SIMUSAT” en donde se simula la falta de
friccion que un satélite experimenta, al encontrarse en el vacio del espacio exterior,
siendo esta la principal caracteristica desde el punto de vista de sistemas dinamicos.
Asimismo, se utiliza para probar de manera experimental el desempefio de
componentes en desarrollo, como sensores, actuadores y algoritmos que seran
incluidos posteriormente en equipos espaciales. Ademas reproduce, las condiciones
inerciales del satélite en estudio y hace las veces de plataforma estructural para la
integracion de sensores, actuadores, baterias, sistemas de comunicaciones y
controladores, permitiendo asi una evaluacion de su desempefio global.

Este sistema esta integrado por: a) una plataforma circular suspendida sobre un balero
de aire esférico que es donde se genera un medio sin fricciéon , b) tres ruedas
inerciales que constituyen el grupo de actuadores primarios para control de orientacion
de la plataforma, c) tres bobinas magnéticas, localizadas en ejes mutuamente
perpendiculares, que de-saturan las ruedas inerciales y ademdas proporcionan un
sistema de control de respaldo, y d) sensores de Sol, Tierra, un magnetometro y una
unidad de medicién inercial que se utilizan para determinar cualquier desviacién del
centro de equilibrio de la plataforma.

Se presentan los modelos matematicos que definen el comportamiento dinamico de
la plataforma considerandola como cuerpo rigido y se describen los protocolos de
balanceo, que a través de la re-localizacién de su centro de masa, permiten reducir al
minimo los pares gravitacionales. Un sistema de monitoreo inalambrico transmite la
orientacion de los tres ejes, durante las pruebas. Estos datos son desplegados vy
almacenados, permitiendo asi la evaluacion de sensores, actuadores y algoritmos en
linea y en un post-proceso.

Se discuten los disefios de detalle, los aspectos principales de su construccion, asi
como los resultados de las pruebas experimentales de balanceo, oscilacién simple y
de orientacion y control de estabilizacion.

Finalmente, se describen los logros académicos alcanzados durante el desarrollo de
esta tesis como son: la formacion de estudiantes y la publicacion de articulos en
revista y en congresos nacionales e internacionales.



SIMULATION SYSTEM FOR SMALL SATELLITE
ATTITUDE AND CONTROL ALGORITHMS TESTS.

ABSTRACT

Micro- and nano- satellites represent an opportunity to develop space equipment at low
cost for a diversity of scientific disciplines. Also constitute a very important tool for
exploring and examining new design concepts for future space missions without
expending significant economical resources. Attitude control systems expand in-orbit
spacecraft’'s operational capabilities; however, to carry-out the development and
performance tests of the control systems in an objective and realistic way, it is
necessary to rely on equipment that allows simulating the environmental conditions of
the extraterrestrial space such as: vacuum, micro-gravity, magnetic field, and the
frictionless condition, among other parameters. This is practically impossible to achieve
with single equipment, so different simulators are needed to fulfill this purpose.

In this work is introduced the design, manufacture, assembly, calibration and
operational tests of a system called “SIMUSAT”, where the frictionless condition that a
satellite undergo in the extraterrestrial space, is simulated, being this the main
characteristic from the dynamic systems point of view. Furthermore, it is useful for
experimentally testing the performance of developing components like sensors,
actuators and algorithms that will be later included into spacecrafts. Additionally
reproduces the inertial conditions of the satellite under study, and serves as a structural
platform for the integration of sensors, actuators, batteries, communication systems,
and controllers; allowing for a global performance assessment.

This system is integrated by: a) a rounded platform suspended over a spherical air-
bearing where the frictionless media is generated, b) three inertial wheels that
constitute the primary set of actuators for platform’s attitude control, c) three magnetic
coils, located in mutually perpendicular axis, intended for desaturation purposes and as
a backup control system, and d) sensors of: Sun, Earth, a magnetometer, and an
inertial measurement unit, all of them employed to determine any deviation from the
center of equilibrium of the platform.

Mathematical models that define the dynamical behavior of the platform considering it
as a rigid-body are introduced, as well as two balancing protocols, that trough center
of mass relocation significatively reduces gravitational torques. A wireless monitoring
system transmits three-axis attitude data during testing. This data is displayed, and
stored allowing sensors, actuators, and algorithms being evaluated on-line and in
post-processing. Detailed designs, the main construction aspects, as well as the
results with experimental tests regarding balancing, simple oscillation, and attitude
and control, are discussed.

Finally, the academic achievements obtained during the development of this thesis
like: students tutoring, and the publication of papers in journals as well as in national
and international congresses, are mentioned.



Capitulo

INTRODUCCION

Los instrumentos o equipos de percepcion remota y telecomunicaciones instalados a bordo de

satélites, adquieren gran capacidad operativa, comparados con los instalados en Tierra o a bordo de
aeronaves, debido a la cobertura tan amplia que tienen de una porcién del planeta.

En nuestros dias es muy comun utilizar servicios como la telefonia, la television y la radio,
proporcionados por los satélites de comunicaciones. Los satélites meteorolégicos y los de percepcion
remota se encargan del monitoreo de las condiciones del tiempo y de la superficie de la Tierra,
respectivamente. Las constelaciones de satélites de posicionamiento global son de gran importancia
para la navegacion, ya que con la informacion que proporcionan es posible conocer la posicion de un
movil, su velocidad, asi como la hora exacta, entre otros datos, actualizando la informacioén varias
veces por segundo durante todo el trayecto. También existe una clase de satélites pequenos que
estan siendo desarrollados por universidades, agencias espaciales y algunas companias privadas en
varios paises: los microsatélites, que son de bajo peso, bajo costo de construccion y lanzamiento. En
un principio la mayoria de ellos eran de tipo experimental, aunque en los ultimos afios algunos
constructores han llevado a cabo importantes esfuerzos comerciales en el desarrollo de esta
tecnologia satelital. Tal vez lo mas notable dentro de esta clase de equipos, sean los microsatélites
construidos por la SSTL (Surrey Satellite Technology Limited) del Reino Unido [79]; como ejemplo, el
UoSat-5 fue lanzado en 1991, para capturar imagenes de la Tierra y posteriormente este mismo tipo
de satélite fue vendido a paises como Corea del Sur y Portugal. El primer satélite climatico de tipo
comercial es el OrbView-1/Microlab-1 desarrollado en Estados Unidos; esta nave probd el valor de
los microsatélites en observar la atmédsfera y la ionosfera, haciendo uso de las senales de los
satélites de la constelacion GPS como radiofaros [2].

Es en esta clase de proyectos en donde estaran concentrados nuestros esfuerzos en el corto y
mediano plazo, debido a la accesibilidad que se tiene, en comparacion con los satélites mayores,
que deberian ser desarrollados en un futuro.

Los micro y nano satélites representan una oportunidad de desarrollo de equipo espacial de bajo
costo, en una gran diversidad de disciplinas cientificas. También constituyen una importante
herramienta para explorar y examinar nuevos dispositivos y conceptos de disefio para futuras
misiones espaciales, sin erogar importantes sumas de dinero; no obstante, por obvias razones, los
microsatélites presentan severas limitaciones de presupuesto, tamafio, y masa, pero sobre todo, de
la energia disponible a bordo [486].



Figura 1.1. Dos ejemplos de microsatélites.

Es muy importante sefalar la desigualdad de costos que existe entre los diferentes tipos de satélites;
mientras que uno de telecomunicaciones puede costar 200 millones de délares, un microsatélite
normalmente cuesta entre 1 y 5 millones. El desarrollo de satélites cada vez mejores, mas pequefos
y baratos, es la tendencia actual, por lo que los micro y nanosatélites tendran cada vez mas auge en
los proximos afos. Se han clasificado en un sentido amplio, como grandes, pequefios, micro, nano y
pico satélites. Lo mas comun es utilizar su masa como un discriminador. En la tabla 1.1 se muestra
una clasificacion propuesta por la Universidad de Surrey del Reino Unido [79]. Esta no constituye una
norma, sin embargo, va muy de acuerdo con lo que manejan distintos autores.

Tabla 1.1 Clasificacion de los satélites atendiendo a su masa.

Grande > de 400 kg
Pequefo 100 - 400 kg
Micro 10 - 100 kg
Nano 1-10kg
Pico 0.1-1kg

La puesta en orbita de un equipo espacial, constituye en si misma una oportunidad muy importante
para la realizacién de experimentos, sin embargo, la diversidad y complejidad de éstos se ve
reducida al no contar con un sistema que permita mantener la orientacién de la nave de manera
continua hacia la Tierra, hacia algun otro planeta o astro del sistema solar o hacia el espacio. La
inclusion de un sistema de estabilizacién, como parte integral en los satélites, amplia de manera
significativa la cantidad de experimentos que es posible llevar a cabo en 6érbita terrestre a bordo de
estas naves y también contribuye de manera importante, a la reduccion en el tamano y la potencia de
transmisién, al permitir la utilizacién de antenas direccionales.

Los satélites pequefios del futuro, tendran un grado de complejidad y exactitud en el apuntamiento,
sin precedentes. La capacidad de procesamiento auténomo a altas tasas de velocidad, sera
indispensable para abordar las nuevas y demandantes tareas tales como: comunicaciones 6pticas,
formacion en vuelo o misiones interferométricas [60]. Las técnicas novedosas de control satisfacen
estos requisitos, sin embargo, la validacion experimental es un aspecto muy importante que se ha
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pasado por alto en los ultimos anos, en particular en lo que respecta a la determinacién de la
orientacion y el control de estabilizacién. La simulacion fisica es muy importante, particularmente
cuando algunas técnicas de control novedosas, van a ser incorporadas en la siguiente generacion de
satélites [71].

1.1 SISTEMAS DE ORIENTACION DE SATELITES.

La operacién en orbita de cualquier nave esta sujeta a numerosas fuerzas, que si no actuan sobre el
centro de la masa de ésta, entonces estaran produciendo pares perturbadores, su compensacion o
minimizacion es tarea del sistema de deteccion de orientacion y control de estabilizacion. Las
perturbaciones en una nave espacial se deben a pares producidos con su interaccion con el medio
ambiente (arrastre aerodinamico, gradiente gravitacional, presion por viento solar, etc.), o debido a
pares internos involuntarios (despliegue de antenas, desplazamiento de cubiertas de lentes, etc); y
ya que éstos no pueden ser totalmente eliminados, es necesario contar con algun tipo de sistema de
control de orientacién para contrarrestar sus efectos [87].
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Figura 1.2. Sistema de ejes ortogonales en un satélite.

La orientacién de un satélite esta dada por tres ejes ortogonales denominados: rotacion, cabeceo y
guifiada. La denominacion de estos ejes es analoga a la utilizada en aviacién y los describimos de la
siguiente manera: El eje de rotacion, se encuentra localizado de manera axial al vector velocidad, es
decir, se encuentra sobre la trayectoria orbital. El eje de guifada se define como el vector que une el
centro de masa de la nave, con el centro de masa de la Tierra. El eje de cabeceo es perpendicular a
los dos anteriores para formar un sistema de ejes ortogonales [38].

En este proyecto se tiene particular interés en efectuar maniobras de control de orientacion en tres
ejes. Existen otros métodos de estabilizacion para satélites pequefios, normalmente utilizados en
nuestros dias, como por ejemplo aquellos estabilizados por giro, o aquellos que utilizan una
extension telescopica para generar un gradiente gravitacional en la nave para mantener una cara
apuntando hacia la Tierra, no importando si ésta gira sobre el eje de guifiada y solamente cuidando
la orientacion en dos ejes. También se tiene la opcién de colocar una rueda inercial en el eje de
cabeceo y de utilizar bobinas magnéticas para amortiguar el movimiento disminuyendo la desviacion
en dicho eje, etc. [11].
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Figura 1.3 Estabilizacion por gradiente gravitacional y una rueda inercial en el eje de cabeceo.

Para llevar a cabo el procedimiento de orientaciéon en un satélite, es necesario contar con los datos
provenientes de sensores de posicion y de velocidad angular y resolver las ecuaciones de cuerpo
rigido, junto con la matriz de rotacién, para obtener una orientacién con respecto a un marco de
referencia inercial. Esta informacion sobre la orientacién, es enviada a una rutina que se encarga de
llevar a cabo las maniobras de estabilizacion, apuntamiento o reorientacién, a través de un conjunto
de actuadores. Los sensores de posicion pueden ser. de Sol, de Tierra, de estrellas y
magnetometros. Los sensores de velocidad angular son los giréscopos. Los actuadores son, por
regla general, bobinas magnéticas, ruedas inerciales y sistemas con toberas de reaccion. Es muy
aconsejable que las senales de todos los sensores sean filtradas con el propdsito de eliminar ruido,
debido a las condiciones extremas de temperatura, radiacion, alto vacio, etc, donde operan estos
dispositivos [38].

Los sensores de velocidad angular son dificiles de incluir en un sistema de bajo costo. Esto se debe a
que los giréscopos de buena precision son muy caros, y los de bajo costo presentan un error de
deriva muy grande (i.e. hasta de 90 °/hr). No obstante, algunos sistemas de control puestos en 6rbita
en afos recientes usan giréscopos con una deriva de 6 °/hr con resultados en la soluciéon de la
orientacion del orden de 1 a dos grados [9]. Los subsistemas de orientacion y control son en general
complejos, masivos, consumen mucha energia y necesitan de una posicion y orientacion especificas,
estrictas tolerancias en su alineamiento, un campo de vista adecuado y una frecuencia de resonancia
diferente a la de la nave [17].

Para disefiar un sistema de estabilizacion es indispensable conocer en primer lugar la magnitud de
los pares perturbadores a los que estara sometido el satélite durante su trayectoria orbital. El viento
solar, los pares gravitacionales, los campos magnéticos inducidos y el arrastre aerodinamico son las
principales fuentes de perturbacion de la estabilidad de una nave en 6rbita baja [87]. En la seccién
6.1.1 se muestra una grafica con estos valores, que son fundamentales para el disefio de los
actuadores. Para los calculos, se ha considerado un satélite de forma cubica, de 0.45 m por lado,
masa de 50 kg, y que la distancia maxima entre el centro geométrico y el centro de masa es de 3 cm.
Este se encontrara orbitando a 760 km de altura con una inclinacion de 96 grados. La carga util
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principal del satélite es una camara multiespectral que tendra la mision de obtener imagenes de la
Tierra con una resolucion de 30 metros en el terreno. Este equipo de percepciéon remota exige un
apuntamiento continuo y estable hacia el centro de la Tierra. Este es un requisito indispensable para
poder obtener imagenes con poca distorsion; la desviacion angular en cualquiera de los ejes afectaria
a la imagen recogida por la camara. Para este caso especifico, estamos hablando de un sistema de
orientacion con una capacidad de apuntamiento de 0.1 grados en los tres ejes.

1.1.1. Métodos de deteccion de orientacion.

Los angulos de apuntamiento que proporcionan los sensores estan referidos a los ejes fijos al cuerpo
de la nave. Es muy comun que las naves espaciales utilicen al Sol y a la Tierra como referencia para
determinar su orientacion. Cuando un sensor nos entrega un determinado angulo, en realidad nos
esta proporcionando una medicion que se encuentra dentro de un cono con centro en el Sol y radio
igual al angulo medido. Este cono alrededor del Sol es llamado el cono solar. Utilizando este mismo
argumento, la medicién del angulo de nadir implica que el eje vertical esta en cualquier lugar de un
cono con centro en el propio centro de la Tierra y con un radio igual al angulo medido por el sensor
de nadir terrestre [87].

pozible arientacion

hacia el centro de

hacia el 2ol :
la tierra

cona

terrestre
cono solar

nave espacial

Figura 1.4 Método para determinar la orientacién a partir de la interseccion de los conos terrestre y
solar.

Esto puede verse ilustrado en la figura 1.4, donde la orientacion verdadera se encuentra en una de
las dos intersecciones de los conos. Como en otros casos similares, para determinar la orientacion
de manera inequivoca, se debe tomar otra medida independiente, o hacer una estimacion a partir de
las mediciones anteriores. Cuando el Sol y la Tierra estan muy cerca o en el mismo eje, o cuando los
conos no se intersectan, no es posible determinar la orientaciéon con este método. En condiciones
reales de vuelo orbital, cuando el Sol se encuentra en eclipse, es necesario usar otros sensores
como un magnetdémetro o un sensor de estrellas, para que en todo momento se cuente con la
informacion de la orientacion de la nave.



La determinacién de la posicion del satélite una vez en orbita, es un tema que sera resuelto en
etapas subsecuentes del proyecto, asi como su orientacion y el control de estabilizacién. Por el
momento, para fines de este trabajo, utilizaremos las medidas directas de los sensores de
orientacion y de velocidad angular para determinar la orientacion de nuestro satélite en Tierra, a
través de los sistemas de orientacion y control montados en el simulador de un medio sin friccion. En
el Laboratorio se simularan tanto el disco solar, como la emision térmica del planeta y éstos estaran
disponibles en todo momento, por lo que las pruebas de orientacién podran ser efectuadas sin
mayores dificultades con estos sensores [51]. En el caso del magnetdmetro, nos vemos limitados a
obtener las lecturas de los valores de campo magnético existentes en el laboratorio, debido a que no
se cuenta con un simulador de campo magnético.

1.1.2. Sensores de orientacion.

Los dispositivos de orientacion tradicionales en naves espaciales son: de Sol, de Tierra, de estrellas
y magnetometros. Los giréscopos proporcionan la velocidad angular, aunque es posible también
obtenerla a partir de la integracion de sefiales provenientes de acelerémetros, o de la derivacion de
las sefales de posicion, etc. [87]. Hay que considerar que este tipo de transformaciones, introducen
errores tanto por los métodos numéricos utilizados, como por la deriva que presentan los girdscopos
ya que sus sefales deben ser recalibradas cada cierto tiempo, por lo que su utilizacién para
determinar posiciones, es limitada.

Los receptores GPS trabajando en modo diferencial constituyen una fuente de orientacion continua,
sin embargo, no pueden considerarse adecuados para incluirse en satélites pequefios debido a la
necesidad de resolver ambigliedades de fase y el gran nimero de canales GPS necesarios para
efectuar esta tarea [64]. En algunos satélites mas grandes, como por ejemplo el UoSAT-12 (300 kg)
se han montado antenas y receptores GPS para obtener la orientacion de la nave. El resultado ha
sido una precision de +1 grado, presentando las sefiales demasiado ruido y necesitando de mucho
apoyo en Tierra para determinar la orientacion. Esto se ha logrado utilizando 4 antenas, que son
capaces de detectar y rastrear 12 satélites y realizando el proceso de diferencia de fase a partir de
18 mediciones [83].

Dentro de la industria espacial, se han desarrollado algunos sensores de orientacién a partir de
arreglos de imagen CMOS, entre ellos podemos mencionar los de Sol, Tierra y estrellas. Los dos
primeros tienen la ventaja de proveer una precision de menos de un grado, sin embargo, presentan
problemas de funcionamiento intermitente y la necesidad de algoritmos complejos. El sensor de
estrellas, fabricado con la misma tecnologia, adicionalmente provee una medida de la velocidad
angular de la nave, aunque en la mayoria de los casos limitada a unos cuantos grados sobre
segundo. Los problemas que presenta son el ruido térmico de fondo, los tiempos de integracion de
fotones relativamente largos o la necesidad de un sistema de enfriamiento [21].

Para determinar las desviaciones de la plataforma en pruebas de laboratorio se han utilizado los
sensores de Sol y Tierra que proporcionan la orientacién en los ejes de rotacion y cabeceo, mientras
que los giroscopos entregan velocidades angulares en los tres ejes, y en conjunto con los
acelerémetros, tienen la funcién adicional de determinar el centro de masa y la matriz de inercia
mediante la identificacion de parametros del sistema [60]. Un elemento importante en la orientacion
es el magnetometro, ya que en el espacio permite establecer la posicion en la que se encuentra la
nave dentro de su trayectoria orbital, con un algoritmo de estimacion que hace uso de un modelo de
campo magnético [4]. En esta seccion soélo se presentan los sensores y actuadores considerados
para su inclusion en este proyecto, con excepcién de las toberas de reaccion.
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1.1.2.1 Sensor de Sol

Este es un dispositivo analégico que provee la orientacién de dos ejes independientes, usando
cuatro fotoceldas en un arreglo cruzado. Un circuito de acondicionamiento amplifica y lleva a cabo la
resta de las senales de las dos celdas de su eje correspondiente, determinando la desviacion con
respecto al Sol. La precisioén obtenida es de + 0.1 ° y la cobertura o campo de vista puede ajustarse
entre £ 12 y + 25 ° variando la altura de la ventana. Una lampara de halégeno conectada a una
fuente de voltaje regulada, hace las veces del Sol. Una version de este sensor ha sido
manufacturada con componentes de grado espacial y calibrado para su operacién en o6rbita [57].
Debido a sus desventajas de calibracion, se decidié buscar un dispositivo alterno; que solamente
responda a variaciones del angulo de iluminacién solar, mismo que se presenta en la siguiente sub-
seccion.

ventana

WW\/ | |

cuerpo
celdas solares e celdas solares

Figura 1.5 Diagrama esquematico del sensor de Sol y una prueba de calibracion.

1.1.2.1.1. Sensor de sol basado en un arreglo lineal de fotodiodos

El sensor que se pretende usar, y que en este momento se encuentra en etapa de desarrollo,
consiste en un arreglo lineal de fotodiodos de 256 elementos (figura 1.6).

(a) (b)

Figura 1.6 (a) Ejemplo de un sensor de Sol basado en un arreglo lineal de fotodiodos. (b) Detector
lineal de 256 elementos Hamamatsu modelo S3921 256Q MOS.



Este detector es fabricado por la compafia Hamamatsu [18]. El sensor de Sol determina la posicién
en un solo eje, asi que son necesarios dos dispositivos trabajando en conjunto para encontrar la
posicion X,Y del sol, con respecto a los ejes fijos al cuerpo de la nave.

Cerca del centro del campo de vista del sensor, la posicion del Sol se determina con una precision de
0.15°. Un lente cilindrico enfoca la luz del Sol sobre los 256 elementos del arreglo de fotodiodos y un
filtro es usado para atenuar la intensidad de los rayos solares, esto evita la saturacién de los
detectores. Se necesita de electronica adicional para hacer la lectura de los 256 elementos
individuales [31].

1.1.2.2 Sensor de Tierra

Hay basicamente dos configuraciones de los sensores de Tierra: los de barrido y los estaticos. Los
primeros utilizan un sistema de rotacién, en donde estando perfectamente alineados los sensores,
determinan los limites de la Tierra mediante pulsos eléctricos de igual duracion, definidos como alto o
bajo segun la deteccion de la Tierra o el espacio frio [87]. La figura 1.7 muestra el funcionamiento de
este tipo de sensor de barrido.

eje de giro de

los sensores n )
sefiales de salida

de los sensores

-
—_

t
Apurtamiento certrado

Apurtamiento
~ : desviado
barrido

t

Figura 1.7. Sensores de Tierra rotatorios. La desviacion en el apuntamiento del satélite provoca una
variacion en el ancho de los pulsos obtenidos.

Una desventaja de este tipo de sensor es su tendencia a presentar fallas en el sistema mecanico, lo
cual reduce su confiabilidad para misiones prolongadas. Ademas, imprime pares que pueden
significar transitorios no deseables para el sistema de control de orientacion y estabilizacién del
satélite. La tendencia de los ultimos afios ha sido la implementacién de sensores de Tierra estaticos,
que son mas confiables y duraderos [44], [10], [84]. Su funcionamiento se rige por la proyeccion de la
capa de CO, de la atmdsfera Terrestre, sobre detectores que trabajan en la banda IR (14 a 16 um) a
través de un sistema 6ptico de enfoque.

Para este proyecto, se disend y construyé un conjunto de cuatro sensores de Tierra estaticos para
determinar la orientacién en dos ejes independientes de la plataforma (figura 1.8). Los detectores
empleados son de selenuro de plomo, con una respuesta espectral entre 1 y 5 um. Sus sefiales
analdgicas son enviadas a un circuito de acondicionamiento y posteriormente a un filtro Sallen-Key
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para reduccion de ruido y finalmente a la computadora de abordo para determinar la orientacion. En
pruebas de laboratorio, usando una placa de aluminio calentada a 32 °C, haciendo las veces de un
simulador de Tierra, se obtuvo una precision de + 0.5 ° en la respuesta de estos sensores [8].

EJE DE ROTACION

SIMULADOR
DE TIERRR

[f|—— SENSORES QUE
EL EJE DE 1 PROPORCIONAN
ROTACION ' EL CABECEO

Figura 1.8 Sensores de Tierra en un arreglo para determinar la orientacion en dos ejes
independientes.

1.1.2.3 Magnetémetro.

Se vislumbro desde el inicio de este proyecto, que las caracteristicas del campo magnético terrestre
son una muy buena alternativa para utilizarse en los sistemas de deteccién y de control de
orientacion [50]. Una brujula electrénica [3], con dos inclindmetros incluidos, es el sensor empleado
para obtener los tres componentes vectoriales del campo magnético Terrestre. Este dispositivo
entrega una sefal de azimut de manera continua con una precision < 0.5 °, tres componentes de
campo magnético, la inclinacion en los ejes de rotacion y cabeceo con una precision de 0.25 ° y datos
sobre la temperatura. Los inclindmetros proporcionan las sefiales de control para llevar a cabo el
balanceo automatico de la plataforma en el plano horizontal, como se explicara mas adelante.

..';::'l'- Y, ; 1{ i F i ¥
Figura 1.9 Brdjula electronica Ez-compass-3 que incluye un magnetémetro en tres ejes y dos
inclinémetros.



1.1.2.4 Unidad de medicion inercial

Giréscopos y acelerometros de bajo costo fueron usados basicamente de dos maneras en este
proyecto. En el primer caso entregaron sefales de velocidad angular y aceleracion, respectivamente,
para ayudar a determinar el corrimiento del centro de masa de la plataforma con respecto al centro
geométrico del cojinete neumatico, formando parte de un sistema de balanceo dinamico de la
plataforma [54]. La desventaja de usar los giréscopos como sensores de velocidad angular de esta
manera, es que el tiempo de experimentacion se reduce a unos cuantos minutos por el problema de
la deriva. En el segundo caso, una combinacion de tres giroscopos y dos acelerémetros se integraron
para conformar una unidad de medicién inercial. Esta unidad proporciona informacién en los ejes de
rotacién y cabeceo constituyendo un sistema de determinacion de la vertical, que opera bajo un
esquema de filtrado complementario, donde los girdscopos proporcionan la orientacion y los
acelerémetros corrigen la deriva de los primeros [55].

Los acelerémetros son micromaquinados [22] tienen una gama de operacién de 2 g’s, un ruido
RMS de 0.02 g y cuenta con médulos de amplificacién, acondicionamiento de sefial y compensacion
por cambios de temperatura. Los giréscopos cuentan con un intervalo de medicién de £100 °/s, un
ruido RMS de 0.05 °/s y una deriva de 90 °hr [80].

Figura 1.10 Giréscopos y acelerometros en pruebas de determinacion de la orientacién sobre una
plataforma con tres grados de libertad.

Para un micro o nanosatélite el analisis para decidir si un determinado sensor debe ser incluido
abordo, debe abarcar los siguientes aspectos: precision, costo, masa, volumen, energia que
consume y la carga de procesamiento que infringira a la computadora de abordo. En la tabla 1.2. se
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presentan aquellos sensores considerados para este proyecto y en el capitulo 2 se explica su
funcionamiento con detalle.

Tabla 1.2 Sensores de orientacion considerados para un satélite pequeno de 6rbita baja.

Sensor Localizacién Angulos medidos | Precisién | Observaciones
Sensor de Sol Ejes X, Y Rotacioén y cabeceo|+ 0.1° No disponible durante eclipse
Sensor de Tierra |Ejes X, Y Rotacién y cabeceo| + 0.15 ° Disponible en toda la 6rbita
Magnetometro Alejado del cuerpo de| X, Y, Z +15° Disponible en toda la drbita.
satélite Medianamente preciso.
Giréscopos Uno en cada eje X, Y, Z +0.01 °/s | Disponible en toda la orbita.
Deriva + 6 °/h

1.1.3. El campo magnético Terrestre.

Para los satélites pequefios en érbita baja, la interaccién con el campo geomagnético local es de
particular importancia para determinar y controlar su orientacién [77]. Se ha demostrado que con un
modelo de campo magnético, un magnetémetro a bordo, los elementos Keplerianos de la érbita y el
uso de un filtro Kalman extendido, es posible determinar la posicion orbital del satélite, asi como su
orientacion en tres ejes, en todo momento [63]. Un par de control, generado por un momento
magnético que interactue con el campo geomagnético, puede cambiar la orientacion del satélite.
Estos momentos son producidos por bobinas montadas alrededor del satélite o por bobinas
tubulares, colocadas en los ejes ortogonales del satélite. Su uso puede ir desde la 6rbita baja (450
km), hasta la geosincrona (36,0000 km) [87].

El hecho de que la Tierra genere un campo magnético en patrones bastante definidos, posibilita la
deteccion, en forma burda, de la variacion de su intensidad por medio de un magnetometro. Puesto
que existe una variacion en la forma e intensidad del campo magnético, sélo se puede hacer una
estimacion aproximada de la orientacién del satélite, por tanto, la precision del dispositivo no es muy
grande (+ 2 o 3 grados) [78]. Por otra parte, los Keplerianos son parametros indispensables para
identificar correctamente la posicion del satélite dentro de su érbita, debido a que existen muchas
posibilidades de encontrar lecturas del campo magnético similares, en algunos otros puntos de la
misma. Los magnetémetros son dispositivos confiables, consumen poca energia, tienen alta
sensibilidad y bajo ruido, sin embargo, para su utilizacion deben ser recalibrados en érbita corrigiendo
principalmente la ganancia y algunos parametros de DC (offset). El desalineamiento de las bobinas
que sensan el campo magnético y los errores de montaje, son determinados una vez que el
dispositivo se encuentra en el espacio. Un modelo de calibracion para corregir todos estos errores
puede ser el siguiente [77].

Bcal (t) = (I + S)Bmedido (t) +b=A (t) B modelo (’I 1)
Donde;
| = Matriz identidad b = Vector de ajuste de DC
S = Matriz de escalamiento y ortogonalidad A = Matriz de rotacién
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Se utiliza un método de minimos cuadrados para determinar los componentes de la matriz de
escalamiento y ortogonalidad y el vector de ajuste de DC. La ecuacion 1.1 es usada para comparar
los vectores de campo magnético obtenidos por el magnetdmetro, en coordenadas fijas al cuerpo de
la nave, contra los vectores obtenidos de un modelo de campo geomagnético (IGRF, International
Geomagnetic Reference Field [24].) en coordenadas inerciales, asumiendo que existe un
conocimiento de la matriz de rotacién de la nave, para poder pasar de un sistema de coordenadas a
otro.

Los angulos de orientacion y las velocidades angulares de un satélite, pueden ser determinados
mediante la comparacion continua de los vectores del magnetometro, contra los obtenidos a partir del
IGRF. La relacion expresada en la ecuacion 1.1, entre las mediciones calibradas y medidas, puede
ser usada para resolver la matriz de orientacion A, sin embargo, las velocidades angulares no son
obtenidas de manera directa. Por otra parte, el modelo no es exacto, las mediciones del
magnetometro presentan ruido y las comparaciones entre vectores no proporcionan soluciones
Unicas. Aqui es donde la aplicacién de un filtro Kalman es muy ventajosa, ya que este contiene un
modelo de la cinematica y la dinamica del satélite. El filtro es actualizado (las variables de estado
corregidas) de una manera 6ptima usando el vector de error (innovacion) entre las mediciones del
magnetometro y una estimacion de la orientacion obtenida por el filtro Kalman. El error obtenido en la
orientacién en orbita baja, usando la estimacién magnética, puede llegar a 1 ° y puede ser del orden
de 5 x 10° %s en las velocidades angulares [77].

actuador — SENsOr
gatélite

h 3

correccion

b

filtro Kalmarn

r

h 3

estimacion
l del sensor

orientacion estimada y
velocidades angulares

Figura 1.11. Estructura del filtro Kalman para la estimacién del estado del sistema.

El campo magnético de la Tierra es predominantemente un dipolo cuya parte Sur, se encuentra
localizada en el hemisferio Norte a 78.6° latitud Norte y 289.55° longitud Este y esta sufriendo un
corrimiento hacia el Oeste, a razén de 0.014 grados/afo. El campo magnético varia en direccion y
magnitud, dependiendo del lugar en donde nos encontremos. Tiene una intensidad aproximada de
60, 000 nT en los polos y de 30, 000 nT en el ecuador y se decrementa con la distancia desde la
superficie de la Tierra, con un factor de 1/r®. Su intensidad decrece aproximadamente 0.05% por afio
y tiene variaciones seculares de 1% maximo también por afio [27]. A 7000 km de altura sus contornos
llegan a ser mas regulares y empiezan a semejar de manera mas precisa un dipolo. Los principales
modelos del campo magnético son: dipolo, cuadripolo o dipolo excéntrico y dinamo. El que se utiliza
en este proyecto es el de un dipolo inclinado 11.7° con respecto al eje de rotacion de la Tierra y que
gira siguiendo este movimiento.
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La principal fuente de perturbacién del campo magnético es el Sol, que emite constantemente un
plasma neutro llamado viento solar. Este distorsiona al campo geomagnético, a alturas entre 8 o 10
radios terrestres, asi que a estas distancias, los modelos descritos por multipolos, ya no son validos.
Debido a que el plasma es altamente conductor, no permite que el campo magnético lo penetre; el
plasma lo comprime hasta que las fuerzas se igualan aproximadamente a una distancia de 10 radios
terrestres. En este punto, el plasma se rompe y algunas de las particulas cargadas son atrapadas por
el campo magnético y empiezan a circular entrando y saliendo por los polos. La radiacion y el viento
solar, producen fuerzas perturbadoras que afectan la orientacion y la 6rbita de las naves espaciales y
satélites.

El campo magnético de la tierra: B, puede ser representado como el gradiente de la funcion

potencial escalar V, es decir: ; donde V se representa por una serie de arménicos esféricos
[27].

k R n+l 5
V(r,0,¢))= RZ(—) Z(g;" cosmg+h" senmg) P"(6) (1.2)
n=1 r m=0
donde :
R es el radio ecuatorial de la tierra = 6,371.2 Km.
r es la distancia medida desde el centro de la tierra.
o es la coelevacion = 90° - latitud geocéntrica para : n = 1 dipolo.
¢ es la longitud Este (desde Greenwich).
g h son los coeficientes gaussianos.
P" son los coeficientes semi-normalizados de Schmidt para las funciones asociadas de

Legendre de grado n y orden m:

22-3)

2+l (1.3

ﬁp;" ©0)] senaio=

Los coeficientes gaussianos son determinados empiricamente por mediciones de campo y pueden
ser obtenidos en las tablas publicadas periédicamente por el IGRF [24]. Las derivadas de primer
orden de los coeficientes constituyen los términos seculares. Con estos coeficientes es posible
determinar los valores de las componentes vectoriales de campo magnético en cualquier punto de la
Tierra o en cualquier punto de alguna érbita.

Para este proyecto fue desarrollada una rutina para determinar los valores de campo magnético,
utilizando un modelo de esféricos armoénicos de orden 2, pero al ser comparados los datos obtenidos
con otro programa, se not6é una gran discrepancia en los resultados; esto es debido a que un modelo
de orden dos es insuficiente para determinar los valores de campo magnético con una aceptable
precision. Se decidio utilizar un programa disponible de manera gratuita en la pagina de la WMM
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(world Magnetic Model) [88], [27]. Este programa es desarrollado de manera conjunta por el British
Geological Survey (BGS) en Edinburgo, Escocia, y el National Geophysical Data Center (NGDC) de
EU. En este momento se encuentra disponible una versién valida para los afios 2005-2009 y los
coeficientes Gaussianos también pueden obtenerse del mismo sitio. Es importante saber que el
modelo geomagnético (World Magnetic Model, 2005-2009), caracteriza solamente la porcién del
campo magnético, generado por el nucleo externo liquido. Las porciones del campo generadas por la
corteza, el manto superior, la iondsfera y la magnetésfera no estan siendo representadas por este
modelo. Consecuentemente, las anomalias que causan errores en la declinacién, del orden de 3 a 4
grados son comunes, pero tienen una extension espacial reducida y estan relativamente aisladas.
Desde una perspectiva global, el campo principal presenta un error estimado RMS para la inclinacion,
la declinacion y las variaciones en la malla para el modelo WMM-2005, de 1 grado en la superficie de
la Tierra, esto para el periodo de 5 afios que tienen validez el modelo.

1.1.4. Filtrado digital.

El proceso de filtrado de las sefales de sensores abordo de vehiculos que funcionan fuera de la
atmdésfera terrestre es muy importante, ya que estos dispositivos funcionan bajo las condiciones
extremas del medio ambiente orbital, donde existen gradientes de temperatura que pueden oscilar
entre 90 y 120 °C, radiacion ionizante, alto vacio y viento solar [46]. Ademas existe ruido generado
por corrientes inducidas dentro de la propia nave, que pueden afectar las lecturas de los sensores.
Esto crea la necesidad de implementar un mecanismo de filtrado. Existen muchos métodos
disponibles que pueden ser usados como eliminadores de ruido, incluso hay los que se especializan
en la prediccion de valores. Estos Ultimos son indispensables en sistemas que necesitan contar con
anticipacion con un valor estimado, a partir de los datos actuales, aplicando técnicas probabilisticas,
un ejemplo de esto es el filtro Kalman [16]. Estrictamente hablando, el filtro Kalman es un estimador
del estado instantaneo de un sistema dinamico lineal, perturbado por ruido blanco gaussiano; no
obstante, cubre perfectamente la funcién de un filtro [39]. Esta técnica se utiliza ampliamente para el
control de sistemas dinamicos complejos y nuestro interés inmediato estara enfocado en su
implementaciéon en la determinacion de la érbita y la orientacién de nuestro satélite a partir de los
datos obtenidos por el magnetémetro.

ER

(c) (d)

Figura 1.12 Filtrado digital de una sefial senoidal. La grafica en (a) es la sefal original con ruido,
mientras que las graficas (b) (c) y (d) se muestran las sefales filtradas tomando 10,30 y 50 muestras,
respectivamente.
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Con la finalidad de comprobar algunos de los aspectos basicos del filtrado digital de senales, se
desarroll6 un método sencillo de ajuste a una curva de segundo grado. Este fue implementado en un
microcontrolador con la ayuda de rutinas de punto flotante [38]. Los resultados fueron aplicados en el
proceso de compensacion de la respuesta de los sensores utilizados para este proyecto [68], mismos
que pueden verse en la figura 1.12

1.1.5 Actuadores

Los actuadores son elementos indispensables para llevar a cabo un control activo en una nave en
orbita. Algunos ofrecen ventajas de rapidez y precision a costa de un gasto considerable de energia,
este es el caso de las ruedas inerciales y las toberas de reaccion. Las bobinas magnéticas en
cambio, consumen poca energia pero tienen la desventaja de proporcionar pares comparativamente
menores, siendo su respuesta muy lenta.

1.1.5.1 Bobinas magnéticas

Los sistemas de control con bobinas magnéticas, se utilizan de manera efectiva para llevar a cabo
maniobras de apuntamiento y de control de estabilizacion en 6rbita. Son relativamente sencillos, de
bajo peso, no requieren de partes mdéviles, ni de consumibles a bordo. Proporcionan pares poco
significativos, lo que restringe la cantidad y la rapidez de las maniobras, ya que su operacion
depende del valor de las componentes vectoriales del campo magnético en el lugar de la 6rbita
donde se realiza la maniobra. Las dos tendencias principales de utilizacién de bobinas magnéticas en
satélites pequenos son aquellas enrolladas alrededor de la superficie del cuerpo del satélite, que
podemos considerar como bobinas de nucleo de “aire” y una segunda opcién de bobinas con nucleo
ferromagnético de forma tubular. Las primeras proporcionan un dipolo relativamente grande debido a
la gran dimensién de su area transversal, mientras que las segundas lo logran con el nucleo
ferromagnético; éstas ademas son compactas y proporcionan un par suficiente para realizar
maniobras de orientacion y de desaturacion de las ruedas inerciales, como veremos en el capitulo 6.

Figura 1.13 Las bobinas magnéticas imponen pares externos al satélite, y también son utilizadas para
evitar la saturacion de las ruedas inerciales.
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1.1.5.2 Toberas de reaccion

Las toberas de reaccion son un medio comun y efectivo para el control de orientacién de naves
espaciales, debido a que ejercen fuerzas de control relativamente grandes [25]. Su desventaja es un
tiempo de duracién limitado, debido al uso de fluidos consumibles: hidrazina o nitrégeno a presion.
Otra limitante, es el hecho de que no es aceptable tener una sola tobera trabajando en cada eje de
control, ya que una falla significa la pérdida total de control en dicho eje. La necesidad de
redundancia implica el duplicar valvulas, toberas y conexiones, con el consiguiente aumento en peso
y complejidad. Este sistema solo se recomienda para misiones de corta duracidon o en satélites
grandes.

Toberaz para contral

de guiiada y rotacidn

*
Ratacidn
7 guifiada
4
A .
Senzor de tiera Rueda inercial

< Cabecen

i

Figura 1.14 Sistema de estabilizacion con una rueda inercial en el eje de cabeceo y toberas de
reaccion.

1.1.5.3 Ruedas inerciales

La utilizacion de ruedas inerciales como actuadores en un satélite pequeno, posibilitan un
apuntamiento muy fino y permiten disponer de pares correctivos importantes. También son utiles
cuando es necesario llevar a cabo maniobras de apuntamiento sobre algun lugar especifico. Son
dispositivos indispensables cuando es necesario contar con una capacidad de apuntamiento del
orden de una décima de grado o menos, como es el caso de los satélites de percepcién remota [51].
Durante la operacion normal de las ruedas inerciales, éstas van incrementando la cantidad de
momentum angular, por lo que es necesario un sistema que disipe esta energia acumulada. Un
conjunto de bobinas magnéticas puede efectuar el trabajo de desaturacién, ademas de que en si
mismo constituye un sistema de control de orientaciéon de respaldo [50]. Los sistemas de
estabilizacion con ruedas inerciales son usados para mantener la orientacion por intercambio de
momentum entre la nave y las ruedas. Cuando un par perturbador actua en la nave a lo largo de uno
de sus ejes, la rueda reacciona, absorbiendo el par y manteniendo la orientacion.

En la actualidad se cuenta con ruedas inerciales disponibles en el mercado, que pueden ser usadas
de manera ventajosa en satélites pequefios. Mientras que en 1998 se podia contar con una rueda
inercial de 3.2 Kg con un consumo de 5 watts [25], hoy en dia Dynacon [9] ofrece ruedas inerciales
con una masa entre 0.77 y 0.93 kg, un consumo entre 1 y 3.2 watts a una velocidad maxima de +
10,000 RPM, con la opcion de integrar en el mismo modulo un giréscopo de estado sélido.
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Figura 1.15 Ruedas de reaccién en un satélite estabilizado en tres gjes.

Algunos microsatélites con requisitos de apuntamiento de moderados a estrictos y que han hecho
uso de ruedas inerciales como actuadores primarios con éxito son: CHIPSat ( Cosmic Hot Interstellar
Plasma Spectrometer) disefiado y construido por Spacedev (http://www.spacedev.com/). Es un
microsatélite de 40 kg y 60 watts estabilizado en tres ejes que utiliza 4 ruedas inerciales y tiene una
precision de + 0.5 ° y < 3 ° durante eclipse. MOST (Microvariability and Oscillations of Stars)
disefado y construido por Dynacon y la Universidad de Columbia Britanica, Canada
(http://www.astro.ubc.ca/MOST/overview.html). Este microsatélite tiene una masa de 60 kg utiliza un
sensor de estrellas y cuatro ruedas de reaccién para mantener un apuntamiento de 10 arc sec, una
precision dos 6rdenes de magnitud mejor que otros microsatélites. FedSat (Australian Federation
Satellite) fue puesto en orbita en el 2001 con el propédsito de llevar a cabo experimentos en
comunicaciones, ciencia espacial y percepcion remota. Con una masa de 50 kg , 60 watts , cuatro
ruedas inerciales y cuatro giréscopos, proporciona un apuntamiento de £ 1 °© en los tres ejes
(http://www.itr.unisa.edu.au/rd/crcss/fedsatlaunch.htm).

1.1.6. Esquemas de orientacion y control

Los esquemas de orientacién y control abordados en este proyecto, tienen como referencia un
satélite pequeno de orbita baja, cuyo propédsito es obtener imagenes de percepcion remota con
requisitos de apuntamiento de + 0.1 ° en los tres ejes. Se revisaron varios esquemas, con diferentes
actuadores o combinaciones de éstos. En la figura 1.16 se muestra el esquema definitivo, donde una
computadora de abordo, en conjunto con tres microcontroladores, efectia las tareas de deteccion de
orientacion y control. En la tabla 1.2 (pagina 11) fueron mostradas las caracteristicas principales de
los sensores y los actuadores considerados para su inclusion en el microsatélite.

Esencialmente se efectuaron cuatro tipos de pruebas: de freno magnético, de seguimiento del Sol y
de control de estabilizacion, todas ellas con bobinas magnéticas y/o ruedas inerciales, como
actuadores. La experimentacién realizada hasta la fecha permite establecer la factibilidad de llevar a
cabo su puesta en 6érbita Terrestre con los resultados esperados.
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Figura 1.16 Esquema de control propuesto con ruedas inerciales y bobinas magnéticas como
actuadores.

1.2 EL MEDIO AMBIENTE ESPACIAL

Uno de los aspectos mas importantes que no se debe soslayar durante el disefio de cualquier equipo
que pretenda ingresar en orbita Terrestre, es el medio ambiente espacial; ya que éste afecta
directamente el comportamiento de los equipos. Hay que considerar también los requisitos que los
sistemas de cohetes de lanzamiento imponen a las naves espaciales y establecer un minimo de
pruebas que un equipo debe cumplir para quedar calificado para vuelo orbital [46]. Esto cobra cada
vez mas relevancia debido a que muchos microsatélites incluyen componentes de tipo comercial. La
radiacion ionizante en el medio ambiente espacial, cerca de la Tierra, es generalmente mas densa
que en el espacio interplanetario [46]. Los circuitos electréonicos que funcionan en este ambiente
corren un gran riesgo ya que pueden ser afectados o dafados por las tormentas solares; debido a
que el viento solar distorsiona el campo magnético, produce carga estatica en las naves e inclusive
llega a interrumpir las comunicaciones. Los rayos cosmicos causan problemas en los
microprocesadores y otros circuitos integrados, provocan cambios en los estados Iégicos y también
pueden causar dafo total. Los cinturones de radiacion de Van Allen, atrapan particulas altamente
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energéticas que degradan las celdas solares, cambian los estados Iégicos, provocan arcos eléctricos
y causan interferencia electromagnética.

DOSIS DE PARTICULAS SOLARES EN
EL ESPACIO LIBRE
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Figura 1.17 Proteccién metalica contra la radiacion ionizante.

La proteccion contra la radiacién se obtiene realizando un apropiado disefio geométrico, utilizando
cubiertas o ventanas de zafiro, blindando los componentes sensibles con placas metélicas, utilizando
revestimientos 6pticos en las cubiertas o ventanas de los detectores. La proteccion mas utilizada
contra dafio por radiacion en las celdas solares de silicio, es el zafiro artificial; y se ha preferido por su
resistencia a la degradacion en un ambiente de radiacion y su relativa alta densidad comparada con
el cristal. La figura 1.17 nos muestra cual debe ser la densidad del blindaje para lograr una proteccion
adecuada contra la radiacion. Es muy importante conocer la altura de la érbita para determinar la
proteccion adecuada.

1.3 NECESIDAD DE UN SIMULADOR FiSICO

Para poder llevar a cabo el desarrollo y las pruebas de funcionamiento de los sistemas de control de
orientacion de satélites de una manera realista y objetiva, es necesario contar con un equipo que nos
permita simular las condiciones ambientales del espacio exterior como son: vacio, microgravedad,
falta de friccion, etc. Como no es posible emular al mismo tiempo todas estas condiciones, entonces
es necesario tener diferentes equipos para este propésito [66]. En particular, lo que mas nos interesa
desde el punto de vista dinamico, es la falta de friccion. Por esta razéon debemos contar con un
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simulador que nos permita tener, movimiento angular en los tres ejes y un medio con friccion
practicamente nula. El disefio basico de este tipo de simuladores, consiste de una plataforma mévil
donde se colocan los componentes de los sistemas de control, suspendida sobre un soporte que
permita el movimiento en los tres ejes de rotacién, con friccion despreciable. Esto nos lleva
necesariamente a un cojinete neumatico esférico como la uUnica solucién para soportar a la
plataforma [19].

Los cojinetes neumaticos son dispositivos auxiliares muy utilizados para el desarrollo de la
programacion y la instrumentacion de sistemas para determinar la orientacion de naves espaciales.
Aunque existen otras posibilidades de simular la falta de friccion, éstas presentan inconvenientes
como el bloqueo que ocurre con los sistemas basculantes, por ejemplo, ademas de que no presentan
friccion despreciable [71]. Los movimientos traslacionales no son esenciales para esta aplicacion, sin
embargo, la friccién y el desbalanceo en la plataforma, deben mantenerse en un minimo.

Figura 1.18. Simulador de un medio sin friccién, basado en una plataforma suspendida sobre
un cojinete neumatico esférico.

El simulador debe ser totalmente auténomo, es decir, la energia para funcionar debe venir de él
mismo, Y la transmisién de informacién sdélo es permisible a través de senales electromagnéticas, ya
que el uso de cables excederia los limites de desbalanceo permitidos [19]. Para facilitar la operacion
de este tipo de equipos, el satélite completo no debe colocarse en la plataforma, solamente el
sistema de control de orientacion con las caracteristicas inerciales del satélite reproducidas o
escaladas [66].

Un problema que debe tenerse en mente al utilizar este tipo de simuladores, es el balanceo. Algunos
usuarios de estos equipos han llevado a cabo esfuerzos importantes por mantener el centro de masa
de la carga util, en coincidencia con el centro de rotacién del cojinete neumatico esférico, con la
finalidad de minimizar los efectos gravitacionales. En la mayoria de los simuladores se cuenta con un
sistema de balanceo automatico que se encarga de ejecutar esta funcion, debido a que si ésta se
efectia de forma manual, puede llegar a ser demasiado tediosa y tardada y no siempre con
resultados satisfactorios [41].
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1.4 DIFERENTES OPCIONES DE SIMULADORES

Los cojinetes neumaticos son capaces de generar las condiciones de un medio sin friccion, de una
forma semejante a lo que ocurre en el espacio exterior. Por esta razén ha sido la tecnologia preferida
para la investigacion en Tierra, sobre la dinamica y el control de naves espaciales. En todos los
simuladores son usados los cojinetes neumaticos; los mas comunes son los esféricos, que
proporcionan movimiento en tres ejes, sin embargo, en los primeros afios de la era espacial, los
cojinetes neumaticos planos también fueron de gran utilidad para probar el movimiento en un solo
eje. Adicionalmente, se han desarrollado sistemas multiples, utilizando cojinetes neumaticos
esféricos sobre mesas o sobre rieles, para simular un movimiento combinado. Los simuladores de un
medio sin friccion han sido ampliamente utilizados por los ingenieros disefiadores de sistemas de
control de orientacion de satélites, en los laboratorios de instituciones gubernamentales, en la
industria aeroespacial y en las universidades. El primer simulador para estudiar la dinamica satelital
reportado en la literatura, basado en un cojinete neumatico esférico, fue disefiado y construido en
1959 en el Centro de Vuelo Espacial Marshall (Marshall Spaceflight Center), por Haussermann y
Kennel [19].

TEMPLAATURE TORGD
COMPEMBATION

Figura 1.19. Simulador de un medio sin friccién construido en el Marshall Spacefligth Center, con un
par residual final de 5 gr-cm.

Este simulador fue fabricado con estrictas tolerancias de balanceo (5 gr-cm maximo), con un cojinete
de 25.4 cm de diametro con tolerancia de 0.00127 mm, teniendo una masa total de 408 kg. Esta
plataforma fue construida con placas de aluminio soldadas para formar una caja con la maxima
rigidez y fue tratada térmicamente para relevar esfuerzos y evitar que perdiera su forma después de
maquinada (ver figura 1.19). Posteriormente, algunos otros sistemas fueron desarrollados, sin
embargo, la mayoria de ellos estuvieron clasificados como secretos por gobiernos como Estados
Unidos y la exUnién Soviética o fueron propiedad de compaiias espaciales, por lo que la
documentacién abierta no existe. Algunos otros sistemas de prueba, con formas y tamafos muy
variados, fueron construidos en las instalaciones de instituciones y empresas dedicadas a desarrollar
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tecnologia espacial [71]. Una plataforma que utiliza un cojinete neumatico plano, fue desarrollada por
la NASA en el Centro de Investigacion Langley [13], para probar en Tierra un sistema de control de
orientacion seguidor de Sol, éste permitia la experimentacion en un eje a la vez. Tabata [81]
desarroll6 un sistema de simulacion para control de orientacion, con un modelo de satélite sujeto a
un cojinete neumatico esférico, para la Agencia Japonesa de Desarrollo Espacial. A diferencia de la
mayoria de los investigadores que utilizan una plataforma y después reproducen un tensor de inercia
dado, Tabata colocé un modelo de ingenieria con el cojinete neumatico localizado en su centro de
masa. Este procedimiento es muy raro de encontrar entre disefiadores de estos sistemas, ya que se
restringe de manera importante el movimiento en tres ejes y se limitan mucho las posibilidades de
experimentacion.

La Organizacion Europea de Desarrollo Espacial (ESRO), construyé un simulador de gran precisién
que funciona con un cojinete neumatico esférico, para estudiar sistemas de control [66]. Esta
plataforma tiene un par residual de 3.3 gr-cm y cuenta con un sistema de balanceo automatico; la
resolucidon que maneja es de 1 minuto de arco y la repetibilidad es de +/- 1 minuto de arco. Es en
esta década de los 70’s, sin olvidar el simulador construido por Haussermann y kennel en 1959,
cuando se logra un nivel de precisibn en la construccion de simuladores, que es realmente
impresionante. Compafias e instituciones como: El Jet Propulsion Laboratory, NASA Langley
Research Center, United Aircraft Corporation, Grumman Aircraft Engineering Corporation, The
General Electric Company y TRW Systems, desarrollaron sistemas unicos, con gran capacidad y
precision. La mayoria de la informacion sobre el disefio y la manufactura de estos sistemas se ha
perdido y los talleres que los fabricaron estan cerrados. Los cojinetes neumaticos comerciales de la
actualidad, tipicamente no proporcionan la misma estabilidad en la separacién del colchén de aire, ni
los niveles de precisidon de estos sistemas originales [71].

1.4.1 Equipos de simulacién desarrollados en Universidades

Durante los primeros afos de la era espacial, el uso de estos sistemas de generacion de un medio
sin friccion, estuvieron limitados a instituciones gubernamentales y compafias constructoras de
equipo espacial. No fue hasta 1975 cuando se reporta en la Universidad de Stanford, el primer
desarrollo de un equipo de simulacién utilizado para probar sistemas de control de orientacién de
satélites simétricos estabilizados por giro [35].

La Escuela Naval de Posgraduados (Naval Postgraduate School) en Estados Unidos, desarrollé un
simulador para control de orientacion en tres ejes. Esta mesa ha sido utilizada para llevar a cabo
pruebas de funcionamiento de satélites cuyo propdsito es redirigir sefiales laser. Originalmente
fabricada en 1995, esta plataforma tiene una serie de actuadores y sensores, que incluye tres ruedas
de reaccion, toberas de gas frio, girdscopos, un magnetémetro y sensores oOpticos de orientacion.
Fue construida por la empresa Guidance Dynamics Corporation, tiene capacidad de carga de 204 kg
y movimiento de 360 ° en Z y de + 45 ° de inclinacion en los ejes de rotacién y cabeceo [71].

La Universidad estatal de Utah ha desarrollado también un simulador para probar sistemas de control
de orientacién de satélites pequefios [14]. La carga util de simulacion es de 80 kg aproximadamente,
con una plataforma circular de 76 cm de diametro, un cojinete neumatico esférico de 10.16 cm, tres
pares de toberas con gas a presion y un sistema de valvulas de solenoide que permiten llevar a cabo
la orientacién de la plataforma bajo un esquema de control de lazo cerrado de tipo abierto-cerrado
(ON-OFF).

La escuela de Ingenieria Aeroespacial del Tecnolégico de Georgia, EEUU, también reconocio las
ventajas de utilizar un cojinete neumatico en la investigacion de sistemas de control avanzado para
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naves espaciales [29], [28]. El cojinete neumatico fue fabricado por la compafia Specialty
Components Inc. con una capacidad de carga de 136 kg y movimiento de 360 °en Zy de + 30 °en
los ejes de rotacion y cabeceo.

1.4.2 Equipos con movimiento irrestricto en dos ejes

Un cambio drastico en cuanto a sistemas de simulacién de un medio sin friccién se refiere, se dio
cuando fue posible obtener movimiento total en dos ejes. Esto fue logrado gracias a la construccion
de un tipo diferente de plataforma, llamada de tipo dumbbell, que es mostrada en la figura 1.20. Esta
configuracién reduce la interferencia estructural dentro del espacio de rotacion de la carga util y al
mismo tiempo provee de movimiento irrestricto en los ejes de rotacion y guifiada.

Figura 1.20 Plataforma tipo dumbbell, que permite el movimiento libre en dos ejes.

Este simulador desarrollado por la Universidad de Michigan [72] al final de los afos 90 y mostrado en
la figura anterior, estd basado en un cojinete neumatico esférico de 28 cm de diametro. Como puede
apreciarse, una flecha rigida pasa a través del centro de la esfera y soporta dos pares de
plataformas; la flecha es hueca, permitiendo el paso del cableado del arnés a través del centro del
cojinete, llegando a ambos lados sin interferir con el movimiento de la carga util. Esta configuracion
provee una inclinacién de + 45 ° en un eje, mientras que los dos restantes pueden moverse de
manera completamente libre. Esta plataforma de experimentacion triaxial, incluye un magnetémetro,
acelerometros y girdscopos, que proporcionan informacion de la orientacion en tres ejes. Los
actuadores para una carga utii maxima de 163 kg, incluyen seis ruedas de reaccion y cuatro
ventiladores que hacen las veces de impulsores de reaccion.

The Air Force Institute of Technology cuenta con un sistema similar al anterior, también fabricado por
Space Electronics Inc. Tiene una capacidad de carga de 170 kg y un movimiento de + 30 ° en el eje
de cabeceo [71]. Fue desarrollado en 1999 y su trabajo inicial tuvo que ver con orientacién y control
basicos; las investigaciones actuales se centran en los requisitos del sistema de orientacién para
reconocer y localizar masas parasitas afiadidas al sistema.

El Tecnolégico de Virginia, ha desarrollado un sistema que consiste de dos plataformas
independientes. Una de ellas es la tradicional plataforma sustentada sobre un cojinete neumatico, y
la otra un sistema tipo dumbbell. La particularidad de este equipo, es que es utilizado para llevar a
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cabo pruebas de control distribuido entre las dos plataformas. Acopladas por un tercer sistema,
estacionario, se cuenta con una instalacién experimental para la simulacion del control de vuelo en
formacion [71].

En el Tecnoldgico de California (UCLA / Cal Tec) se ha desarrollado un sistema unico, que provee un
movimiento aun mayor que la configuracion tipo “dumbbell’. Este sistema, a diferencia de todos los
discutidos anteriormente, utiliza cojinetes neumaticos esféricos huecos con toda la circuiteria
montada en su interior. Estos pequefios sistemas proveen un movimiento totalmente libre de 360 ° en
los tres ejes [86]. En la figura 1.21 se muestra una prueba de funcionamiento de estos equipos,
donde dos de las cargas utiles flotan simultaneamente y el giro es controlado por una rueda interna.
La carga util “lider” da una serie de comandos de velocidad predefinidos y la nave “seguidora” rastrea
y copia este perfil. Existen planes futuros para incluir formaciones con mas de una nave “seguidora”.

Figura 1.21. Cojinetes neumaticos esféricos huecos, con movimiento de 360 ° en tres gjes.

1.4.3 Sistemas combinados

Los sistemas mas elaborados, combinan los movimientos sobre un plano (flotando sobre una mesa) y
aquellos producidos por un cojinete neumatico esférico, lo que proporciona un movimiento libre con
cinco grados de libertad. Uno de estos ejemplos es el desarrollado por el Flight Robotics Laboratory
del Centro de Vuelo Espacial Marshal de la NASA [67]. Este simulador consiste de una superficie
plana de granito de 13.41 m por 26.21 m donde flota un cojinete neumatico esférico apoyado sobre
una base cilindrica. La carga maxima de simulacion es de 181 kg y se utiliza principalmente para
probar mecanismos de acoplamiento entre naves espaciales.

El Lawrence Livermore National Laboratory ha efectuado esfuerzos encaminados a desarrollar
microsatélites capaces de llevar a cabo maniobras de precision de manera auténoma, incluyendo
acoplamientos, inspeccion, operaciones de aproximacion, formacién en vuelo y mantenimiento [33].
El personal de este Laboratorio, ha desarrollado un sistema que consiste de un vehiculo capaz de
manejar una carga util de 31.7 kg con movimiento libre en el eje de guifiada, de + 15 ° en el eje de
cabeceo y de + 30 ° en el eje de rotacion y puede hacerse flotar sobre una mesa de vidrio de 1.52 x
7.62 m o sobre un riel de 15.24 m de largo. Este ultimo provee movimiento con cuatro grados de
libertad. En la figura 1.22 se muestra este sistema.
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Figura 1.22. Equipo combinado que flota sobre un riel, obteniéndose un sistema con 4 grados de
libertad.

1.5. DETERMINACION DEL OBJETO DE INVESTIGACION

El control de estabilizacién es indispensable para un satélite de percepcién remota que pretende
mantener un apuntamiento continuo hacia la Tierra. El objetivo central de este proyecto es desarrollar
un sistema de simulacion, que permita llevar a cabo pruebas en Tierra de algoritmos de deteccion de
orientacion y control de estabilizacién de microsatélites. Las metas del proyecto son las siguientes:

1.5.1. Metas

1.- Desarrollar e implementar algoritmos de control para satélites pequefios en 6rbita baja.

2.- Establecer los esquemas de deteccion de orientacién y los sensores mas adecuados para su
inclusion en microsatélites.

3.- Determinar los posibles esquemas de control con diferentes actuadores o combinaciones de
éstos, para lograr la estabilizacion en uno, dos o tres ejes.

4.- Llevar a cabo el modelado de una plataforma de simulacién, considerando que se comporta como
un cuerpo rigido.

5.- Disefar y construir un sistema de balanceo automatico que permita efectuar de manera adecuada
los experimentos de orientacion y control en la plataforma de simulacion.

6.- Disefar y construir un sistema de monitoreo inalambrico para desplegar y almacenar la
orientacion de la plataforma, tanto en la fase de balanceo, como durante la realizacion de
experimentos de control de orientacion.

7.- Disefar y construir un simulador de un medio con friccion despreciable, para visualizar
fisicamente los resultados de las soluciones numéricas o analiticas de actuadores, sensores y
algoritmos.
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1.5.2. Requerimientos preliminares del simulador

Después de revisar la gama de posibilidades de medios de simulacion y de entablar conversaciones
con investigadores del Laboratorio de Dinamica Espacial de la Universidad estatal de Utah [65], con
la finalidad de intercambiar opiniones y analizar la factibilidad de disenar y construir un equipo de
simulacion. Se llegoé a la conclusion de que el simulador que mejor se adapta a las necesidades de
nuestro trabajo, consiste de una plataforma circular sustentada por un cojinete neumatico esférico.
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Figura 1.23 Tipo de plataforma de simulacién disefiada y construida para este proyecto.

Se estableci6 la conveniencia de utilizar materiales compuestos en la plataforma, para obtener una
superficie con un coeficiente de expansion térmico cercano a cero, y una rigidez mecanica
suficientemente grande para evitar deformaciones con la maxima carga. El cojinete neumatico
esférico, se selecciond de tipo multiflujo, con diametro de 10 cm y fue maquinado en bronce con una
capacidad nominal de carga de 76 kg.

La filosofia de disefio estuvo principalmente enfocada a la utilizacion de este equipo como una mesa
de pruebas, donde pudieran verse rapidamente algunos resultados, ademas que proveyera de un
medio practico para la integracion de los componentes del sistema de control de orientacion. La
figura 1.23 muestra el disefio basico de la plataforma de simulacion y en el capitulo 5 se presentan
los disefios mecanicos y los calculos del cojinete neumatico esférico, ademas de la manufactura de
la plataforma con materiales compuestos (fibra de carbono-epoxy).
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1.5.2.1 Caracteristicas principales de la plataforma de simulacion

Uno de los primeros criterios de disefio que se establecieron en este proyecto, fue el que la
plataforma pudiera servir para una gran variedad de pruebas de orientacion, es decir, utilizar
diferentes métodos de control de orientacion como pueden ser: gradiente gravitacional, par
magnético, toberas de reaccion, ruedas inerciales; o sistemas combinados. Sin embargo, como lo
menciona Rizos [66], |la realizacion de un equipo capaz de proveer un medio de simulacién que cubra
los diferentes sistemas de orientacion; introduciria tremendas dificultades técnicas. Debe tomarse en
cuenta que es mas practico y sencillo, el utilizar mas de un equipo para cubrir completamente la
gama de opciones de simulacion espacial. De ser necesario se deben disefiar y construir diferentes
simuladores para cubrir el espectro de las diferentes opciones de control de orientacion.

Como se menciono, la capacidad de carga maxima nominal del cojinete neumatico esférico es de 76
[kg]. Esto no implica un tamafio maximo de satélite que podamos simular, ya que es posible hacer un
escalamiento tanto del tensor de inercia del satélite bajo prueba, como de los actuadores, y de esta
manera hacer las pruebas experimentales para un equipo de mayores dimensiones. Solamente hay
que ser muy cuidadosos en no incurrir en errores de escalamiento. Sin embargo, la tendencia
general es la de desarrollar satélites pequenos y en nuestro caso no se vislumbra la necesidad de
tener una mayor capacidad de masa de simulacion. No obstante, esto no implicaria mayor dificultad
ya que tenemos la capacidad de disefiar y construir los cojinetes neumaticos esféricos de las
dimensiones apropiadas para sustentar una masa mayor.

1.5.2.2 Materiales utilizables

En todas las plataformas de simulaciéon que se encontraron en la literatura, se ha utilizado para su
construccion el aluminio, ya sea en forma de placas soldadas para formar una estructura muy rigida
[19], o estan constituidas de una sola pieza de forma circular y con multiperforaciones [14]. Los
duraluminios de la serie 2,000 son muy ligeros y resistentes; sin embargo, su coeficiente de
expansion térmico longitudinal es relativamente grande (o= 23.8 x 10 / °C), lo que obliga a tener un
sistema de control de temperatura ambiente en el intervalo de + 1 °C, para que no se rebasen los
limites de desbalanceo maximo permitidos [19], [66]. Con el fin de evitar esta complicaciéon en
nuestro simulador, se decidié utilizar materiales compuestos, que proporcionan un coeficiente de
expansion térmica cercano a cero y que ademas ofrecen la ventaja de tener una masa reducida.

Para la fabricacién de los cojinetes neumaticos esféricos, los diferentes constructores han utilizado
aluminio con algun acabado que aumenta la dureza superficial, como el anodizado [76], o se ha
utilizado algun tipo de bronce que tiene una mayor dureza y por ende mayor resistencia contra las
rayaduras [19], [66]. Aunque en el funcionamiento nominal del cojinete nunca debe haber contacto
entre la copa y la semiesfera, esto solo puede suceder en caso de que ocurra un corte accidental del
flujo de aire. Para nuestro simulador se decidio la utilizacién de un bronce fosforado de la serie SAE
62, que presenta muy buenas caracteristicas de dureza (Brinell 60, Knoop 80 y Vickers 69) y
resistencia a la tension (240 MPa) [69]. En el capitulo 5 se muestran a detalle los pasos del disefio y
la fabricacién del cojinete neumatico.

1.5.2.2.1 Materiales antimagnéticos

En todos aquellos componentes que las restricciones de disefio lo permitan, deben utilizarse
materiales con caracteristicas antimagnéticas. Esto va de acuerdo con uno de los tipos de sistemas
que se tiene pensado experimentar en la plataforma y que consistira en efectuar acciones de control
empleando bobinas magnéticas. Este sistema requiere de la utilizacion de un magnetémetro que sea
capaz de determinar las tres componentes vectoriales del campo terrestre; por esta razén deben
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tomarse en cuenta los materiales empleados en la construccion de la plataforma y otros dispositivos
que seran colocados encima o debajo de ella, para no crear campos magnéticos parasitos que
causen errores en la medicion de la orientacion. De hecho, una perturbacién en érbita se considera a
aquella causada por la interaccion del campo magnético generado dentro del satélite y el campo
magnético terrestre. EI magnetdmetro se coloca lo mas lejos posible de las propias bobinas
empleadas para generar pares magnéticos, para evitar ser influido por su campo. Este sensor debe
ser calibrado en orbita, para cancelar los campos magnéticos espurios.

1.5.3 Modelado de la plataforma de simulacion

Figura 1.24 El problema fundamental de la parametrizacion de la orientacion en tres ejes, consiste
en especificar la orientacion de los ejes de la nave u,v,w en el marco de referencia 1,2,3 [87].

Para determinar la orientacion en tres ejes de una nave, es necesario transformar las soluciones de
orientacion entregadas por los sensores en un sistema de coordenadas fijo al cuerpo del satélite
(u,v,w), a un sistema de coordenadas inercial (1,2,3), (ver figura 1.24). La matriz de cosenos
directores es una relacion fundamental que nos especifica la orientacidon de un cuerpo rigido, sin
embargo, existen otras parametrizaciones que pueden ser mas convenientes dependiendo de la
aplicacion y que se resumen en la tabla 1.3 [87].

Tabla 1.3 Algunas parametrizaciones de la orientacion.

Parametrizacion Notacion
Matriz de cosenos directores A=[Aj]
Ejes de Euler/ angulo de Euler e,d
Parametros simétricos de Euler 01,92,93,94 (q)
(quaterniones).
Vector de Gibbs g
Angulos de Euler. 0,0,y

En el apéndice A se hace una breve resefia de las parametrizaciones que fueron consideradas en
este proyecto y en el capitulo 3 se muestra el modelo que se utiliza para efectuar el balanceo de la
plataforma.
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1.5.4 Diseino y fabricacion de la plataforma y el cojinete neumatico esférico

El cojinete neumatico esférico es la pieza fundamental en la plataforma de simulacién, ya que este
dispositivo es capaz de proveer un movimiento de rotacion en tres ejes y es donde se genera un
medio con friccion practicamente nula. Debido al relativo alto costo de adquisicion de este
componente (6,000 US Cy) se decidio llevar a cabo su fabricacion en nuestra Universidad; esto a la
larga resulté muy benéfico, ya que durante este proceso se asimilaron todos los aspectos de su
disefo y construccion. Para ésta ultima tarea, fue invaluable la colaboracion del personal del Taller de
Disefio y Manufactura Avanzada de la Facultad de Ingenieria de la Universidad Nacional Auténoma
de México. Durante el desarrollo de este proyecto, se construyeron varias mesas de simulacion, una
de estas plataformas fue transferida a investigadores del Centro de Investigaciéon en Matematicas
(CIMAT) en Guanajuato, Gto, México [59], con la finalidad de que efectuaran pruebas de orientacién
y control para el microsatélite SATEX-1 [62].

Figura 1.25 Semiesfera y copa, partes fundamentales de un cojinete neumatico esférico.

El cojinete forma un colchon de aire de 0.0254 mm entre la semiesfera y la copa. Es de tipo
multiflujo, con seis perforaciones capilares con diametro de 0.55 mm proporcionalmente espaciadas.
Las dimensiones finales de la semiesfera fueron 99.9348 + 0.0414 mm, mientras que la copa tuvo un
didmetro de 100.4727 + 0.0235 mm. Este permite el movimiento de 360 ° en el eje de guifiada y de +
50 ° en los ejes de rotacion y cabeceo. La presion de trabajo del aire suministrado del exterior,
depende de la carga; teniendo un valor de 3.2 kg/cm? con una masa de 35 kg. La utilizacion de filtros
en la linea de suministro de aire es indispensable, ya que el agua, el aceite o el polvo, pueden
romper facilmente el delgado colchén de aire.

Los principales factores que se tomaron en cuenta para seleccionar el material con el que se fabricé
la plataforma fueron: el coeficiente de expansion térmico y las caracteristicas mecanicas. El aluminio
es un metal facilmente maquinable, sin embargo, dado que se pretende mantener un par residual del
orden de 20 g-cm, no es muy recomendable por su coeficiente de expansion térmico, de 23.8 x 10° /
°C. Los materiales compuestos, especificamente los de fibras de carbono-epoxy, proporcionan gran
rigidez y estabilidad mecanica, al mismo tiempo que poseen un coeficiente de expansion térmico de
aproximadamente 0.028 X 10° / °C, que es sensiblemente menor que el del aluminio. Este hecho
permite evitar el tener un cuarto con temperatura controlada, eludiendo una complicacién mas para la
realizacién de las pruebas.
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Figura 1.26 Plataforma construida con fibras de carbono.

1.5.5. Sistema de balanceo automatico con masas deslizantes

El simulador permite llevar a cabo una amplia gama de pruebas de deteccién de orientacion y control
de estabilizacion para satélites pequefios. Sin embargo, para poder efectuar pruebas confiables es
necesario que este se encuentre balanceado, lo que ayuda a minimizar los efectos causados por los
pares gravitacionales.

Figura 1.27 Plataforma de simulacién con el sistema de balanceo automatico.
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Un conjunto de masas deslizantes es utilizado para efectuar un balanceo en el simulador. Para
mantener el control de la masa total del sistema y sus propiedades inerciales, las masas utilizadas
deben ser moviles y totalmente controlables [41]. Dichas masas pueden cumplir la doble funcién de
servir como lastre y para llevar a cabo el ajuste fino de localizacion del centro de masa y de los ejes
de inercia principales.

En el capitulo cuatro, se describen con detalle todos los aspectos inherentes a los dos
procedimientos desarrollados para llevar a cabo el balanceo automatico de la plataforma, efectuando
una reubicacién del centro de masa, a través del empleo de un conjunto de masas deslizantes. En el
primero, la matriz de inercia y el centro de masa son obtenidos a través de la identificacion del
sistema, usando sensores de velocidad angular y acelerometros, y resolviendo un conjunto de
ecuaciones de Euler que describen el movimiento para un cuerpo rigido. Tres masas deslizantes son
empleadas como actuadores para re-localizar el centro de masa en tres ejes [54]. En el segundo
método, se efectué6 una modificacion muy importante, llevando a cabo un balanceo estatico,
Unicamente en dos ejes [56]. Esto se realiza, por medio de las sefiales de dos inclinometros que
determinan la orientacion de la plataforma con respecto al plano horizontal y de dos masas
deslizantes para reposicionar el centro de masa. Esto representd un importante ahorro en masa,
tamano y complejidad, ademas de que mejord el par residual final. Este balanceo es exclusivamente
estatico y su justificacion esta basada en el hecho de que los satélites estabilizados por giro, estan en
desuso y no se encuentran contemplados en nuestras aplicaciones.

En la figura 1.27 se pueden apreciar las masas deslizantes; localizadas en dos ejes perpendiculares,
una brujula electrénica; ubicada en el centro de la plataforma, que hace las veces de magnetometro y
que adicionalmente cuenta con dos inclinometros que son los que proporcionan las sefiales de
control para lograr el balanceo en dos ejes, el sistema de transmision inalambrica; que envia la
orientacion en tres ejes, proporcionada por la brijula, y por ultimo; un microcontrolador que se
encarga de ejecutar el programa de balanceo manejando los motores de pasos, a través de una
etapa de potencia [7].

Tabla 1.4 Pares perturbadores presentes en un simulador de un medio sin friccion.

I. Pares que provienen de la propia lll. Pares producidos por el medio ambiente.
plataforma. e Amortiguamiento causado por el aire
Desbalanceo estatico * gorrlentes de a’|:.e
Desbalanceo dinamico * ampos magneticos
e Vibracion

Anisoelasticidad
Inestabilidad de los materiales
(tensidn, temperatura, humedad)

e Gradiente gravitacional
Movimiento de equipos
(solenoides, relevadores, etc.)

Il. Pares causados por el cojinete neumatico. |IV. Pares producidos por el equipo bajo prueba.

e Defectos en el maquinado. e Corrimiento del centro de masa con
e Efecto aerodinamico de turbina respecto al centro del cojinete neumatico por:
e Aire de salida que choca contra la 1. Descarga de baterias

plataforma 2. Descarga de tanques a presion

(combustible o algun otro gas)
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La tabla 1.4 nos muestra una lista de los pares perturbadores que es posible encontrar en un
simulador de un medio sin friccion y que causan un desbalanceo. En este proyecto se tuvieron en
cuenta todos ellos, sin embargo, se consideraron en especial: el desbalanceo estatico, los cambios
de temperatura y los defectos en el maquinado del cojinete neumatico, para propdsitos de evaluacion
del par residual final.

1.5.5.1 Sistema de monitoreo inalambrico
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Figura 1.28 Pantalla del sistema de monitoreo en donde se aprecia la graficacion y el
almacenamiento de la orientacion de la plataforma. A la derecha se muestra un archivo con
datos de orientacion manejado por un programa de bases de datos.

Se ha desarrollado un sistema de monitoreo que cumple con la funciéon de desplegar en tiempo real
una representacion grafica de la orientacién de la plataforma, al mismo tiempo que muestra en
formato alfanumeérico, la informacion de la hora y los angulos de los tres ejes de orientacion. Los
datos son transmitidos en forma inalambrica y son almacenados en un archivo, para su posterior
graficacion y analisis [37].

1.6. COMENTARIOS DEL CAPIiTULO

Se ha establecido que conforme se aumente la complejidad y los requisitos de precision en el
apuntamiento de los satélites que se desarrollen, deberan plantearse nuevas alternativas de
plataformas, tanto en lo que respecta a la precisidon en el maquinado del cojinete neumatico y el
sistema de balanceo automatico, como a la precisién y la repetibilidad de las mediciones de la
orientacion. Obviamente que la precision depende directamente del costo de los dispositivos
utilizados.
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En la practica es muy ventajoso el tener varias plataformas, ya que de esta manera es posible llevar
a cabo diferentes experimentos al mismo tiempo, sin tener que esperar a desarmar un sistema para
montar el siguiente, asi se puede avanzar en paralelo y ahorrar tiempo.

El hecho de utilizar la plataforma como un medio de integracion y prueba de sensores, electronica y
computadora de abordo, representa muchas ventajas, ya que un niamero importante de problemas
de integracion puede ser identificado y resuelto facilmente; por ejemplo, cuando un algoritmo es
demasiado lento para enviar la accion de control, debe ser reescrito con un cddigo mas eficiente, o
los comandos de los actuadotes pueden ser verificados directamente para que realmente corrijan la
desviacion en la direccion adecuada, etc.
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Capitulo

SISTEMAS DE DETECCION DE ORIENTACION Y CONTROL DE
ESTABILIZACION.

EI apuntamiento estable de un satélite, incrementa de manera significativa la cantidad y calidad de
experimentos que pueden ser llevados a cabo con estos equipos espaciales. En este capitulo se
hace una descripcion de los sistemas de orientacion y de control de estabilizacion que han sido
desarrollados para su posterior implementacion en un satélite de orbita baja. Al final del capitulo se
muestra un diagrama general de conexion de todos los componentes, donde se sefiala
principalmente la precision que entregan, su masa y la energia que consumen.

Se hace una descripcion detallada de aquellos sensores y actuadores que fueron utilizados en este
proyecto. Algunos de ellos fueron disefiados y construidos de manera especifica para esta
aplicacion. Es importante sefalar que los dispositivos utilizados durante las pruebas de orientacion y
control, no estan calificados para vuelo espacial. Estos dispositivos fueron fabricados o adquiridos a
partir de componentes comerciales de bajo costo, con la finalidad de comprobar tanto su
funcionalidad, como algunos conceptos basicos de orientacion y control.

En el capitulo 6 se presentan una serie de pruebas de deteccion de orientacion y de control
estabilizacion, todas ellas llevadas a cabo en el simulador de un medio sin friccion.

2.1. SENSORES DE ORIENTACION.

Los sensores comunmente utilizados para determinar la orientacion de un satélite son los de Sol, de
Tierra y de estrellas. Ruiz [68] hace una breve descripcion del funcionamiento de los principales tipos
de dispositivos que se han utilizado tradicionalmente para este propdsito. Sin embargo, en esta
descripcion se pasan por alto a los sensores que funcionan con arreglos de imagen CMOS, a los
cuales hace referencia Humprhreys [21]. Ruiz también omite a los sensores de Sol basados en
arreglos lineales de fotodiodos, los cuales tienen particular importancia debido a que eliminan los
problemas de calibracion inherentes a los que emplean celdas solares; ya que éstas sufren
variaciones en su respuesta a lo largo del tiempo por cambios de temperatura y por la exposicion a la
radiacion ionizante.

En esta seccion soélo se presentan aquellos sensores especificos que fueron considerados para este
proyecto.
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2.1.1. Sensor de sol.

Este sensor es analdgico, tiene cuatro fotoceldas en un arreglo en cruz, como el que se muestra en
la figura 2.1. Nos proporciona la informaciéon de la orientacién en dos ejes independientes: el de
rotacion y de cabeceo. En la parte superior tiene una ventana cuadrada de longitud I utilizada como
mascara, ésta permite que la iluminacion en las dos celdas de cada eje, sea la misma cuando el Sol
se encuentra perpendicular a ellas. La electrénica utilizada esta calibrada para que en esta condicion
la salida de voltaje sea 2.5 [volts]; a medida que la inclinacion aumenta, el voltaje varia de manera
proporcional al angulo de desviacién de manera lineal [57].

vantana

I : CUerpo

celdas solares del sensor

celdas solares

Figura 2.1. Esquema del sensor de sol con 4 fotoceldas en arreglo cruzado.

Una desviacion en el apuntamiento en cualquiera de los ejes provoca una iluminacion
desbalanceada en las parejas de detectores, medible por comparacion y resta electronica. La
cobertura o campo de vista, esta limitada por un angulo maximo +0max, que esta en funcion de la altura
del sensor y de las dimensiones de las celdas. Podemos tomar el campo de visién £5max, como punto
de partida para determinar la altura L, con la ecuacion 2.1. El voltaje de salida del sensor de Sol esta en
funcion del voltaje que entregan las fotoceldas y las ganancias en los amplificadores y comparadores de
sefial. Si consideramos que el angulo de desviacion, con respecto al vector solar, es proporcional a la
diferencia de las sefales de salida de cada pareja de detectores, entonces para determinar la sefial de
error usamos la ecuacion 2.2.

/)

o =+tg| L= 2.1
max g L ( )

e =(2KJ,ILA)S (2.2)

donde: KJ, = K1 = Kodpo. K es la constante de amplificacion y J, la densidad de corriente de
cortocircuito de las celdas solares.

Las fotoceldas utilizadas son manufacturadas por Spectrolab, modelo K4710 de silicio, con
resistividad de 10 Q/cm, tamafo de juntura de 0.15 micras, metalizacion frontal de Ti Pd Ag, tiene
una multicapa antirreflectiva, sus dimensiones son de 1.9 X 2 cm y cuentan con una cubierta
adicional de cristal, que las protege contra la radiacion ionizante. Sus parametros eléctricos, bajo las
condiciones de 135.3 mW/cm? @ 28 °C, son los siguientes: Js. = 39.3 mA / cm?, J,, = 36.6 mA / cm?,
Vi =0.454 V, P, = 16.6 mW / cm?, Vpc 0.545 V, Cff = 0.78 y una eficiencia promedio minima de
12.3% [74].
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Las razones principales para usar este tipo de sensor son su sencillez de disefio y la linealidad en la
respuesta. Una necesidad deseable de operacion, es la de proporcionar la maxima cobertura posible,
aun sacrificando la resoluciéon. Para dar cumplimiento a esta restriccion, se obtuvieron las curvas de
respuesta a diferentes angulos de cobertura del sensor, modificando simplemente la altura de la
mascara superior [68].

Figura 2.2. Sensor de Sol en una prueba de funcionamiento utilizando una celda solar calibrada.

Las pruebas de funcionamiento fueron realizadas en el laboratorio utilizando una lampara de
halégeno con una fuente de voltaje regulada. En la figura 2.3a podemos apreciar que al disminuir
demasiado la altura, la linealidad de la respuesta desaparece y también se pierde la simetria con
respecto al eje X, (volts). La altura seleccionada fue de 2 cm, con este valor la cobertura queda
establecida en + 22 grados (figura 2.3b).
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Figura 2.3. (a) Respuesta del sensor al variar la altura de la ventana. (b) Respuesta a 2 [cm] de altura

con una cobertura de + 22 grados.

En la figura2.4 se puede observar el comportamiento del sensor al variar la temperatura de las
celdas solares, en un intervalo de 18 a 52 °C. El efecto que causa esta variacién, es un cambio en la
ordenada al origen (en la recta voltaje vs inclinacion), donde se mantiene constante la pendiente.
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Inclinacion

[*]

Figura 2.4. Respuesta del sensor a cambios de temperatura en las celdas solares.

La radiacion ionizante es un efecto acumulativo que va dafiando la estructura interna de las
fotoceldas, disminuyendo la respuesta a lo largo del tiempo. En la figura 2.5 se muestra la curva de
degradacién para una érbita de 760 km de altura y una inclinacién de 96 grados. Para construir esta
grafica se tomaron en cuenta los datos de degradaciéon por radiacion proporcionados por el
fabricante de las fotoceldas y un modelo de eventos de ocurrencia de particulas ionizantes en orbita

terrestre [57].

Con la finalidad de compensar las variaciones de respuesta ante cambios de temperatura y a causa
de la radiacion ionizante, se desarrollé un algoritmo que emplea las curvas de respuesta del sensory

de las fotoceldas.
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Figura 2.5. Curva que relaciona el porcentaje de disminucion en la respuesta de las celdas solares
(K4710), con la degradacion producida por la radiacién ionizante a lo largo del tiempo.
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Por cada grado centigrado, la respuesta de las fotoceldas disminuye en 2.2 mV, con esta informacion
se calcula el nuevo punto donde nos encontramos de la curva y obtenemos la compensacion por
temperatura (ver esquema en figura 2.6). Para calcular el factor de degradacion, se emplea una tabla
de datos precargada donde se tiene el afio y el factor que hay que aplicar. Se implementd un
algoritmo en punto flotante en un Microcontrolador de la serie MC68HC11, donde primero se realiza

un filtrado digital de las sefales y posteriormente la compensacion. Esta metodologia se describe de
manera detallada en [68].

Microcontrolador

Celdas g i
Solares Clr.cl:utos d.e Salida
Acondlilﬁ?‘namlento Filtrado
%}_ﬁ E: Orientacien
% Compensacion en grados.
EjeX | Af contra variacion
= D o > 8 datos
~Intensidad Independientes
*ij' s = Temperatura
-4 = Degradacion

Figura 2.6. Diagrama de bloques del sensor de sol y su interfaz con un microcontrolador, donde se
lleva acabo la compensacion.

El disefio mecanico del sensor es bastante simple, consiste de una base donde van colocadas las
celdas solares y de una tapa que hace las veces de ventana que permite iluminar selectivamente las
celdas (ver figura 2.7). El arreglo de cuatro celdas se encuentra montado sobre un chasis metalico

en forma de prisma rectangular, la base es cuadrada y tiene 7.16 cm por lado, mientras que la altura
total es de 2.8 cm.

M 7.6
. ™
LYl 7.6
2 =
|- —_ ] | —-T—F-
18 . . 252
67.6 G7.6

Figura 2.7. Dimensiones finales del sensor en mm. Vista superior.

Este dispositivo esta disefiado para soportar las condiciones ambientales del espacio, por esta razon
se construyd con aluminio aeroespacial de la serie 2023 y se le dio un acabado anodizado negro,
con la finalidad de evitar reflejos en su interior y lograr una resistencia contra la corrosion causada
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por el oxigeno monoatémico presente en orbita. El método de fabricacion consistié en desbastar un
bloque macizo de material con una fresadora, quedando de dos piezas unicamente: el cuerpo y la
base. La electronica de amplificacion y acondicionamiento usa componentes militares y estara
protegida por una caja metalica contra radiacién y cambios de temperatura [57].

2.1.2. Sensor de Tierra.

Como ya se menciond, una referencia importante para determinar la orientacién de un satélite, es la
posicion de la Tierra. Para un satélite de orbita baja, particularmente de percepcién remota, esta
opcion es muy importante puesto que la camara y las antenas montadas en él, deben tener un
apuntamiento continuo hacia la superficie de la misma. Con el objeto de probar un sistema practico
en el laboratorio y experimentar con el concepto de deteccién de limbo terrestre, se construyé un
prototipo de sensor de Tierra [48], con el arreglo mostrado en la figura 2.8.

: gje de rotacidn

Espacio frio ————— detectores

pargja de deteccidn
pareja de deteccidn de desviacidn en eje
de desviacian en eje | de cabeceo

de rotacidn

Figura 2.8. Pruebas de laboratorio para la deteccion de orientacion en dos ejes, con sensores de
limbo Terrestre.

La determinacién del apuntamiento se realiza con 2 detectores colocados sobre ejes perpendiculares
independientes, que reciben una proyeccion del limbo Terrestre sobre su superficie y entregan una
salida de voltaje proporcional a la porcion detectada del disco Terrestre, simulado por una placa de
aluminio de forma circular. La respuesta en ambos detectores es comparada por la electrénica y
acondicionada para producir una respuesta proporcional al valor en grados de la desviaciéon del
sensor. La salida de voltaje es convertida a un formato digital para ser enviada hacia el sistema de
adquisicion de datos [51].

2.1.2.1 Sensor infrarrojo con detectores de selenuro de plomo.

El cuerpo de estos sensores es de forma cilindrica y tienen un lente con diametro de 2.54 cm, que
concentra la radiacion IR en el punto focal a una distancia de 6 cm . El primer prototipo (figura 2.9)
fue realizado con detectores de Selenuro de Plomo fabricados por Optoelectronics, el modelo es el
OTC-11-5 [42], aunque su respuesta espectral es de 1 a 4 um, lejos de las 14-16 um de la capa de
CO,, sirvio para probar el concepto de deteccion del limbo Terrestre en el laboratorio. El detector
cuenta con un enfriador termoeléctrico integrado tipo peltier, para reducir el ruido de fondo tipico en
esta clase de sensores. Estos detectores al ser polarizados, funcionan como un resistor variable. La
radiacion infrarroja induce cambios en la conductividad, por lo que existe una variacion de la
corriente que pasa a través del detector.
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Figura 2.9. Sensor de Tierra estatico basado en un detector IR de selenuro de plomo.

Cada detector es alimentado con 50 volts a través de una resistencia de 1 Mohm para disminuir la
corriente. Se incluyeron varios circuitos de acondicionamiento y amplificaciéon para procesar la
variacion de voltaje del detector. Para disminuir el ruido de la sefial de salida, se colocaron dos filtros
paso bajas Sallen & Key en cascada con una frecuencia de corte de 5 Hz (figura 2.10). La sefal se
envia a un microcontrolador donde se lleva a cabo la conversion A/D, un ajuste a una curva de
segundo orden (por minimos cuadrados) y la transformacién a hexadecimal del valor de desviacion
en grados [8].

Tel EE=YEH 10kS~s 14 ~Acqs

g i 1] SO Tl Snhas [e1 o] =S aY
SENAL SIN FILTRAR

Tel EE=IEH S500MS- s °26 Acqas
= |

~No ref
crossing

Tsomv - - T STs - Ch T =Tzamv

SENAL FILTRADA

Figura 2.10. Eliminacion de ruido de las sefiales con filtros de Salen and Key en cascada.

La resolucién obtenida en este sensor es del orden de + 0.5 grados, con lo que se ha conseguido el
objetivo planteado al inicio del proyecto. En la figura 2.11 se muestra una curva tipica de respuesta.
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Figura 2.11. Pruebas de desviacion de apuntamiento en un eje.

2.1.3. Magnetometro.

Con el propdsito de determinar las tres componentes vectoriales del campo magnético de la Tierra y
poder efectuar pruebas de orientacion y de control de estabilizacién utilizando bobinas magnéticas
como actuadores, se adquirié una brujula electrénica comercial (figura 2.12). Este dispositivo llegé a
ser el sensor de orientacion mas utilizado durante la gran mayoria de las pruebas que se
efectuaron con la plataforma, por ser simple, eficaz y proporcionar las sefales de: cabeceo,
rotacion y Norte verdadero, temperatura y las 3 componentes magnéticas (X,Y,Z). Esto es debido a
que adicionalmente posee dos inclindmetros que proporcionan la desviacién con respecto a la
horizontal (ejes de alabeo y cabeceo).

Figura 2.12. Brujula electrénica que consta de un magnetémetro en tres ejes y de dos inclinbmetros
en los ejes X, Y.

Las principales caracteristicas de la brujula electréonica EZ-COMPASS-3 son la precision que entrega
y su masa y tamafio reducidos [3]. En la tabla 2.1 se sefialan sus caracteristicas técnicas. Una
ventaja importante de este sensor, es que nos permite hacer una calibracion en su respuesta para la
medicién de las tres componentes magnéticas. Compensa la influencia de anomalias localizadas en
su proximidad, lo que permite obtener lecturas corregidas. Este sensor envia datos a una tasa de
10.5 hz, a través de la interfaz serie RS232.
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Tabla 2.1. Caracteristicas principales de la brujula electrénica.

Azimut 0 — 360 grados
Cabeceo 1 70 grados
Alabeo 1 70 grados
Resolucion de azimut 12 bits

Resolucion de inclinacion

12 bits, escala completa, ambos ejes

Precision de azimut

< 0.5 grados

Repetibilidad de inclinacion < 0.02 grados
Campo magnético + 2 Gauss, maximo
Resolucion magnética <1 mGauss
Polarizacion 5VCD
Temperatura -30 a +85 °C

Peso < 45 gramos
Calibracion EEPROM no volatil

300 — 38400 bauds
Serial RS232, NMEA-0183, RS-422
10.5 veces/seg

Comunicacion
Formato de salida
Actualizacion maxima

2.1.4. Sistema de medicion inercial en dos ejes.

Para este proyecto se desarrollé un sistema de medicion de la orientacion en dos ejes, de tipo
inercial [53]. Este sistema esta basado en la utilizaciéon de girdscopos y acelerébmetros en un
esquema de filtrado complementario, donde se obtiene una referencia de la vertical. Los giréscopos
obtienen la orientacién, mientras que los acelerémetros corrigen la deriva de los primeros. Esta
unidad de medicion inercial determina la orientacién en los ejes de rotaciéon y cabeceo, mientras que
la brujula electronica establece el rumbo (eje Z). La precision que se obtiene es de + 1 [°], por un
periodo de al menos 4 horas [55]. La implementacion de un sistema de obtencion de referencia de la
vertical fue debido a que los giréscopos piezoeléctricos utilizados [80] tienen una deriva muy grande
(90 °/hr). Su utilizacion como sensores de orientacion en la plataforma, se ve limitada a unos cuantos
minutos por esta razén se recurrié a este esquema [60].

2.1.4.1. Determinacion de la vertical.

El conocimiento de la orientacién angular de una plataforma espacial, con respecto a un sistema de
ejes de referencia externo, es de importancia fundamental para la estimacion de la orientacion y su
control [55]. Las cantidades tipicas que deben ser medidas son los dngulos de orientacién de Euler
@, ® y P, definidos con respecto a un nivel local, a un Norte también local y a las velocidades
angulares inerciales del vehiculo P, Q, R. Estas cantidades se muestran en la figura 2.13. La matriz
de rotacion lleva a cabo la transformacion de cualquier vector entre las coordenadas Terrestres Xe,
Ye, Ze y las del vehiculo Xy, Yy, Z,.

Es importante notar que las velocidades angulares inerciales P, Q, R no son idénticas a las

velocidades angulares de Euler (D@‘{’ La primera tripleta representa las proyecciones del vector

de velocidad angular inercial total Q, sobre los ejes del cuerpo del vehiculo X, Y., Z,, mientras que
la ultima tripleta representa las velocidades angulares de Euler alrededor de los ejes OM, ON y Ze,
respectivamente.
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Figura 2.13. Relaciones entre los ejes fijos al cuerpo del vehiculo y aquellos fijos en Tierra.

Las relaciones cinematicas entre P, Q, R y ®,0,% son conocidas como las ecuaciones
diferenciales de Euler [6]:

P=d— sen® (2.3)
0= (:)cosCD + ‘P cos Osen®

R = -0 sen® +W¥ cos © cos (2.5)

Alternativamente, resolviendo para q)@,\P en términos de P, Q, R tenemos:

@ = P+ Qsen® tan O + R cos O tan O (2.6)
é=Qcos(D — Rsen®
\ij:QsenCI)+RcosCI) (2.8)

cos® cos®

Las tres ultimas ecuaciones, no lineales, son de particular importancia técnica debido que permiten el
célculo de los angulos de Euler ®, ®, ¥, dadas las condiciones iniciales ®,, ©y, ¥, y usando las
mediciones P, Q, R; que no son mas que las velocidades angulares entregadas por los girdscopos
en los ejes de cabeceo, rotacién y guifiada, respectivamente.

A través de las integraciones de ®,0,¥ obtenemos los angulos calculados de Euler @, 0., Y., que

estan referidos al espacio inercial. Estos valores calculados acumulan errores debido a la rotacion de
la Tierra y a la deriva de los giréscopos. Sin embargo, en el sistema de dos ejes para determinacion
de la vertical implementado, los acelerometros corrigen la deriva de los girdscopos a través de un
esquema de ayuda. La figura 2.14 muestra el sistema de referencia de la orientacién, ayudado por la
gravedad, los subindices m y ¢ estan indicando cantidades medidas y calculadas, respectivamente.
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Figura 2.14. Esquema implementado para obtener una referencia inercial de la vertical.

Tomando como punto de partida las siguientes relaciones:

(:)c =gcosg, —rseng, (5.9)

®. =p+tand (gsend +rcosg,) (5.10)
Los acelerémetros A, y A,, montados con sus ejes sensitivos alineados con los ejes de cabeceo y
rotacion, son usados para corregir los valores de 6. y ¢, . Las aceleraciones medidas a,, y aym
proporcionan informacion sobre la inclinacion de 6 y ¢ Estas lecturas son comparadas con las
aceleraciones calculadas a,. Yy ay. La diferencia entre ellas es la sefial de error que se usa para
corregir 6,y ¢, através de las constantes K, y K.

a, =gsend, (5.11)
a, =-gcosl send, (5.12)

Finalmente, se pueden determinar los valores de 6_y ¢_a partir de las siguientes ecuaciones:
0. =0+ [lgcosg, —rsing, — K e, it (5.13)
0

6. =0, +j.[p+tan96(qsin¢c +rcos¢c)—Kye¢]it (5.14)
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En todas las expresiones de la figura 2.14 el sufijo n fue afiadido para distinguir entre variables
anteriores y nuevas. Durante la ejecucion del algoritmo, el tiempo de integracion es calculado a partir
de una funcion de C+, debido a que se encontraron diferencias en el tiempo de adquisicion de
muestras, lo que a su vez causaba inconsistencias en la determinacién de la orientacion [5].

Figura 2.15. Giréscopos y acelerometros alineados con los ejes del contenedor del sistema de
medicibn inercial.

Para este sistema de medicion inercial se integraron tres girdscopos y dos acelerémetros de bajo
costo (figura 2.15). Los acelerometros son micromaquinados [22] tienen una gama de operacion de
12 g’s, un ruido RMS de 0.02 g y cuentan con médulos de amplificacion, acondicionamiento de sefial
y compensacion por cambios de temperatura. Los giréscopos cuentan con un intervalo de medicion
de £100 °/s, un ruido RMS de 0.05 °/s y una deriva de 90 °/hr.

2.2. ACTUADORES.

La utilizacion de ruedas inerciales como actuadores en un satélite pequefo, posibilitan un
apuntamiento muy fino durante la misién y permiten disponer de pares correctivos relativamente
grandes; particularmente utiles en el momento en que el satélite se separa del cohete portador, ya
que puede tener un giro no deseado. También son de gran utilidad cuando es necesario llevar a cabo
maniobras de apuntamiento sobre algun lugar especifico. Tienen el inconveniente de ser costosas,
masivas y de presentar el problema de desgaste en los cojinetes, lo que limita hasta cierto punto su
tiempo de vida; aunque son dispositivos indispensables cuando es necesario contar con una
capacidad de apuntamiento del orden de una décima de grado o menos, como es el caso de los
satélites de percepcion remota. Durante la operacion normal de las ruedas inerciales, éstas van
incrementando la cantidad de momentum angular, por lo que es necesario contar con un sistema que
sea capaz de desaturar o disipar esta energia acumulada. Un conjunto de bobinas magnéticas es un
medio muy conveniente para efectuar el trabajo de desaturacion, ademas de que en si mismo
constituye un sistema de control de orientacion de respaldo, aunque no proporciona la precision ni la
rapidez de un sistema de ruedas inerciales [49].

2.2.1. Bobinas magnéticas.
Existen dos geometrias basicas para las bobinas magnéticas utilizadas en satélites pequenos, una
de ellas es de forma tubular o de cilindro alargado y la otra es siguiendo el contorno perimetral del

satélite. Las primeras ofrecen ventajas en cuanto a sus dimensiones reducidas; ya que con un
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material adecuado en el nucleo, es posible obtener momentos dipolares relativamente grandes. Son
faciles de colocar aunque presentan histéresis y no linealidades. Las bobinas arrolladas alrededor
del satélite son otra opcidén viable, ya que aun con las reducidas dimensiones del satélite, se puede
contar con una mayor area en el nucleo y por tanto, con un mayor dipolo [50].

Es indispensable contar con una estimacion bastante aproximada de los pares perturbadores que
seran encontrados en orbita. A partir de esto es necesario llevar a cabo una serie de calculos y
pruebas fisicas conducentes a: la seleccidon del material, la geometria, el calibre del alambre, las
dimensiones de las bobinas, el tipo de nucleo, el numero de vueltas y el voltaje 6ptimo de operacion
[27].

El dipolo producido por una bobina esta dado por la siguiente expresion:

d=p*(NI)A*n (5.15)

donde:
4, es la permeabilidad del nucleo.
N, es el nimero de vueltas.
I, es la corriente a través de la bobina.
A, es el area transversal de la bobina.
n, es un vector unitario normal al plano del arrollamiento.

Lo que obtenemos es un dipolo que tendera a alinearse con el campo magnético Terrestre
produciendo un par externo al satélite. En la figura 2.16 se pueden ver el tipo de lineas de campo
generadas en una bobina de forma tubular.

Figura 2.16. Direccion del campo magnético para una bobina tubular.

Los materiales considerados para la construcciéon de las bobinas fueron: plata, aluminio y cobre. El
cobre fue seleccionado por presentar ventajas en cuanto a su conductividad, costo y densidad. Se
tomo en cuenta la masa y su resistencia tanto eléctrica como mecanica para determinar el calibre
mas adecuado; un diametro muy pequefio implica una resistencia eléctrica alta y poca resistencia
mecanica (sobre todo a la tension). En la tabla 2.2 se muestran los calculos donde se considera la
utilizacion de nucleos de aire. Para contrarrestar los pares perturbadores es necesario contar con un
dipolo del orden de 12 A-m?, como se muestra en la seccion 6.1.1. (Pares perturbadores en érbita).
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Tabla 2.2. Bobinas con nucleo de aire a diferentes diametros. (u=1)

¢ bobina |AWG# | vueltas |RenQ V en volts Peso en gr Dipolo en Am?
50cm |28 448 150 11 507.21 6.41

10cm |28 2247 150 11 507.21 1.288

6 cm 28 3914 150 11 507.21 0.808

2cm 28 11,211 150 11 507.21 0.257

Debido a que las bobinas con nucleo de aire no son capaces de proporcionar los pares adecuados,
con la excepcion del caso de la bobina arrollada alrededor del perimetro del satélite; se hace
necesario utilizar un nucleo ferromagnético. Para el calculo de los parametros principales se ha
considerado un nucleo de 2 cm de diametro, una longitud de 40 cm y una resistencia aproximada de
150 Q y con un voltaje de 11 volts para mantener el consumo en 0.8 watts [27]. Estos parametros
son semejantes a los usados por un fabricante de bobinas magnéticas con amplia experiencia en la
industria espacial [25].

La insercién de un nudcleo ferromagnético permite obtener un mayor dipolo al incrementar la
permeabilidad, esto puede significar menor nimero de vueltas, y menor masa, pero por otra parte se
genera una histéresis y un campo menos uniforme. Se considerd que los mejores materiales para
llevar a cabo el disefio definitivo de nuestras bobinas son aquellos que cuentan con una
permeabilidad relativamente baja como el cobalto (250), el niquel (600), el hierro (5,000) y el Hierro-
silicio (7,000).

Tabla 2.3. Calculo de bobinas con nucleos ferromagnéticos con ¢=2 [cm], y calibre 28 AWG

Nucleo Numero de Masa de la | Masa del Masa total |Dipolo en
Ferromagnético | vueltas bobina en grinicleo engr | engr Am?
Cobalto 11,217 507 1,105 1,612 7.16
Niquel 11,217 507 1,105 1,612 17.19
Hierro-silicio 11,217 507 877 1,384 200.5

Recalculando, una vez que se demuestra que el calibre 28 implica un gran nimero de vueltas, se
busca un calibre menor para aumentar la resistencia y se obtiene el disefio definitivo. El cobalto fue
seleccionado para el nucleo por tener un magnetismo residual pequefio [27].

Tabla 2.4. Parametros finales de las bobinas tubulares.

Longitud: 40 cm Alambre: cobre calibre 32 AWG (0.20320 mm)
Diametro: 2 cm Bobinas: 2.4 arrollamientos

Masa total: 974 gr Nucleo: cobalto

Dipolo: 12 Am® Numero de vueltas: 4914

Figura 2.17. Disefio final de la bobina con nucleo ferromagnético.
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2.2.2. Ruedas inerciales.

Como ruedas inerciales, se han utilizado tres masas cilindricas que han sido montadas en los ejes de
igual numero de motores de corriente directa. Estos actuadores han sido utilizados en el Laboratorio,

en lugar de los tradicionalmente costosos dispositivos calificados para vuelo espacial [25] que sirven
para el mismo proposito.

6cm

MOTOR DE DC

3.5cm 2y Tw f.4cm

=
1.7cm

Figura 2.18. Dibujo de una de las ruedas utilizadas y su acoplamiento con el motor de CD.

Los motores trabajan a 24 volts y 0.1 Amp, consumiendo 0.8 watts. Cuando funcionan en modo de
rueda inercial la velocidad varia entre 1,400 y 2,200 RPM, siendo el limite de velocidad maximo de
4,200 RPM. Un circuito PLL se encarga de mantener una velocidad constante, mientras que un
tacémetro sirve para medir directamente la velocidad angular de las ruedas [11]. Para este sistema
los decodificadores fueron descartados por cuestiones de retraso en las lecturas.
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Figura 2.19. Circuitos de conversion D/A y etapa de potencia para la interfaz motor-PLL.
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Figura 2.20. Localizacion de la rueda sobre el eje Z, en la plataforma de simulacién

2.3 ESQUEMA GENERAL DE ORIENTACION Y CONTROL DE ESTABILIZACION.

El esquema general de deteccion de orientacion y control de estabilizacion, utilizando ruedas

inerciales y bobinas magnéticas, se muestra en la siguiente figura.
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Figura 2.21 Diagrama esquematico donde se muestran los componentes principales de los
subsistemas de deteccién de orientacién y control de estabilizacion.

En la tabla 2.5 se muestran las caracteristicas principales de todos los componentes del sistema de
deteccion y control de orientacion. Es de notarse que con una masa de 6.43 kg y un consumo
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maximo pico de 14.40 w suponiendo que estuvieran encendidos al mismo tiempo todos los
actuadores, se puede lograr una estabilizacién en los tres ejes, dentro de un intervalo de + 0.1
grados.

Tabla 2.5 Componentes del sistema de orientacion y control.

Componente No. De |Masa |Consumo|_Precisién Comentarios

piezas | kg watts
Giréscopos (3) 0.300 |3.00 0.01%s De estado sdlido, 5 afos de vida.

Deriva 6 °/s

Magnetometro en (1) 0.150 |0.80 1 mgauss Confiable, de bajo peso y consumo
tres ejes
Sensores de Sol (3) 0.375 [0.90 0.1° No disponible en eclipse.
Sensores de Tierra | (2) 0.118 10.70 01° Disponible en toda la érbita.
Ruedas inerciales | (3) 2.790 [6.60 0.01° Muy precisas, 5 afios de vida.
Par: 30 mN-m
Bobinas magnéticas | (3) 2.700 |2.40 3° Confiables, medianamente
12 A-m? precisas
TOTAL 6.433 [14.4

2.4 COMENTARIOS SOBRE EL CAPITULO.

Particularmente especiales son los sensores de velocidad angular. No importando lo costoso o
sofisticado que sean, todos presentan el fenémeno de deriva. Una desviacién de 90 °%hr como la que
presentan los giréscopos utilizados en este proyecto, sélo permite la experimentacioén por algunos
minutos antes de que los errores acumulados hagan infructuosa cualquier experimentacion, sin
embargo, un conjunto de acelerémetros en un esquema de filtrado complementario provee una
manera de compensar la deriva, como se demostré en este capitulo.

Los sistemas compuestos de un magnetometro, un conjunto de bobinas magnéticas y un modelo de
campo geomagnético, ofrecen una buena alternativa para la determinacion de la orientacion y el
control de estabilizacién, al mismo tiempo que constituyen un sistema de navegacion al proporcionar
la posicion de la nave dentro de su 6rbita terrestre.
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Capitulo

MODELADO DE LA PLATAFORMA DE SIMULACION

Para poder llevar a cabo el control de orientacién de satélites pequefos, uno de los objetivos de

este trabajo, es necesario hacer un modelado suficientemente adecuado. Existe un compromiso
entre utilizar un modelo simple y uno que incluya todos los componentes de la dinamica de la nave,
que estan presentes en todo momento, pero que en ocasiones no son significativos [41]. El satélite
sera modelado considerando que es un cuerpo rigido, que los momentos de inercia principales
pueden ser determinados de manera precisa y pueden ser posicionados de tal manera que los pares
de control, puedan ser aplicados alrededor de cada uno de los ejes principales de inercia.

En este capitulo se hace una breve descripcion de la matriz de cosenos directores, que es la
parametrizacibn mas comun que se utiliza para determinar la orientacién de un cuerpo rigido.
Posteriormente, se presenta el desarrollo del modelo que se utiliza para efectuar el balanceo
automatico de la plataforma. En el apéndice A se desarrolla un modelo simplificado de las
ecuaciones de movimiento cuando se tiene solamente rotacion, para pruebas de funcionamiento en
Tierra con la plataforma de simulacion.

3.1.- PARAMETRIZACION DE LA ORIENTACION.

Cualquier vector A puede ser expresado como:

A =A(cos ai+cospj+cosyk) (3.1)

donde a, B, y son los angulos que forma A con los ejes i, j , k respectivamente y cos a, cos B, cos y

son conocidos como los cosenos directores de A

Para poder determinar la orientacién en tres ejes de una nave, es necesario llevar a cabo una
transformacioén para pasar de un sistema de coordenadas fijo al cuerpo del satélite a un sistema de
coordenadas inercial. Consideremos que nuestro satélite es un cuerpo rigido, asumamos que existe
una tercia de vectores unitarios u,v,w ortogonales, fijos al cuerpo de la nave, de tal manera que:

UXV =W

El problema basico es especificar la orientacion de esta tercia, con respecto a algun marco de
referencia fijo. Ver figura 3.1
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1
Figura 3.1 El problema fundamental de la parametrizacion de la orientacion en tres ejes, consiste en

especificar la orientacion de los ejes de la nave u,v,w en el marco de referencia 1,2,3.

Si podemos relacionar los componentes de u,v,w a lo largo de los tres ejes del marco de
coordenadas 1,2,3 tendremos entonces la orientacion completamente definida. Para esto
necesitamos nueve parametros, que pueden ser vistos como los elementos de una matriz A de 3x3,
llamada matriz de orientacion:

W W, W,

donde i = (u,,u,,u;)" , v =(v,,v,,v;)",w=(w,w,,w;)". Cada uno de estos elementos es el
coseno del angulo entre un vector unitario fijo al satélite y uno de los ejes de referencia; u, por

ejemplo, es el coseno del angulo formado entre u# y el eje inercial 1. Es por esta razén que a la
matriz A, se le llama matriz de cosenos directores. Sus elementos no son todos independientes, por
ejemplo, el hecho de que u sea un vector unitario, implica que:

ul +ul +ul =1 (3.3)
y la ortogonalidad entre u y v, significa que:
uv, +u,v, +uv; =0 (3.4)

Todas estas relaciones pueden resumirse con la siguiente igualdad: el producto de A por su
transpuesta, es la matriz identidad.

AAT=1 (3.9)

Esto quiere decir que A es una matriz ortogonal real. La definicion del determinante de A es:

det A = ii - (¥ x W) (3.6)

El hecho de que los vectores u,v,w formen una tercia ortogonal (en el sentido positivo), quiere decir
que det A=1. Entonces, A es una matriz ortogonal real propia.
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La matriz de cosenos directores es una transformacion de coordenadas que mapea vectores
desde el marco de referencia inercial, hacia el marco fijo al cuerpo del satélite. Esto quiere decir
que si a es un vector con componentes a,,a,,a; localizado a lo largo de los ejes de referencia,

entonces:

u, u, u,|a, u-d a,
Aa=|v, v, v,|a,|=|v-a|=|a, (3.7)
w,ow, w; | a, w-a y

Los componentes de 4a son los mismos del vector a a lo largo de la tercia u,v,w fija al satélite.
Una transformacién de una matriz ortogonal real propia, conserva las longitudes de los vectores y los
angulos entre ellos. Esto significa que puede representar una rofacién. El producto de dos matrices
ortogonales reales propias A" = A'A representa los resultados de rotaciones sucesivas, primero
por 4 y luego por A', en ese orden. Debido a que la transpuesta y la inversa de una matriz
ortogonal son idénticas, 4’ mapea los vectores fijos al cuerpo del satélite, hacia el marco de
referencia inercial. También existe el hecho de que una matriz de 3x3 ortogonal real propia, tiene por
lo menos un vector caracteristico, cuyo valor caracteristico es la unidad. Esto quiere decir que existe
un vector unitario € , que permanece inalterado al ser premultiplicado por 4:

Aé =e (3.8)

El vector e tiene las mismas componentes a lo largo de los ejes del satélite y a lo largo de los ejes
de referencia. Entonces € es un vector que se encuentra a lo largo del eje de rotacién. La existencia
de ¢ demuestra la validez del teorema de Euler: La rotacién de un cuerpo rigido alrededor de un
punto fijo, es equivalente a una rotacion alrededor de un eje que pasa a través de dicho punto.

Nosotros vemos a la matriz de cosenos directores como una relacion fundamental que nos especifica
la orientacion de un cuerpo rigido. Sin embargo, algunas otras parametrizaciones, que se resumen
en la tabla 3.1, y que se discuten en el apéndice A, pueden ser mas convenientes dependiendo de la
aplicacion [87]. En todos los casos, siempre relacionaremos los parametros con la matriz de cosenos
directores.

Tabla 3.1 Representaciones alternativas de la orientacion en tres ejes.

Parametri- Notacion | Ventajas Desventajas Aplicaciones mas
zacién comunes.
Matriz de No existen singularidades ni Seis parametros En el analisis para
Cosenos A=[A] funciones trigonométricas. La regla | redundantes. transformar vectores de
directores U de productos es adecuada para un marco de referencia a
representar rotaciones sucesivas. otro.
Ejes de Euler e, Clara representacion fisica. Un parametro redundante Comando de
y angulo de Un eje indefinido maniobras de orientacion.
Euler cuando @ =0.
Parametros | q¢,92,93,q4 | No tiene singularidades ni Un parametro redundante. | Navegacion inercial
simétricos funciones trigonométricas. La regla | No hay una interpretacion a bordo.
de Euler Q) de productos es adecuada para Fisica obvia.
(quaterniones) representar rotaciones sucesivas.
Vector de g No existen singularidades ni Valor infinito para una Estudios analiticos.
Gibbs funciones trigonométricas. La regla | rotacion de 180°
de productos es adecuada para
representar rotaciones sucesivas.
Angulos de 6,0,y No tiene parametros Con algunos valores de Estudios analiticos.
Euler. redundantes. La interpretacion fisica | 9 presenta singularidades. | Entrada/ Salida.
es clara en algunos casos. La regla de productos no es | Control de orientacion
adecuada para representar | a bordo en naves
rotaciones sucesivas. estabilizadas en tres ejeS.
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3.2.- MODELO DE CUERPO RIGIDO DE UN SATELITE UTILIZANDO LAS ECUACIONES DE
EULER.

Es muy comun utilizar las ecuaciones de Euler para la determinacion de la orientacion de un cuerpo
rigido. Estas pueden ser escritas de la siguiente manera [45]:

T =1_awx+(I_ —Iyy)a)ya)z
T, :Iyy o, +(1_—1_)o o, (3.9)
T, =1_ a)z+(1yy —Im_)a)xa)y

Donde T7,,7,,T, son los momentos externos alrededor de los ejes principales; IXY,IW,IZZ son los

momentos de inercia principales, y @0 ,0, son las velocidades angulares alrededor de los
mismos ejes principales.

Las ecuaciones y los angulos de Euler constituyen un método clasico para describir la posicién de un
cuerpo rigido en el espacio, con respecto a un sistema de coordenadas inercialmente fijo [20]. Las
ecuaciones de Euler estan basadas en ejes fijos al cuerpo. Para poder visualizar el movimiento
descrito por estas ecuaciones, en un sistema de coordenadas inercial, un juego de angulos de
rotacion o de orientacion debe aplicarse a estas ecuaciones. Los angulos de Euler se utilizan de
manera comun en la determinacién de la orientacién de naves espaciales. Algunas secuencias
presentan singularidades en la posicion horizontal, que es precisamente la orientacion mas probable
de un satélite en su apuntamiento continuo hacia la Tierra, esta es una razén muy importante para no
emplearlas. Usar una secuencia diferente de angulos de Euler, significa trasladar la singularidad a
otra posicién en la que no cause problemas.

En este trabajo de tesis se usaron dos secuencias: la 2-1-3 (ver figura 3.2), con la que se ejemplifica
el desarrollo de las ecuaciones de movimiento simplificadas, donde sélo existe rotacion, y que se
muestran en el apéndice A; y la 3-2-1, utilizada en las ecuaciones también simplificadas, que sirven
para determinar la desviacion del centro de masa de la plataforma con respecto al centro geométrico
del balero de aire para corregir el desbalanceo, mismas que se muestran en la siguiente seccion.

Z,Z1

Figura 3.2 Definicién de la secuencia de rotacion 2-1-3; Cabeceo (8), Rotacién (¢ ) y Guifiada ().
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3.2.1. Ecuaciones de movimiento.

Para modelar la dinamica de la plataforma de simulacion, para propédsitos de identificacion de
parametros y balanceo dinamico, se ha utilizado la secuencia ZYX o 3-2-1, cuyas matrices de
rotacién basicas son: R,-I,R12 ny. El subindice denota el marco de referencia inicial y el

superindice denota el marco de referencia final. Estas matrices estan definidas de la siguiente
manera:

cosy seny O cosd 0 —senf 1 0 0
Rl-1 =|—seny cosy O Rl2 = 0 1 0 Ré’ =|0 cos¢ seng (3.10)
0 0 1 sen@ 0 cosf 0 —seng cos¢

El orden de la multiplicaciéon para obtener R,»b debe ser: Ré’ Rl2 Ril , de tal manera que la matriz de
rotaciéon queda:

cosé cosy costbkeny —sent
Rl = sengsen@cosy —cosgsenly sengsenbseny +cosgcosy  sengcosé (3.11)

1

cosgsenfcosy +sengseny  cosgsenbseny —sen@dcosy  cos¢@cosl

y las ecuaciones de movimiento se pueden escribir como sigue:

[ ] 1 [ ] 0 [ ] 0
b _ b b
0" =¢/0 +¢9R2 1 +1//Rl, 0 (3.12)
0 0 |
O 1 o] afl 0 0 |0 . 0
a)y =¢|0|+60 cosg seng| 1 +(//Rl, 0 (3.13)
0 0 —seng cos¢g| 0 1
L Z
o oll o O o| —send
a)y =¢|0|+06| cosg |+ | sengcost (3.14)
0 — seng cos ¢ cosd
Lz ]
T
@ —sen@ 0 1] l/./
X
a)y =|sengcos@ cosg O] & (3.15)
cosgcosd —senf O °
L7z -1 ¢

y en su representacion mas comun la podemos expresar como:
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. seng cos ¢
0
l/./ cosé cosé @
01=0 cos¢ —seng |, (3.16)
¢ 1 sengtan@ cosgtand | o,

H , el vector de momento angular alrededor del centro de masa puede escribirse como:

Hy,=M(@rxV) (3.17)

Donde M es la masa total del sistema, res el vector que conecta el centro de rotacion (CR) con el
centro de masa (CM), y V' es la velocidad correspondiente al centro de masa. Por otra parte, se
puede demostrar que la tasa de variacion del momentum angular, con respecto al tiempo, es igual a
las fuerzas externas aplicadas a la plataforma, es decir:

dH
dt

- M, (3.18)

Donde M, son todos los pares aplicados a la plataforma (internos, gravitacionales y aerodinamicos).

0

Cuando el centro de masa tiene un corrimiento con respecto al centro de rotacion; puede

escribirse de la siguiente manera:

dH
dt

0:(rx;)+l;lc+{a)ix(er;:}+(a)i+HC) (3.19)

Donde Hc es el momento angular alrededor del centro de masa y @, es el vector de velocidad
angular. Se deben asumir ciertas cosas para poder utilizar la ecuacion 3.19; se debe suponer que la
aceleracion debida a la translacion del centro de rotacion es despreciable y que la plataforma se
comporta como un cuerpo rigido. Los momentos externos aplicados M ,, pueden ser descompuestos

en:

M =M +Mg+M

0 int ernos

(3.20)

aero

Donde M. son los pares internos, Mg es el par gravitacional aplicado sobre el CMy M es

int ernos aero

el par de arrastre aerodinamico cuando la plataforma se encuentra girando. Los vectores
mencionados son definidos de la siguiente manera:
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.o +1I 0, +1 0,

He= o +1 0, +1 0 (3.21)
Lo +1,0, +1 0,
Mintx
Minternns = Minty (322)
Mintz
-B.o;
— 2
aero - Bya)y (323)
-B.o;
0 —cos¢cos@ sengcost
Mg =M*g cos ¢ cos & 0 sen@ |r (3.24)
—sengcos @ sen6 0

Sustituyendo las ecuaciones 3.19 y 3.20 en 3.18 junto con las definiciones de arriba, tenemos un
conjunto de ecuaciones de la forma

Aw+B=M (3.25)

Donde A,B,M quedan definidas de la siguiente manera:

mr® +mr* +1 —mrr +1 —mrr +1
y z xx Xy Xy X z Xz
A=| —mrr +1 mr’ +mr’ +1 -mr v +1 (3.26)
Xy xy X z »w y z yz
—mrvr +1_ —mr v +1 mr® +mr* +1
Xz Xz y z yz X y zz

(—Zmr ro+1 )012+(2mr r =1 )o’>+(-mrr +1 )o o
y z zy y y z yz z X z Xz x "y

2 2
+(mrxry—1xy))a)xa)z +(mr; —mr, —IW+IZZ)a)ya)Z

(2mrr +1 )coz+(—2mrr +1 _)o>+(mrr —1_)o o
x z zx x x z Xz z y z zy x "y

B = +(—mr? —mr? 1, -1 )o o +(-mrr +1 o o (3.27)

(—2mrr +1 )(02+(2mrr I )’ +(mr’ —mr’> =1 _+1_)o o
Xy zy x Xy xy y X y xx yy Xy

+(—mryrz +Iyz) Jo o +(—mrr +1 )a)ya)zz

M, - Bxa)f —mgr, cos @ cos O +mgr_seng cos 0
M=\M;., |+ - Bya’i + mgr cos ¢ cos O+ mgr_sen (3.28)
M,.. - Bza)z2 —mgrxsen¢cosﬁ—mgrysen
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Reacomodando la ecuacion 3.25 obtenemos la forma final de la totalidad de las ecuaciones de
movimiento, como se muestra a continuacion:

w=(A)'(M-B) (3.29)

Estas ecuaciones, integradas y resueltas simultdneamente con la matriz de rotacion, describen la
dinamica del simulador y pueden ser aun mas simplificadas. Si asumimos que w, r, M y los

aero

productos de inercia cruzados son pequefios comparados con los otros términos y que ademas
son cero, entonces tenemos:

int ernos

[mg /1 _](—r, cospcosO+r_senpcost)
= [mg/[yy](rx cos ¢ cos 0 +r_sent ) (3.30)
[mg/IZZ](—rxsen¢c0s6’—rysen9)

Con la ecuacion 3.30 la plataforma ha sido modelada como un cuerpo rigido cuyo centro de masa se
encuentra desplazado una distancia » con respecto al centro de rotacion del cojinete neumatico
esférico. En la seccion 4.3 se describe la metodologia empleada para balancear dinamicamente la
plataforma de simulacion.

La manera en que se determinan los momentos de inercia de la plataforma, se describe en el
capitulo cuatro. Se han llevado a cabo varias modificaciones en la plataforma, segin se han ido
probando diferentes combinaciones de sensores y actuadores, por lo que los valores de los
momentos de inercia principales se han estado modificando conforme estas variantes.

3.3 COMENTARIOS SOBRE EL CAPITULO.

La matriz de cosenos directores es una relacion fundamental que especifica la orientacion de un
cuerpo rigido, sin embargo existen otras parametrizaciones de la orientacion. Es indispensable saber
cual es la mas adecuada para la aplicacion que se desarrolla.

En algunos casos es necesario utilizar un juego de angulos de rotacién para especificar la
orientacidon en un sistema inercial, es importante seleccionar un juego de angulos adecuados para
evitar que la orientacion mas probable de nuestro satélite quede indeterminada, debido a que las
ecuaciones presentan una singularidad. Se debe tener la misma precauciéon cuando se experimenta
en el laboratorio con la plataforma fija al balero de aire esférico.
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Capitulo

METODOS DE BALANCEO AUTOMATICO PARA EL SIMULADOR
DE UN MEDIO SIN FRICCION.

El simulador presentado en este trabajo de tesis permite llevar a cabo una amplia gama de pruebas
de deteccion de orientacion y control de estabilizacion para satélites pequefios. Sin embargo, para
poder efectuar pruebas confiables es necesario que este se encuentre balanceado, lo que ayuda a
cancelar en cierta medida los efectos causados por los pares gravitacionales. En este capitulo se
describen los dos procedimientos desarrollados para llevar a cabo el balanceo automatico de la
plataforma, mediante la reubicacién del centro de masa, a través del empleo de un conjunto de
masas deslizantes y esquemas de control realimentado.

Se ha desarrollado un sistema de monitoreo que cumple con la funcién de desplegar en tiempo real
una representacion grafica de la orientacion de la plataforma, al mismo tiempo que muestra en
formato alfanumérico, la informaciéon de la hora y los angulos de los tres ejes de orientacion. Los
datos son transmitidos en forma inalambrica y son almacenados en un archivo, para su posterior
graficacion y analisis.

4.1. SISTEMAS DE BALANCEO.

El proceso de balanceo de una plataforma sin fricciéon, que no va acompafiado de un método
automatico, resulta muy tedioso, tardado, muy dificil de efectuar y no siempre permite alcanzar
resultados satisfactorios [41]. Por estas razones se diseiid un conjunto de masas deslizantes que
bajo el control de un sistema realimentado, permite efectuar un balanceo adecuado [37]. El objetivo
primordial, es el tener la capacidad de llevar el centro de masa de la plataforma, hacia al centro de
rotacion del cojinete neumatico esférico [14].

Lang [32] ha demostrado que para balancear estaticamente un sistema (i.e. posicionar su centro de
masa), es necesaria una sola masa. Para balancear dinamicamente un sistema (i.e. posicionar los
ejes de inercia principales), se necesitan dos masas, ya sean afadidas o sustraidas. Para mantener
el control de la masa total del sistema y sus propiedades inerciales, las masas utilizadas deben ser
moviles y totalmente controlables [41]. Dichas masas cumplen la doble funcién de servir como lastre
y para llevar a cabo el ajuste fino de localizacion del centro de masa y de los ejes de inercia
principales.
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En secciones subsecuentes, se describen los dos métodos desarrollados para balancear al
simulador. En el primero, la matriz de inercia y el centro de masa son obtenidos a través de la
identificacion del sistema, usando sensores de velocidad angular y acelerometros, y resolviendo un
conjunto de ecuaciones de Euler que describen el movimiento para un cuerpo rigido [54]. Un
conjunto de tres masas deslizantes es empleado como actuadores para re-localizar el centro de
masa en tres ejes. En el segundo método, se efectué una modificacién muy importante, llevando a
cabo un balanceo estatico, Unicamente en dos ejes (rotacion y cabeceo) [56]. Esto se efectua, por
medio de las sefiales de dos inclinometros que determinan la orientacién de la plataforma con
respecto a la horizontal local y de dos masas deslizantes para reposicionar el centro de masa. Esto
representd un importante ahorro en masa, tamafio y complejidad, ademas de que mejor6 el par
residual final [60]. Este balanceo es exclusivamente estatico y su justificacion esta basada en el
hecho de que los satélites estabilizados por giro, no se encuentran contemplados en nuestras
aplicaciones, por tanto, no es necesario el balanceo dinamico.

Para caracterizar completamente a nuestra plataforma, ya sea para propositos de balanceo o para
efectuar pruebas de control de orientacion, es indispensable tener la siguiente informacion: la masa
total, la matriz de inercia, su orientacion inicial y un modelo que describa su dinamica.

4.1.1. Métodos para determinar los momentos de inercia.

Para conocer el tensor de inercia del sistema existen varios métodos. La principal complicacion es
que en la plataforma existen muchos componentes y algunos de ellos presentan una geometria
irregular, lo que hace dificil que se calculen los momentos de inercia de cada uno de ellos; a no ser
que se les asigne una forma arbitraria de: cilindro, paralelepipedo, esfera, etc. Una manera de
calcular los momentos de inercia de la plataforma, es a través de un modelo en CAD y asignando
densidades de masa a cada componente [30], otros dos métodos para determinar los momentos de
inercia de sistemas complejos y que son comunmente utilizados en la industria espacial son: el
calculo analitico y la experimentacion pendular bifilar torsional. Ambos proporcionan tipicamente, un
resultado del orden del 10% del valor real, aunque el péndulo bifilar torsional, tiene la capacidad
potencial de dar un resultado con error del 5%, si se tiene cuidado en el disefio y la construccion de
este equipo. El método analitico no necesita de componentes o equipos adicionales y para muchas
aplicaciones puede ser suficiente el 10% de error que entrega [41]. Otro método experimental que
también se utiliza, mide las fuerzas de reaccion externas inducidas, a través de celdas de carga, y
encuentra la matriz de inercia que mejor satisface las ecuaciones de movimiento, siguiendo un
método de ajuste por minimos cuadrados [36]. Este tiene la desventaja de involucrar un esfuerzo
muy importante tanto en la preparacion, como en la experimentacion. Otra manera de determinar las
propiedades inerciales de una plataforma que se encuentra en un medio sin friccion, es basandose
en la conservacion del momentum angular, [15], [54], [30], ante la imparticion de un par conocido y
midiendo la respuesta con los componentes inerciales con los que ésta se encuentra instrumentada.
Este método permite determinar el tensor de inercia y al mismo tiempo el corrimiento del centro de
masa, con respecto al centro de rotacion de la plataforma.

Enseguida se hace una breve descripcion de aquellos métodos que fueron considerados en este
trabajo de tesis, para determinar la matriz de inercia de la plataforma de simulaciéon. Los que se
utilizaron finalmente fueron los de conservacion del momentum angular y el analitico, éste ultimo fue
empleado para corroborar la informacion obtenida con el primero. En la seccion 4.3 se describe su
utilizacion para efectuar un balanceo dinamico automatico.

4.1.1.1. Determinacion del tensor de inercia usando un modelo en CAD

Este método proporciona una estimacion confiable de la matriz de inercia (menos del 5% de error),
sin embargo, para su aplicacion es necesario generar un modelo detallado, que incluya todos los
componentes de la plataforma, incluyendo tornillos y tuercas (ver figura 4.1). También es necesario
asumir que la distribucién de masa en todos los componentes es homogénea. Una de sus principales
complicaciones, es la dificultad asociada al disefio de un modelo de CAD en 3D [30].
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Figura 4.1. Modelo de CAD para la plataforma de simulacion.

4.1.1.2. Calculo del tensor de inercia por el método analitico

La metodologia para determinar el tensor de inercia de forma analitica, consiste en calcular los
momentos de inercia de cada uno de los elementos individuales que componen el sistema y mover
cada momento de inercia calculado, hacia un punto de referencia comun, utilizando el teorema de los

ejes paralelos [75].

2 2
L, I, I (x; +x3) XX, X1 X3
2 2
Ip=\1, 1,, Iy| +m x,x (x; +x3) Xy X5 4.1)
2 2
Iy Iy, 1], X3X) X3%, (x; +x3)

La matriz de inercia calculada de cada uno de los componentes lg, es evaluada alrededor de algun
punto de interés del componente individual, el cual es identificado por las coordenadas x,,x,,x,
desde el punto de referencia deseado. Esta traslacién se lleva a cabo para cada componente del
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sistema y el tensor de inercia total, se forma sumando los tensores de inercia de cada uno de ellos.
Cuando el numero de componentes se incrementa, es recomendable el empleo de un programa que
a partir de las dimensiones, masas, forma geométrica y las posiciones relativas al sistema de ejes
fijos a la plataforma, de como resultado el tensor de inercia y la posicién del centro de masa.

El mayor problema de este método es la aproximacion que entrega, ya que en muchos casos es
dificil determinar tanto la forma geométrica aproximada, como la ubicacion del centro de masa de
cada objeto. Tal es el caso de tarjetas de electronica, cables, soportes, etc.

4.1.1.3. Método del péndulo bifilar torsional.

El momento de inercia de un objeto puede ser determinado a partir de la medicién de su frecuencia
de vibracion torsional [41], cuando se suspende de la manera mostrada en la figura 4.2.

.[:J wiga

Cable de acero de

gje de oscilacidn [a . a) — —

Custro E A
orapas _//‘ __-—*""J‘_\'\_
Doz adaptadores de 90°

Plataforma

Figura 4.2. Arreglo del péndulo bifilar torsional.

El momento de inercia medido, es alrededor del eje de rotacion; y si son llevadas a cabo seis
mediciones independientes, entonces, el tensor de inercia puede ser totalmente determinado. Para

un eje de rotacion, por ejemplo el dd , la ecuacion que utilizamos es la siguiente:

B ng2
aa 1671_2f*n2h (4.2)

Donde 1

w ©S €l momento de inercia alrededor del eje de rotacion; m es la masa del sistema

suspendido, D es la distancia entre los cables de suspension, fn es la frecuencia de oscilacion,

h es la altura de los cables y & es la aceleracion de la gravedad. Esta ecuacion es vaélida

solamente si el centro de masa se localiza a lo largo del eje de oscilacion y no es inducido ningun
otro movimiento alrededor de los demas ejes.

Mediante la suspension del objeto bajo estudio en seis diferentes orientaciones, seis frecuencias
independientes pueden ser medidas, obteniendo ecuaciones de la forma:

I, =[11u12 +122”§ +[33u32 =21 uuy =21 yuyuy — 215 uyu, (4.3)

a

las cuales constituyen un conjunto de ecuaciones completo, en términos de los componentes
desconocidos del tensor de inercia.
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]aa es el valor inercial medido alrededor del eje dd ll.j representa los componentes desconocidos

del tensor de inercia y u, representa los componentes vectoriales que definen la orientacion del eje

aa con respecto a los ejes fijos o inerciales de referencia.

wiga
o g
eje de ozcilacian [a . a] Cable de acero
de 308
Cuatra
drapas
Dos adaptadares
a 45°
Plataforma

Figura 4.3. Oscilacion del péndulo bifilar torsional.

4.1.2. Sistema de masas deslizantes para balanceo automatico.

Las masas deslizantes tienen la capacidad de mover el centro de masa de la plataforma. Su
operacion esta basada en el movimiento de una platina, a lo largo de una varilla roscada, por medio
de un motor de pasos. Los sistemas de masas deslizantes son los componentes mas importantes en
el balanceo de la plataforma, ya que de ellos depende que se logre un par residual de pequenas
proporciones [26]. Esto ultimo estd a su vez estrechamente ligado con el material del que esta
construida la plataforma y a la resolucion que se obtiene en el movimiento de la platina por el
conjunto motor-tornillo. Dicho movimiento es rectilineo y debe ser lo mas preciso y lo mas fino
posible.

Figura 4.4 Mesa deslizante.
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Los sistemas de masas deslizantes cumplen con la caracteristica de que su centro de masa esta
localizado practicamente en su centro geométrico. Para su construccion se tratdé de emplear en la
medida de lo posible materiales no magnéticos.

Figura 4.5 Tornillo milimétrico y partes de montaje.

La platina tiene un peso de 0.615 [kg] y cuatro pulsos de control (un paso) mueven su masa a lo
largo del tornillo de cuerda milimétrica M7X1, una distancia total de 0.005 [mm]. El méaximo
desplazamiento en la platina es de 5 [cm]; esto permite hacer ajustes grandes, aun con un balanceo
manual inadecuado. En la figura 4.7 se muestran los dibujos de un conjunto completo de una mesa
deslizante con su platina, donde son mostrados los centros de masa. En el apéndice C se encuentra
el disefio mecanico completo de las masas deslizantes.

Figura 4.6. Motor de pasos y su montaje en la mesa deslizante.
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Figura 4.7a. Localizacion del eje F-F’sobre el cual se encuentra el CM del sistema de masas
deslizantes.

Pk

—_ T s <71
_____ ~ f——

2540 = 1 500 —

cotas=puly.

Figura 4.7b. Localizacion del eje E-E’ sobre el cual se encuentra el CM de la platina deslizante.

4.2. METODO DE BALANCEO MANUAL.

El balanceo manual de la plataforma, es un procedimiento que debe seguirse independientemente
del método de balanceo automatico que pueda llevarse a cabo posteriormente. La plataforma de
simulacién se encuentra inicialmente balanceada cuando no tiene ningin otro componente, debido a
que la masa se encuentra distribuida de manera homogénea en toda su superficie. El procedimiento
que seguiremos consiste basicamente en mantener balanceada la plataforma; afiadiendo un par de
componentes cada vez, contrarrestando cada uno el efecto de desbalanceo causado por el otro. La
importancia de esta estrategia radica en que una vez alcanzado el equilibrio, es posible afiadir mas
componentes, manteniendo sin alteraciones el balanceo [56].

Para clarificar un poco este procedimiento, vamos a presentar un ejemplo donde incluiremos los
componentes del sistema automatico de balanceo estatico, ademas de las baterias y el sistema de
transmision de datos inalambrico. Se procede a la identificacion y clasificacion de cada uno de ellos,
como se observa en la tabla 4.1. Todos los pasos subsecuentes de fijacion de elementos deben de
mantener el centro de masa sobre el centro del balero, determinando cual debe ser la localizacion de
cada uno de ellos, siguiendo un calculo sencillo.

Es indispensable optimizar el acomodo de los componentes, primero se seleccionan aquellos que
tienen necesidades especificas de localizacion; como los sensores y los actuadores y se fijan en un
determinado lugar, a continuacioén, y siguiendo un eje imaginario que une el centro de masa del
dispositivo en cuestion y que pasa por el centro de la plataforma, se coloca otro componente o un
lastre, de tamano conveniente, a una determinada distancia del centro de la plataforma para que el
sistema quede balanceado (necesariamente en la parte baja de la plataforma para que el centro de
masa se mantenga sobre el plano de la plataforma).
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Tabla 4.1 Caracteristicas de los componentes que son colocados en la plataforma.

Elemento Masa |Peso Forma Ubicacién del Centroide| Notas

[kg]l | f=mg[N]

g=9.81[m/s?

Mesa deslizante 1.955 |19.178 Prismatica |Esta localizado sobre el |Ver figura
completa eje F-F'. 4.7a
Platina 0.615 |[6.033 Placa Esta localizado sobre el |Ver figura
deslizante eje E-E'. 4.7b
Circuito de control |0.658 |6.454 Prismatica | Centro geométrico
Baterias 1.800 |17.658 Prismatica | Centro geométrico
Masa equilibrante  |0.466 |4.571 Cilindro Centro geométrico

El arreglo de los componentes queda como se muestra en la figura 4.8. En este caso se ubico a la
brujula en el centro de la plataforma para hacer coincidir los ejes X, Y y Z y lograr que las mediciones
se realicen con respecto a los mismos ejes de referencia. No fue necesario colocar ningun objeto o
lastre para contrarrestarla, debido a su localizaciéon y a que su masa es pequefia. En segundo lugar
se fijaron las dos mesas deslizantes sobre los ejes X , Y respectivamente, debido a que son los ejes
que van a ser controlados. Como contraparte a ambas, se colocaron las baterias. Posteriormente se

fijo el circuito de control y para contrarrestarlo se colocd una masa metalica de forma cilindrica.

BRUJULA

ELECTROMICA |

[R13.8]

MOTORES
DE PASOS

MASA
EQUILIBRAMTE 1

[R24.00

¥
|

[R=8.5]

[R21.5]

BATERIAS

MESAS DESLIZAMTES

oy

13%35' 31"

s l_ -

%CIRCUITO DE
COMNTROL

[R16.74]

Figura 4.8 Distribucién de los componentes del sistema de balanceo estatico en la plataforma.
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Para obtener las distancias, medidas desde el origen del sistema de coordenadas, a las que se fijan
los componentes, se utilizé la formula:

M = fuerza x distancia= f R~ N-m (4.4a)

f: Es el peso de los elementos que se encuentran sobre la plataforma en N
R

Es la distancia del centro de la plataforma al centro de masa de cada elemento montado
sobre la plataforma en m; llamado radio de localizacion.
M: Es el momento en N-m

Tomando en cuenta que debemos cumplir con la condicién de que la suma de fuerzas y de
momentos deben ser cero:

ZF =0
ZM=0

1. Calculamos la fuerza resultante de las masas deslizantes:

fmusasideslizantes = \/(fmusaideslizanteil )2 + (fmusaideslizanteiz )2 = \/(19 178)2 + (19178)2 = 2712 N (44b)

Calculamos el angulo de ubicacion de la resultante:

fmasa _deslizante _2 1 9 1 78 _

6 =tan" = =
19.178

45° (4.4c)

masa _ deslizante 1

Como la resultante se encuentra en el tercer cuadrante:
0'=45°+180° = 225°

Calculamos el radio de localizacion de las masas deslizantes, que estan ubicadas a 0.0976 m sobre
los ejes X y Y respectivamente:

Rmasas_deslizantes = \/Rmas‘a_deslizante_l + Rmasa_deslizante_Z = \/(00976)2 + (00976)2 =0.138 m (44d)

De los calculos anteriores, obtenemos el momento de las masas deslizantes:

=(27.12)(0.138) =3.743 N-m (4.4e)

masas _deslizantes ~— f masas _ deslizantes R masas _ deslizantes

2. El circuito de control fue colocado arbitrariamente de acuerdo a los requerimientos de espacio
sobre la plataforma; su posicidon se ubica a 0.1674 [m] de radio y con un angulo de 346.4°. Con
estos datos calculamos el momento del circuito de control:

M

control

= fooror Reomros = (0.454)(0.1674) =1.0805  N-m (4.5)
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Para contrarrestar este momento, ubicamos una masa de compensaciéon como se muestra en la
figura 4.8, es decir, sobre el mismo eje, a una determinada distancia opuesta al origen.

Como ya conocemos los momentos de las masas deslizantes y del circuito de control; la masa de
las baterias y la masa equilibrante, solo resta calcular los radios de localizacion.

Como ya se menciond, las baterias compensan a las masas deslizantes y la masa equilibrante a
su vez compensa al circuito de control. Calculando la suma de momentos:

N-m (4.6a)
N-m (4.6b)

f masas _ deslizantes Rmasa _ deslizantes — f baterias Rhaterl'as

fcontml Rcontml - fmam _ equilibrante Rmasa _ equilibrante

De la ecuacion 4.6a, obtenemos el radio de localizaciéon de las baterias:

f masas deslizantesRmasas deslizantes
= = = m (4.7a)

baterias —
f baterias

3.743

Rhaterl'as‘ = = 0215 m (47b)
- 17.658
De la ecuacion 4.6b, obtenemos el radio de localizacion de la masa equilibrante:
fCO}'I[V{J RCO}'I[V{J
masa _ equilibrante = = contrel_control_ m (470)
f masa _ equilibrante
1.0805 =0.24 m (4.7d)

masa _ equilibrante = 4 57 1

Con los calculos anteriores, se obtiene la siguiente tabla donde se muestra la ubicacion final de cada

elemento.

Tabla 4.2 Ubicacion de los componentes para mantener balanceada la plataforma

Elemento Masa |Radio de Angulo de Localizacion |Localizacion
kg Localizacion | Localizacion |en el eje X enelejeY
m grados m m

Resultante de las 2.764 |0.1380 225 -0.0975 -0.0975
Masas deslizantes

Circuito de control 0.658 |0.1674 346.65 0.1629 -0.0386
Baterias 1.800 |0.2150 45 0.1586 0.1586

Masa equilibrante 0.466 |0.2400 166.65 -0.2425 0.0575

Esto hace que la plataforma se encuentre balanceada estaticamente de una manera razonable, sin
embargo, en necesario aplicar algun método de balanceo automatico, para disminuir lo mas posible
los pares residuales.
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Figura 4.9. Componentes del sistema de balanceo sobre la plataforma.

4.3. PRIMER METODO DE BALANCEO AUTOMATICO

Esta basado en el proceso de mover el centro de masa (CM) de todo el conjunto, lo mas cerca
posible del centro de rotacion (CR) del cojinete neumatico, para asi reducir al maximo la influencia de
los pares gravitacionales [89].

El sistema de balanceo calcula el centro de masa analizando la dinamica del sistema a través de los
datos de sensores y las ecuaciones de movimiento de Euler. Una vez determinado el corrimiento del
centro de masa, el balanceo se lleva a cabo por medio de 3 masas deslizantes; movidas por motores
de pasos, que lo ajustan a su posicién correcta [54].

El balanceo manual realizado en la plataforma como unica alternativa para minimizar los pares
externos, en el mejor de los casos logra posicionar el CM a una distancia entre 0.8 y 1 mm del CR. El
sistema presentado en esta seccion:

e Hace uso del calculo de la masa total del sistema.

e Lleva a cabo la calibracion inicial de sensores de velocidad angular y acelerometros y
determina la orientacion inicial.

e Envia un par a través de los actuadores y recaba datos en la computadora de abordo.

e Con el tratamiento de los datos de entrada/salida hace un estimado de la matriz de momentos
de inercia y de la diferencia que existe entre el centro de masa y el centro de rotacion.

¢ Mueve las tres masas deslizantes para igualar el CM con el CR

e El proceso se repite hasta alcanzar el umbral de 2.5 um

A través de este procedimiento, se aumenta el periodo de oscilacion de la plataforma, esto se
aprecia en la figura 4.10b. Después de solo tres iteraciones se logra el balanceo de la plataforma
(figura 4.10a). El par residual final que se obtiene con este método es de 50 gr-cm para una
plataforma con una masa de 35 kg.
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Figura 4.10. Después de tres iteraciones el sistema queda ubicado dentro de los limites de balanceo.
El periodo de oscilacion aumentoé de 50 a 60 s, con el balanceo automatico.

El procedimiento queda un poco mas explicito con el diagrama de flujo que se presenta en la figura

4.11.
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Figura 4.11. Procedimiento para ajustar el centro de masa de la plataforma.
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En el capitulo tres fueron mostradas las ecuaciones de movimiento que han sido empleadas para
llevar a cabo este procedimiento de balanceo.

Con la implementacion de este método se pretendia originalmente, lograr un balanceo dinamico de la
plataforma, sin embargo, para cubrir esta meta es necesario llevar a cabo también la re-localizacion
de los ejes de inercia principales [82]. Se logré re-localizar el centro de masa, pero no los ejes de
inercia principales. Este método resultdé complicado, encontrandose el inconveniente de que el
espacio utilizado por las masas deslizantes reduce significativamente la carga util, ademas de
aumentar la masa en el simulador; por estas razones se decidié buscar otra alternativa de balanceo.
Olsen [41] reporta el uso de seis masas deslizantes para balancear su simulador, lo que es todavia
mas critico, en lo que a espacio y masa de simulacion se refiere.

En la siguiente seccién se hace una descripcion de un método de balanceo mas sencillo, que implica
un ahorro importante en complejidad y masa en el sistema.

4.4. SEGUNDO METODO DE BALANCEO ESTATICO AUTOMATICO.

A diferencia de la metodologia explicada en la seccién anterior, donde se pretendia llevar a cabo un
balanceo dinamico [54]. Se ha realizado una modificacién importante, llevando a cabo Unicamente el
balanceo estatico, debido al tipo de experimentos que se pretenden realizar, y que consisten en
probar los subsistemas de orientaciéon y control para un satélite estabilizado por gradiente
gravitacional y que emplea bobinas magnéticas para realizar maniobras de apuntamiento. Este tipo
de estabilizacion implica que el satélite le dara una vuelta a la Tierra cada 90 o 100 minutos, con una
de sus caras apuntando continuamente hacia nadir, por lo que se considera que para todo fin
practico no se encuentra girando. A partir de esta situacion, se ha determinado que la plataforma
Unicamente sera balanceada estaticamente, logrando importantes ahorros en el tamafo y la
complejidad del sistema de balanceo.

Los requisitos para el equilibrio estatico son simplemente que la suma de todas las fuerzas en el
sistema sean iguales a cero.

F-ma=0 (4.8)

El equilibrio estatico es una variante del dinamico. Para lograr un equilibrio completo se requiere
establecer un balance dinamico.

X F =0 ; suma de fuerzas igual a cero. (4.9)

X M =0 ; suma de momentos igual a cero. (4.10)

En nuestro caso el equilibrio estatico es un sustituto aceptable para el dinamico y es mas facil de
alcanzar.

El equilibrio estatico se logra cuando la plataforma se encuentra perfectamente horizontal, ya que
esto significa que no existe ninguna fuerza actuando fuera del centro de masa del conjunto [56]. Con
base en esta idea, se desarrollé un sistema de control que permite equilibrar de manera automatica
la plataforma de simulacion, solamente en los ejes de alabeo (X) y cabeceo (Y), dentro de varios
intervalos: +3, £2,+1,+ 0.5y + 0.25 grados, con respecto a la propia horizontal. Como actuadores
del sistema de balanceo se emplean dos masas deslizantes, que efectian un recorrido sobre sus
ejes respectivos.
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4.4.1. Balanceo automatico en dos ejes.

El balanceo automatico es llevado a cabo por medio de un programa residente en un
microcontrolador, lo que permite una importante disminucién de espacio y energia en la plataforma
[37]. La entrada la constituyen los datos de dos inclindmetros colocados en los ejes de rotacion y
cabeceo, que son comparados contra el umbral de referencia, y si no cumple la condicién de
localizarse en esa posicion, entonces se realizan 10 secuencias de pulsos por cada grado fuera del
intervalo de referencia, lo que significa un desplazamiento de 0.05 mm, en las masas deslizantes.
Esto lleva al sistema a un nuevo estado, donde la posicién actual de la plataforma sera la entrada del
lazo de realimentacion; el proceso se continla hasta que la plataforma queda estabilizada dentro de
los limites de referencia.

Microcontralador

Sefial de

Balanceo
referencia Final
—— Sefiales de control  |—= Motores de pasos Flataforma

Recepcidn de datos
en farma serial

Determinacion de
la orientacidn por medio de
la Brdjula Electrinica

Figura 4.12. Diagrama de bloques de sistema de balanceo automaético

La orientacion, en tres ejes, de la plataforma es enviada a la computadora que hace las veces de
estacion terrena, a una tasa de 10.5 Hz. Un sistema de monitoreo se encarga de recibir esta
informacion a través de una interfaz inalambrica, para su despliegue y almacenamiento. Las graficas
de las figuras 4.13 y 4.14, son un ejemplo tipico de balanceo, donde se demuestra la efectividad del
sistema de control en la ejecucion del balanceo automatico. El Unico detalle que hay que considerar,
es el de introducir un pequefo retraso en las sefiales de control, debido a la naturaleza oscilatoria de
la plataforma durante este proceso de balanceo.

0 21 38 55 75 87 111 127 148 167 184 203 210 [segundos]

Alabeo [7]

T T T
L R i s R B e = T L I 1 R L R n e R s s ]

0 200 400 600 500 1000 1200 1400 1600 1500 2000 2200 2400 [Muestras]

Figura 4.13. Balanceo en el eje de rotacion o alabeo.
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Figura 4.14. Balanceo en el eje de cabeceo.

Comenzando con una desviacion de —7 grados en el eje de rotacion y de —5 en el eje de cabeceo, la
desviacion de la plataforma fue llevada hasta el limite de error, en este caso particular de + 0.5
grados. Las graficas fueron construidas a partir de 2,200 muestras, lo que significa aproximadamente
3 minutos de iteraciones, hasta que el sistema alcanzé un estado estable. En el apéndice D se
muestra el listado del programa de balanceo automatico en dos ejes.

4.5. SISTEMA DE MONITOREO INALAMBRICO

Desde los inicios del proyecto de construccion de la plataforma de simulacion de un medio sin
fricciéon, cuyo propdsito fundamental es el de evaluar el desempeifio de sistemas de deteccién y
control de orientacién, se establecio la necesidad tanto de visualizar, como de almacenar en un
archivo de datos, la orientaciéon de la plataforma. Esto permitiria estimar de una mejor manera el
comportamiento de sensores, actuadores y principalmente de algoritmos de orientacion y control. Se
decidio que la mejor forma de presentar la informaciéon de la orientacion era auxiliandose de un
programa grafico para poder observar el movimiento del simulador en los tres ejes de orientacion
(alabeo, cabeceo y guifiada). El almacenamiento de la misma informacion, se llevaria a cabo en un
archivo susceptible de ser aprovechado por programas de manejo de datos como Lotus o Excel, por
ejemplo. También se fij6 como requisito, que la interfaz entre la computadora y el usuario fuera lo
mas comprensible y sencilla posible.

4.5.1. Variables a monitorear.

La orientacion de un satélite esta determinada por la rotacién alrededor de los ejes de alabeo (X),
cabeceo (Y) y guifada (Z), tal y como se mostro en la figura 1.13. Para propositos de
almacenamiento, ademas de los tres ejes de orientacion, también se almacena el dato del numero de
muestra y la hora. Esto se hace con la finalidad de evitar confusiones entre diferentes experimentos.

4.5.2. Interfaz inalambrica.
Como se ha explicado con anterioridad, la comunicaciéon entre la plataforma y la computadora de
despliegue, debe hacerse de manera inalambrica; ya que enviar la informacién de la orientacion por

medio de cables, produciria un desbalanceo inadmisible en el simulador [56]. De ahi la necesidad de
usar este método de comunicacion.
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4.5.2.1. Médulos de transmisién y recepcion inalambrica.

Fl

H11111?1*11!111‘
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(a) Transmisor (b) Receptor

Figura 4.15. Circuitos de transmisién-recepcion HP-1I ®.

Dada la necesidad de usar circuitos confiables para la transmisién de datos, de masa reducida y
poco volumen, se encontré que el modulo HP-II [34] cumple con estas caracteristicas. Este maneja
datos analdgicos o digitales, puede configurarse para operar entre los 902 y 921 MHz, es capaz de
recibir la informacién a una distancia hasta de 100 metros y requiere de solo algunos componentes
externos. Emplea la modulacion-demodulacion FSK, velocidad maxima de 50 kbps, interfaz RS-232
e impedancia de entrada de 50 Q.
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Figura 4.16. Configuracion para la transmision.

Es necesario conectar adicionalmente algunos componentes como: capacitores y el conocido circuito
MAX-232 para convertir los niveles de voltaje TTL de los modulos, a niveles adecuados para el
funcionamiento de la interfaz.
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Figura 4.17. Configuracién para la recepcion.
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Figura 4.18. Moédulos de transmisién y recepcién en su forma final.

4.5.3. Graficacion.

La graficacion es llevada a cabo por un programa que despliega la informacién de la orientacion de la
plataforma. En el simulador, un microcontrolador recibe los datos de orientacion desde diferentes
sensores y los direcciona hacia el transmisor inalambrico y este a su vez hacia una PC de escritorio
donde son recibidos a través del puerto serie. Este programa tiene la capacidad de mostrar
graficamente dos perspectivas o vistas diferentes de la orientacion de la plataforma.

Ademas del despliegue visual, también se almacenan los datos de orientacion en un archivo para su
posterior analisis (graficacion de curvas de respuesta). El lenguaje utilizado en esta aplicacion es
Delphi 3.0, que se considera el mas adecuado ya que es de mediano nivel y facilita el manejo de
imagenes ya sean dinamicas o estaticas, el disefio y enlace de pantallas, asi como la creacion de
figuras geométricas, menus, cajas de texto, y lo mas importante; permite hacer una liga directa para
almacenar en una base de datos las lecturas recibidas desde la plataforma [37].

Tollid AWETE am in M 227 1
T2HS AWRTE .00 tnm M 23N 10
TRHUE AWETE .00 inm 00 22750 11:4

Figura 4.19. Pantalla principal del programa de graficacion.

4.5.4 Almacenamiento de datos.

Como ya se menciond, Delphi tiene la facilidad de permitirnos trabajar con bases de datos. Para
efectos de almacenamiento utilizamos la herramienta “Data Base Desktop”, que nos genera una base
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de datos con los parametros que intervienen en las pruebas: alabeo, cabeceo, guifiada, numero de
evento, tiempo y fecha [37]. La mayoria de los datos fueron graficados con la ayuda de Excel con
buenos resultados.
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Figura 4.20. Almacenamiento de los datos de orientacion.

En la figura 4.21 se aprecia un ejemplo de utilizacion de este sistema de monitoreo en una prueba de
balanceo automatico de la plataforma. La desviacion (con respecto a la horizontal) tan grande que se
aprecia, es debida a las oscilaciones en que se incurre a consecuencia del movimiento de las masas
deslizantes, en este medio sin friccion. A la derecha de la imagen se aprecia la pantalla del sistema
de monitoreo, en ella se puede observar el movimiento del simulador y verificar faciimente la correcta
recepcion de los datos.

Figura 4.21. Sistema de monitoreo, durante una prueba de balanceo automatico de la plataforma.
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4.6. COMENTARIOS SOBRE EL CAPITULO.

Un inventario exhaustivo de componentes, asi como sus dimensiones y masa son
indispensables para las pruebas de simulacion. Lo colocacion de componentes sobre la
plataforma en un sitio conocido es de capital importancia para el desarrollo de los
experimentos. Esto permite tener siempre presentes las caracteristicas inerciales de la
plataforma, al mismo tiempo que el acomodo inicial mantiene el centro de masa lo mas
cerca posible del centro geométrico del cojinete neumatico esférico. No obstante, es
necesario que el centro de masa se encuentre ligeramente por debajo del cojinete para
evitar que la esfera pueda salirse de la copa subitamente. El balanceo automatico
compensa los errores en las mediciones para el acomodo inicial de los componentes y aun
las imprecisiones en el maquinado del cojinete neumatico, como lo demuestran las pruebas
y graficas efectuadas para determinar el par residual final en la plataforma.

El monitoreo inalambrico es un componente importante del sistema, ya que permite evaluar
el comportamiento de todos los componentes, incluyendo la propia plataforma.
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Capitulo

DISENO Y FABRICACION DE LA PLATAFORMA Y EL COJINETE
NEUMATICO ESFERICO.

En este capitulo se presentan el disefio, la construccién y las primeras pruebas de capacidad de

carga y funcionamiento, realizadas a un simulador de un medio sin friccion. La utilizacion de
materiales compuestos en la plataforma, es un factor que permite disminuir los pares residuales, al
ser minimizados los problemas por cambios de temperatura. En el capitulo seis se hace una
comparacion de los pares residuales finales obtenidos usando materiales compuestos y aluminio;
considerando los cambios de longitud causados por un gradiente térmico de 1 °C. Al final de este
capitulo, se expresan algunas consideraciones de tipo practico, para el manejo y operacion de los
cojinetes neumaticos esféricos.

5.1 DISENO DE LA PLATAFORMA DE SIMULACION.

En la figura 5.1 se muestra el esquema general del disefio de la plataforma de simulaciéon completa;
sus principales componentes son: mesa o plataforma, cojinete neumatico esférico, brida para
suministro de aire, y soporte. En el apéndice B se muestra el disefio a detalle del cojinete neumatico.

L | I | |
TR s L e R B R e (s
] i [} i 1 (]
sg.qlu
SR | o | I
r '| I
zoo0 ¥ | L
TR 50.00

Dimensiones en [mm]

Figura 5.1. Diagrama general de la plataforma de simulacién donde se muestran sus componentes
principales.
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5.2 MANUFACTURA DE LA PLATAFORMA A PARTIR DE UN COMPUESTO CARBONO-EPOXY.

Los principales factores que se tomaron en cuenta para seleccionar el material con el que se fabrico
la plataforma fueron: el coeficiente de expansién térmico y las caracteristicas mecanicas. Las dos
opciones de materiales que se estudiaron fueron: el aluminio, en sus diferentes aleaciones (por sus
caracteristicas antimagnéticas y poca masa), y los materiales compuestos. Los aluminios son
metales facilmente maquinables y por el tipo de plataforma que se desarrolla, que es de bajo costo,
es una muy buena opcion, sin embargo, dado que se pretende mantener un par residual lo mas bajo
posible (que al final sera del orden de 20 g-cm), no es muy recomendable por su coeficiente de
expansion térmico que es de 25 X 10° cm/cm «°C. Los materiales compuestos, especificamente los
de fibras de carbono-epoxy, proporcionan gran rigidez y estabilidad mecanica, al mismo tiempo que
poseen un coeficiente de expansion térmico de aproximadamente 0.028 X 10° cm/cm °C, que es
sensiblemente menor que el del aluminio. Este hecho permite evitar el tener un cuarto con
temperatura controlada para la realizacion de las pruebas [19, 66], dando mayor flexibilidad al
desarrollo de las mismas, pero sobre todo impactando directamente en el par residual final que se
tendra una vez balanceada la plataforma.

Figura 5.2. La espuma de PVC junto con la fibra de carbono y el epoxy, constituyen los principales
componentes de la plataforma.

Como se ha mencionado, la plataforma circular se ha disefiado para que tenga deformaciones
mecanicas y térmicas minimas, asi como una masa reducida para tener carga util de simulacion
maxima. Para lograr estos fines, se ha confeccionado un panel compuesto con los materiales y
caractzerl’sticas que se describen en la tabla 5.1. Su masa total es de 1.8 kg y su resistencia de 25
kg/cm®.
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Tabla 5.1 Composicion de la plataforma fabricada con materiales compuestos.

Partes del |Material Caracteristicas

panel

centro o Placa de espuma de PVC, con los La espuma tiene un espesor de15.8 mm y densidad de

alma poros superficiales cubiertos con 0.05 g/cms. Microesferas de vidrio cubren sus poros

del panel micro-esferas de fibra de vidrio y superficiales, evitando que la resina se propague en su
resina epoxica. interior.

Cubiertas Laminados cuasi-isotrépicos formados | Tela biaxial de fibra de carbono con tejido de

superior e | con tres hojas de tela bidireccional de |intercalacién sencilla de 12.5 x 12.5 de urdimbre y

inferior fibra de carbono, con cédigo de trama, respectivamente, con un espesor de 0.178 mm.
apilamiento 0, + 60° y resina epdxica.

Resina Es la matriz en la que estan La relacion volumétrica entre la matriz y la fibra es

epoxica embebidos los laminados. del 50%. Presenta una reaccién exotérmica con

una baja absorcion de humedad y cura a temperatura
ambiente en 8 horas.

5.2.1 Método de fabricacion.

El panel consiste de un emparedado de fibra de carbono con centro de espuma de PVC. Se utilizé
una placa de espuma, sellada con microesferas/epdxico con dimensiones de 80x80 cm. (figura 5.3).
Fue a partir de esta pieza que se obtuvo la plataforma de 76 cm de diametro.

Figura 5.3. Una de las etapas de fabricacion del panel de fibra de carbono-epoxy.

Una vez que se contd con la placa de espuma sellada, se procedié a acomodar el primer laminado, y
se dejo que terminara el primer periodo de cura del compuesto manteniéndolo entre dos placas de
vidrio plano por 24 hrs, luego se procedid a realizar las perforaciones en la espuma de PVC, las
multiples perforaciones fueron cubiertas con resina epdxica, al mismo tiempo se reemplazé la parte

80



Figura 5.4. Panel de fibra de carbono-epoxy listo para la etapa de maquinado.

central de la placa de espuma (15 cm de diametro) con resina epoxica reforzada con fibras cortas de
carbono; que es donde se sujeta la plataforma al cojinete neumatico. Posteriormente, el compuesto
se dejo curar entre placas de vidrio durante varios dias. La reaccidén exotérmica que presenta la
resina epodxica hace que exista cierta distorsion, la cual se corrige mediante un lijado sobre la placa.

Figura 5.5. Transferencia de marcas para llevar a cabo la perforacién del panel compuesto.

Una vez elaborado el panel compuesto se procedid a su maquinado para la confeccion de la
plataforma circular. El procedimiento consistid en: corte circular de aproximacion y magquinado,
realizacion de las perforaciones multiples, sellado de la periferia, nuevo maquinado para eliminar
sobrante del sellado, introduccion de insertos metdalicos con rosca, y sujecion con el cojinete
neumatico esférico.
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Figura 5.6. Maquinado de la plataforma para dar dimensiones y acabado.

Figura 5.7. Plataforma de fibras de carbono-epoxy terminada.
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5.3 COJINETES NEUMATICOS

Los cojinetes neumaticos pueden efectivamente simular un medio ambiente con friccién despreciable
para probar instrumentos y sistemas de control de orientacion de vehiculos espaciales. Los
instrumentos de precision y sistemas de control disefiados para mantener estabilizadas las naves
espaciales que se encuentran en Orbita terrestre, deben ser probados exhaustivamente en este
medio ambiente simulado. La utilizaciéon de un cojinete neumatico, es un medio muy satisfactorio
para crear esta condicion, ya que los efectos por friccion pueden ser considerados como nulos [76].

Este tipo de cojinetes neumaticos comenzaron a utilizarse cuando fue necesario llevar a cabo una
evaluacion precisa de los procedimientos de control para reducir el giro de los satélites después de
ser soltados por el cohete portador, en un medio con fricciéon esencialmente nula. Este tipo de medio
ambiente puede ser logrado con el cojinete neumatico, pero idealmente el sistema completo deberia
ser operado al vacio, ya que el efecto de arrastre con el aire en el dispositivo bajo prueba tiende a
disminuir la condicién de falta de friccion [76]. Los dos tipos principales de cojinetes neumaticos que
han sido desarrollados para diversas aplicaciones en el campo espacial son los esféricos y los
planos. La discusién principal se centra en los cojinetes esféricos multiflujo, ya que este es el tipo de
cojinete utilizado en nuestro simulador.

5.3.1. Cojinetes neumaticos esféricos.

Los cojinetes neumaticos esféricos, consisten basicamente de una semiesfera, que sustenta a la
plataforma de simulacion, y una copa; que es donde se produce el colchén de aire que provee del
medio sin friccién. (ver figura 5.9).

Figura 5.8. Semiesfera y copa, partes fundamentales de un cojinete neumatico esférico.

5.3.1.1. Cojinetes neumaticos esféricos monoflujo.

La configuracion basica de un cojinete neumatico esférico mono-flujo, esta sustentada en una sola
perforacion capilar que produce un colchon de aire donde se logra una capacidad de carga maxima,
utilizando la periferia de la esfera para controlar el flujo de salida. En la figura 5.9 se muestra un corte
transversal de un cojinete monoflujo, asi como su distribuciéon de presion.
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Figura 5.9. Corte transversal y perfil de distribucion de presién de un cojinete neumatico esférico
mono-flujo.

5.3.1.2. Cojinetes neumaticos multiflujo.

Los cojinetes neumaticos esféricos de flujo dual o multiflujo, son llamados de esa manera debido a
que el aire fluye hacia el interior a través de orificios o tubos capilares y sale por la periferia de la
esfera y por la perforaciéon ubicada en el centro de la copa. Ver figura 5.10

SEmMI ESFERA

|
i DISTRIBUCION DE PRESION
l
)
] @2“*“:” -
\FD | i COPA,
i |
| .
| I \;
|<— R-—>% @1 + @2 { FLUJO DE ENTRADA]
i
PR Q1 +aQz
(a) (b)

Figura 5.10. Esquema de un cojinete neumatico multiflujo y perfil de distribucién de presion.

Una de las principales ventajas de utilizar cojinetes esféricos de flujo dual, es el hecho de que el
centro de gravedad del sistema, se encuentra a una distancia considerable por debajo del centro de
curvatura del cojinete, lo que provee de mayor estabilidad al conjunto semiesfera-copa.
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Un detalle interesante de los cojinetes neumaticos, es el hecho de necesitar pequefias presiones y
gastos de aire para soportar una carga dada. Los calculos presentados a continuacion estan
encaminados a ubicar a los tubos capilares de tal manera, que el flujo a través del centro de la copa,
sea igual al flujo en la periferia de la esfera, para lograr un sistema mas estable. La figura 5.10 (b)
muestra esta condicion.

5.4. DISENO DE UN COJINETE NEUMATICO ESFERICO MULTIFLUJO.

El primer paso para el disefio es establecer el radio o la distancia desde el centro de la copa, hasta el
lugar en donde se ubicaran los orificios capilares. El flujo de aire a través de una ranura; en este
caso entre la esfera y la copa, esta dado por las ecuaciones (5.1), tomadas de Stark K. [76].

APbh®
Q::IZyé (5.1a)

donde tenemos:

AP= El gradiente de presién, causante del flujo. kg/cm?
b=2nr= Ancho de la ranura circular (perimetro). cm
h=hy= Altura de la ranura. cm

¢ =dr= La diferencial de longitud. cm

u= Viscosidad del aire. kg-s/cm?

Notese que AP tiene el mismo valor en ambos sentidos, es decir, hacia la periferia de la esfera y
hacia el centro de la copa y h es una constante geométrica. Los orificios capilares estan igualmente
espaciados entre ellos y colocados a una distancia R” del centro del cojinete; entonces los flujos son
considerados radialmente simétricos. Y como lo que deseamos es que los flujos hacia la periferia y
hacia el centro sean iguales, para que el dispositivo sea estable, entonces:

APb K APb I’
=2 ST o) (5.1b)
2ul, 124,

o

De donde, haciendo las simplificaciones mencionadas y eliminando las constantes, tenemos:

b/ty=by11, pero como: by =2 y £y =dr  entonces;
dr, dr
271 _ 2mr2 . _ (5-2)
dri  dr: 8 r

Integrando la ecuacion (5.2) en los intervalos desde los orificios capilares, hacia las dos salidas y
tomando en cuenta que el radio del centro de la copa es de 4 de pulgada.
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g dr, R dr, ; . R
S S e _ '
- _[1 ;integrando tenemos: In rv., = In F2 .y despejando: —, = 4R
r N P R
,_IR
entonces R=—+ (5.3)

2

A esta distancia desde el centro de la copa deben perforarse los capilares, para que el flujo sea el
mismo que sale por el centro de la copa y por la periferia de la misma. Nétese que la expresion
aplica de manera general para cualquier tamafio de esfera.

5.4.1. Determinacién de las distribuciones de presion.

Para el flujo que circula desde los capilares hacia el exterior del cojinete, la presion disminuye
cuando se incrementa el radio; entonces, tomado de nuevo la ecuacion (3.1), tenemos:

—12Qudr
dp = 1 2Qmdr 5.4
p=— (5.4)
Integrando esta expresion obtenemos: p,=—kinr+c, (5.5a)
6Qu
donde: k=—3 (5.5b)
7th

Determinamos C| a partir de los valores de los limites: Cuando ¥ =R, entonces P;=0 vy

6Qu

3

C =

InR=kInR (5.5¢)
7h

entonces la ecuacion (3.5a) puede escribirse como:

R
p =kln— (5.6)
r

Cuando el flujo va desde los capilares, hacia el orificio central de salida, podemos hacer un analisis
similar y demostrar que:

Py =klnr+c, (5.7a)
Para determinar €, nuevamente aplicamos los limites de integracion, en este caso: r =411 y P2=0.
Por lo que c, =—k lni (5.7b)

y  entonces: (5.8)
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5.4.2. Calculo de la carga maxima que puede sustentar el cojinete.

Para llevar a cabo el calculo de la carga maxima que es posible sustentar con este dispositivo,
hagamos en primera instancia una proyeccioén plana de la superficie esférica de la copa, es decir:

A =2nrdr

y para calcular la carga utilizamos la expresion dW = pdA  entonces:
R R’
W= .[p127z7”dr + jp22727’dr (5.9a);
R 1
4

donde las presiones P; y P, estan dadas por las ecuaciones (5.6) y (5.8), respectivamente.

R
Sustituyendo tenemos W = 275J.
? r

2
6Q,3u lnﬁrdr + 272.[ 6Q,3u (In 47 )rdr (5.9b)
7h  Th

4

Ahora vamos a encontrar una expresion para Q en funcion de Po , Siendo Po la presion de entrada

al cojinete. De la ecuacion (5.6) y considerando que pP| = Py cuando =R tenemos:

3
o= fot (5.9¢)
6#11’17,
sustituyendo esta expresion en la ecuacion (5.9b), tenemos:
2 7P R R’
w=""0 {J-rlanr+ rindrdr (5.9d)
R r
In— & 1
R’ 4
2 R R R’ R’
W:£RO jrlanr—J-rlnrdr+'[rln4dr+ '[rlnrdr} (5.9¢e)
In—" % ® 4 4
R
integrando, evaluando en los limites y sustituyendo valores, obtenemos la expresion:
W =2.7F, (5.10)

De esta manera hemos obtenido una expresién que relaciona la carga maxima con la presion de
entrada. En la seccién 5.6 (figura 5.19) se muestra la curva de respuesta tedrica y se hace una
comparacion con mediciones realizadas en el laboratorio.
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5.4.3 Calculo del coeficiente de friccion

El coeficiente de friccidon para el cojinete, se calculé dividiendo la fuerza F' necesaria para hacerlo
girar hasta obtener una velocidad dada, para una carga normal en el mismo. La fuerza puede ser
calculada mediante la siguiente ecuacion:

F:yAZ (5.11a)

en donde:

A = area de contacto de la proyeccion de la esfera en la copa, A =4.186 in®

v = velocidad lineal promedio de varios puntos al hacer girar la esfera, v = 8.902 m @ 60 rpm.
S

p=coeficiente de viscosidad , 2 =2.6X10""reyn @ 70 °F.

h = Espesor de la pelicula de aire, h =0.001 in.

Sustituyendo los valores tenemos que: F =9.69X10"b.

Entonces, con el valor de fuerza normal 7= W = 77 libras (35 kg), tenemos:

f= : =0.00000125 (5.11b)

Esto demuestra que si el arrastre externo de la plataforma con el aire circundante es omitido, el
cojinete se acerca razonablemente a un medio sin friccion.

5.5. MAQUINADO DE LA ESFERAY LA COPA.

EAUGCAD  [Ldiu.day]
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|:—_:. S .."_... i %I
i o
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Figura 5.11. Diserio del cojinete neumatico en CAD .
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Los resultados de los calculos del cojinete neumatico esférico se utilizaron como base para efectuar
el disefo definitivo y la impresion de los planos de fabricacion en el programa de Disefio Asistido por
Computadora (Autocad®). Este programa a su vez permitié llevar a cabo algunas modificaciones sin
mayores problemas, ademas de que estos mismos dibujos sirvieron de antecedente para el
desarrollo de los programas para el maquinado de las piezas.

5.5.1 CAD-CAM

Aunque es posible efectuar la transformacion de los archivos de Autocad, a un programa capaz de
llevar a cabo el maquinado de una pieza, en este caso no fue necesario ejecutar esta tarea, debido a
que era mas facil escribir directamente las instrucciones en la computadora integrada a la maquina y
efectuar el proceso de fabricacién, y asi fue como se procedio. El listado de las instrucciones para la
fabricacion de las piezas se encuentra en el apéndice B.

Figura 5.12. Copa con la brida para suministro de aire a presion

5.5.2. Maquina de control numérico.

El equipo utilizado para la fabricacién de los componentes del cojinete, fue un torno de control
numérico marca Emco modelo turn 242, del Taller de Disefio y Manufactura Avanzada de la Facultad
de Ingenieria de la Universidad Nacional Autonoma de México. En la figura 5.13 se muestra el
equipo de control numérico en el proceso de fabricacién de la semiesfera del cojinete neumatico. El
tiempo de maquinado de ambas piezas fue de aproximadamente 45 minutos, esto se pudo lograr ya
que se disefaron y fabricaron los adaptadores y las herramientas necesarias para el maquinado de
la esfera y la copa.
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Figura 5.13. Maquina de control numérico EMCO TURN 242, utilizada para la manufactura de las
piezas del cojinete neumatico.

ﬁ#__

Figura 5.14. Herramienta utilizada para producir las piezas del cojinete neumatico, en la maquina de
control numérico EMCO TURN 242.

Dado que se pretendia que el acabado fuera lo mas fino posible para que el proceso de pulido no
fuera tan tardado y que ademas durante esta etapa no se corriera el riesgo de deformar o alterar las
superficies esféricas, se utilizé un inserto o pastilla especial para trabajos de precision. Estos
objetivos se cumplieron ya que con este procedimiento, el pulido no implicé el desgaste de las
superficies y solo tomé unas cuantas horas.

Cabe sefialar que la primera vez que se maquindé un cojinete neumatico esférico dentro de este
mismo proyecto, se utilizd la maquina de control numérico Emco VMC-300 que es un centro de
magquinado. El tiempo de trabajo de ambas piezas fue de 45 horas, por lo que se opto por disefiar las
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herramientas necesarias para fabricar la esfera y la copa en un torno de control numérico. Dado que
la esfera y la copa son sélidos de revolucién, con este nuevo procedimiento se pudo reducir el tiempo
de maquinado considerablemente, pasando de 45 horas, a 45 minutos.

Figura 5.15. Un detalle del maquinado de la primera semiesfera fabricada para este proyecto, en la
maquina de control numérico Emco VMC-300 .

5.5.3. Resultados del maquinado. Mediciones hechas con una maquina de medicion por
coordenadas.

Después de maquinadas las piezas, se llevo a cabo una verificacion tanto de sus medidas como de
su esfericidad, esto se hizo con una maquina de medicién por coordenadas o palpador neumatico y
los resultados, expresados en milimetros, fueron los siguientes:

Tabla 5.2. Dimensiones finales de los componentes del cojinete neumatico.

SEMIESFERA COPA
Diametro mm. 99.9348 + 0.0414 100.4727 + 0.0235
Tolerancia geométrica Esfericidad ¢=0.0687 esfericidad ¢=0.0589
Altura mm 51.5389 + 0.0012
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En esta tabla se muestran los promedios de los resultados de tres mediciones con 60 puntos cada
una, para la semiesfera y la copa.

5.5.4. Perforaciones capilares.

La perforaciéon de los orificios capilares para permitir el flujo del aire hacia el interior del cojinete, es
una parte delicada del proceso de fabricacion. Esta tarea se llevo a cabo con una broca de acero de
alta velocidad, con diametro de 0.55 mm. La broca perforé los casi 13 mm de pared que tiene la copa
entre la camara de aire y su superficie, obteniéndose un resultado totalmente satisfactorio. Para
repartir de manera equidistante las perforaciones, se utilizd un cabezal divisor giratorio con una
separacion de 60 °.

Figura 5.16. Perforaciones capilares hechas en la fresa Induma® del taller mecanico de la Facultad
de Ingenieria de la Universidad Nacional Autdbnoma de México.

5.5.5. Tallado y pulido entre superficies.

Figura 5.17. Irregularidades encontradas en el maquinado de la esfera, después de salir de la
maaquina de control numerico.
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Una vez terminado el proceso de fabricacion del cojinete, se procedié a tallar una pieza contra la
otra, utilizando un pulidor. Esto se hizo con la finalidad de que ambas piezas quedaran
perfectamente embonadas y no existiera el peligro de una ralladura durante el funcionamiento del
sistema con la masa de simulacién encima de la plataforma. El proceso duré algunas horas ya que
se uso un liquido abrasivo fino, para dar al mismo tiempo un acabado a espejo. Debido a las mejoras
que se lograron con la utilizacién del torno de control numérico, el tiempo de pulido se redujo
sustancialmente logrando un cojinete neumatico esférico de gran calidad y precision.

Figura 5.18. Cojinete neumatico esférico terminado, donde se obtuvo por primera vez un medio sin
friccién, con una carga maxima de 65 kg.

5.6. PRUEBAS DE FUNCIONAMIENTO.

Una vez terminado el cojinete neumatico esférico, se procedid a realizar las pruebas de
funcionamiento. Una de las mas importantes es la de capacidad de carga, ya que ésta nos indica de
manera indirecta la precision obtenida durante la fabricacion de este dispositivo [47]. La curva de
respuesta se muestra en la figura 5.19.

Se llevaron a cabo los calculos para determinar teéricamente la curva de carga maxima del
dispositivo, para tal efecto se utilizaron los siguientes datos: seis perforaciones capilares, un radio de
la copa de 3 cm, la perforacion de salida de la copa tiene un radio de 0.63 cm y el diametro de la
semiesfera es de 10 cm. La carga en kg se determiné en funcién de la presién de entrada dada en
kg/cm?, ésta se obtuvo a partir de la ecuacion (5.10). En misma figura 5.19 se muestra la
comparacion entre la curva de carga tedrica y la medida experimentalmente. Se obtuvo una
capacidad de carga de 65 Kg.

Las primeras pruebas de funcionamiento con este simulador, nos permitieron afirmar que se contaba
con un dispositivo con friccion despreciable.
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Figura 5.19. Comparacién entre la curva de carga teorica y la medida experimentalmente, para la
plataforma de simulacion.

5.6.1. Consideraciones de tipo practico para una mejor operacion de los cojinetes
neumaticos.

Es muy recomendable el utilizar aire doblemente filtrado durante la operacién de los cojinetes
neumaticos esféricos, ya que las particulas de aceite y agua que comunmente se encuentran en las
lineas de aire a presion, llegan a causar problemas en el desempefio del cojinete, como pueden ser,
la disminucion de la carga maxima de simulacion y el aumento en la friccion del dispositivo.

Con el fin de evitar el contacto entre las superficies de la semiesfera y la copa cuando se interrumpe
el suministro de aire, se ha colocado un anillo de nylon. El anillo evita que las piezas entren en
contacto directo y puedan sufrir rayaduras, lo que podria ocasionar una disminucion en la eficiencia
del dispositivo para mantener un medio con friccion despreciable.

En la salida de aire ubicada en el centro de la copa, se ha colocado una conexion que permite dirigir
el flujo a través de una manguera, lejos de la plataforma para evitar perturbaciones. Al final de la
manguera se encuentra una valvula que sirve para regular de manera manual la salida del flujo, esto
ha servido en diversas ocasiones para mejorar la sustentacion de la plataforma.

5.7. COMENTARIOS SOBRE EL CAPITULO.

La plataforma fue construida con un compuesto de fibras de carbono-epoxy por lo que su masa es
reducida comparada contra sus similares metalicos, esto también evita problemas de elongaciones o
contracciones por cambios de temperatura. Su ensamble en forma de emparedado, causa que su
resistencia a la compresion no sea comparable con la del aluminio, sin embargo, esto no ha
significado ningun problema para su utilizacion en el simulador.

El cojinete neumatico esférico fue disefiado y construido en nuestra universidad, por lo que se logré
asimilar esta tecnologia y se esta en posibilidad de ampliar la capacidad de carga en caso necesario.
Los capilares constituyeron un reto interesante en la fabricacion de este dispositivo.
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Capitulo

RESULTADOS

En este capitulo se hace una resefia de los resultados mas importantes obtenidos durante el

desarrollo del presente trabajo de tesis. Se propone un esquema de orientacion y control para un
satélite pequefo de percepcion remota y se dan las especificaciones de sensores y actuadores. El
balanceo de la plataforma de simulacién fue uno de los temas mas estudiados, debido a la
importancia que reviste. Se desarrollaron dos métodos, uno de ellos a partir de la identificacion de
parametros del sistema, mientras que el segundo constituyé una manera novedosa y sencilla de
balanceo en dos ejes. La orientacién de la plataforma de simulacion es graficada en pantalla y
almacenada por un sistema de monitoreo inalambrico, lo que permite evaluar el funcionamiento de
algoritmos y maniobras de apuntamiento.

6.1 PRUEBAS DE DETECCION DE ORIENTACION Y CONTROL

Un hecho muy importante es que el control de orientacion es posible llevarlo a cabo en cada eje de
manera independiente, lo que simplifica bastante esta labor. El acoplamiento entre ejes causa que el
movimiento en uno de ellos afecte al otro, tal y como se pudo observar claramente en las pruebas,
sin embargo, esto no representa ningun problema debido a que el movimiento causado por dicho
acoplamiento, es interpretado por el sistema de control como una perturbacién y lo corrige de
manera adecuada [52].

Con la finalidad de probar diferentes conceptos y esquemas de orientacion y control, se llevaron a
cabo una gran variedad de experimentos. El primero de éstos ha considerado la utilizacién de
componentes magnéticos Unicamente (i.e. magnetometro, y bobinas) para llevar a cabo la deteccion
de orientacion y el control [27]. Aqui el experimento principal consistié en efectuar pruebas de freno
magnético ante una perturbaciéon en la plataforma. Otro esquema que fue probado, utiliza ruedas
inerciales como actuadores y un sensor de Sol para determinar la orientacion. En este caso se
implementd un sistema seguidor de Sol, donde la plataforma se mantiene apuntada constantemente
hacia la fuente de luz (Sol) [11].Este es un concepto basico que debe implementarse en cualquier
nave en orbita que pretenda llevar a cabo tareas de estabilizacion o maniobras de apuntamiento al
Sol, la Tierra o cualquier otro punto del espacio. La ultima opcién tomada en cuenta fue la
combinacion de bobinas y ruedas inerciales para efectuar pruebas de estabilizacion [7]. En la figura
6.1 se muestra un dibujo de la plataforma de simulacion con todos los componentes de orientacion y
control.
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Figura 6.1 Modelo en CAD de la plataforma donde se muestran todos los componentes de los
subsistemas de orientacion y control.

6.1.1 Pares perturbadores en érbita

Es indispensable conocer los pares perturbadores que el satélite va a encontrar en érbita, para tener
una idea exacta de las caracteristicas que deben tener los actuadores. Las pruebas en laboratorio
demostraron la efectividad de éstos al efectuar maniobras de estabilizacién o de apuntamiento y se
establecieron con precision los tiempos en que estas pueden llevarse a cabo. En la figura 6.2 se
muestra una grafica donde es posible apreciar las magnitudes de los pares perturbadores, causados
por aquellas variables consideradas como las mas importantes durante el vuelo orbital, como son: la
radiacion solar, el gradiente gravitacional y el arrastre aerodinamico. El par equivalente producido por
bobinas que generan un dipolo de 12 A m? es de 12 x 10 N-m. Las ruedas inerciales producen un
par de control mayor o igual que 50 x 10 ~> N-m. Los calculos pueden ser revisados en el apéndice E
(Calculo de los Pares Perturbadores en Orbita Terrestre).
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Figura 6.2. Pares perturbadores y de control, disponibles para un satélite de forma cubica orbitando a
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6.2 PRUEBAS DE CONTROL DE ORIENTACION CON BOBINAS MAGNETICAS

Es posible utilizar un magnetémetro y los sensores de Sol y de horizonte Terrestre a bordo, para
medir las componentes del campo magnético local y dos vectores que relacionan la posicion del Sol
y de la Tierra con respecto a los ejes de referencia del microsatélite, respectivamente. Estas
mediciones pueden ser procesadas por la computadora de a bordo, usando un modelo de referencia
del campo geomagnético para llevar a cabo una estimacion de la posicion orbital, los angulos de
orientacion y las velocidades angulares del satélite. Entonces, con base en las leyes de control
planeadas, los comandos de control son transmitidos a las bobinas, las cuales proporcionan el
momento dipolar apropiado a lo largo de los tres ejes del satélite. Algunas leyes de control que han
sido utilizadas en naves espaciales se muestran en esta seccion, éstas tienen la finalidad de detener
o de incrementar el movimiento de la nave.

Microcontroladores EBr
Magnetdametro
en 3 gjes. AD
—
E=

Sensor de
tierra. BY

Filtradno Monitor
Senzor de
sol. - Modelo de  campo —

Safial M magnético. el
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. la orientacidn.

GirASCOp0s. control

Microcomputadaora T e D)

Figura 6.3. Diagrama de bloques del sistema de control con bobinas magnéticas.
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6.2.1 Ley de control menos la derivada de B punto

La ley de control mas sencilla que existe, es de tipo proporcional, para la cual:

M, =-K@ (6.1)

1

donde

M, es el par de control

K es una constante
@ es la salida del sistema

El control proporcional simple y llano, es rara vez utilizado debido a que produce oscilaciones
grandes en la salida del sistema; en su lugar se emplea una ley del tipo: posicibn mas velocidad
angular:

M, =—K 6-K,0 (6.2)

De esta manera el par de control M, es directamente proporcional a la sefial de error y a su derivada

con respecto al tiempo; el término — K, & proporciona un amortiguamiento. Es necesario contar con

giréscopos para determinar la velocidad angular, o utilizar un método de derivacién para calcularé.

Este algoritmo de control es conocido como “menos la derivada de B punto” [27]. Esta ley de control
trabaja estableciendo el i-ésimo dipolo M;  con respecto a los ejes del satélite, atendiendo a la
siguiente expresion:

Mi=-KB: (i=x,y,z,) (6.3)

donde B ;es la derivada con respecto al tiempo, de la i-ésima componente del campo magnético

medida sobre los ejes del satélite y K es una constante. Los valores de B son obtenidos
diferenciando las salidas del magnetometro, que se encuentra montado directamente en el cuerpo
del satélite, y alineado con los ejes ortogonales del mismo:

Bi(t)=[B.(t)- B (1- )]/ At (i=x,,5,.72,) (6.4)

donde At es el periodo de muestreo.

Esta ley de control reduce el giro del satélite a partir de un movimiento inicial arbitrario
(amortiguamiento), también puede ser utilizada para aumentar la velocidad de giro del mismo;
invirtiendo el signo en la ecuacion 6.3. Estas acciones son muy importantes, ya que la primera
permite estabilizar la nave para comprobar su estado inicial y desplegar antenas o extensiones
telescopicas y si es el caso, captar energia con los paneles solares. En el segundo caso, puede ser
importante hacer girar a la nave para evitar que sufra por los gradientes de temperatura. Mediante
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esta ley de control se reduce o aumenta la energia cinética del satélite, a través de ejercer una
rotacion alrededor de su centro de masa, esto se lleva a cabo de la siguiente manera:

La derivada con respecto al tiempo de la energia cinética, para un cuerpo arbitrario, debido a la
rotacion esta dada por:

d . - -
E(T):T:T-a) (6.5)

N
donde 7 es el par externo que actua sobre el cuerpo. El par producido por un dipolo dentro de un
campo magnético esta dado por:

- - -
T=MxB (6.6)
Por otro lado tenemos que:

d inercial  _, d cuerpo NN
o (B):E (B)+wxB (6.7)

5
Debido a que B, observada en un marco inercial, varia con una velocidad angular de 2@y, tenemos
que para @>>ay |

d inercial  _, d cuerpo _, _: o> - NN

“ B)=0 = — B)=B~-woxB=Bxw 6.8
& (B) & (B) (6.8)
combinando las ecuaciones de la (6.5) a la (6.8), obtenemos

. - o > - o> - - ?

T=MxB-w=M-Bxw=M- (6.9)

Implementando la ley de control, mostrada en la ecuacion 6.3, vemos que

—

T=-KB>=-K

RN

Bxw (6.10)

Cuyo valor siempre es menor o igual a cero. Esto quiere decir que la derivada de la energia cinética
con respecto al tiempo, utilizando esta ley de control, siempre tendera a disminuir.
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Figura 6.4 Diagrama de flujo de la ley de control que hace las veces de freno magnético.

6.2.2 Ley de control basada en el producto cruz entre el momento dipolar M y el campo

IR
magnético local B

Cada una de las bobinas colocadas en los tres ejes de la nave producen un vector de momento

- -
dipolar M . Este vector reacciona con el campo magnético local B para producir un par vectorial
-

T

cm -

> o >
T, =MxB (6.11)

En la ecuacion anterior el producto cruz nos indica que el par esta limitado por la direccion del vector

IR
B [43]. Esto quiere decir que para controlar un eje en particular, hay que hacer uso de las bobinas
colocadas en los ejes perpendiculares a dicho eje. Para una orbita polar los angulos de cabeceo y
guifiada pueden ser controlados sobre la region ecuatorial, mientras que los angulos de cabeceo y
rotacion pueden ser manejados sobre la region polar. Los pares disponibles en cualquier lugar de la
orbita pueden ser determinados directamente a través del magnetometro.

El vector M esta dado por:
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(6.12)

donde el vector de error € es calculado a partir de los sensores de posicidn y de velocidad angular
y esta dado por

%
- - .
ezKp'CH-Kd'Cl (6.13)
donde
R ¢
a = vector de error de orientacion = | 8 (6.14)
7%
% L]
. ¢
d = vector de error de velocidades angulares = | 6 (6.15)
v

Kb, Ky son matrices diagonales de 3x3 que corresponden a las ganancias de posicion y velocidad
angular, respectivamente.

6.2.3 Ley de control implementada

Una modificacion de esta ultima ley fue implementada en el laboratorio; el error o desviacion de la
plataforma es obtenido a partir de la posicion que entrega directamente el magnetémetro en tres
ejes. Esta rutina compara un valor de referencia en un eje determinado y controla el encendido,
apagado y la polaridad de la bobina, hasta que se obtiene el apuntamiento adecuado [7]. Los
valores de campo magnético en el lugar donde se llevaron a cabo las pruebas fueron de: Bx= 39,772
nT en la direccién Norte, By= - 236 nT en la direccion Este y Bz=18,597 nT en la direccién vertical.
La componente del campo total es Bt= 43,906nT. El eje X esta alineado con el Norte, el Eje Y con el
Este, y el eje Z con la vertical.

En la figura 6.6 se muestra un ejemplo de la respuesta que tiene la plataforma en el eje de guifiada,
para corregir una desviacion, donde se puede ver el comportamiento de la plataforma bajo este
procedimiento de alineacion. El tiempo promedio (de 8 pruebas) que tarda en efectuar la correccion
es de 1 ° cada 42 s usando bobinas que proporcionan 2.4 A-m?, con una plataforma con una masa
de 35 kg. La respuesta en el tiempo que observamos al utilizar una bobina energizada, al interactuar
con el campo magnético Terrestre, se considera adecuada, ya que este es uno de los factores mas
importantes en este sistema de control. Del tiempo que tarde en efectuarse una maniobra depende la
eficacia de un sistema de bobinas como elemento de control de orientacion y de su utilidad para
desaturar las ruedas inerciales. No hay que olvidar que un satélite en 6rbita baja se mueve a 25,000
km/hr, y esto hace necesario un sistema de control que sea lo suficientemente rapido, no obstante, lo
tipico en estos sistemas es que hay que esperar varias orbitas para poder establecer una orientacion
determinada, muchas veces no existe otra opcion, debido a las restricciones de energia en un
satélite pequefio.
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* LISTADO DEL PROGRAMA QUE CONTROLA LA INVERSION DE LA POLARIDAD Y
* EL ENCENDIDO / APAGADO DE LAS BOBINAS MAGNETICAS.
* IMPLEMENTADO EN UN MICROCONTROLADOR MC68HC11.

PORTB EQU $1004
PORTE EQU $100A
OPTION EQU $1039
ADCTL EQU $1030
ADR1 EQU $1031

ORG $0110 ;INICIO DEL PROGRAMA EN MEMORIA "RAM"
LDS #SO01FF ;CARGA EL STACK POINTER
LDAA #$80
STAA OPTION ;CARGA 1000 0000 EN ADPU
LDAA #$30
STAA ADCTL ;CARGA 1011 0000 EN ADCTL
LDAA #$7B ;VALOR INFERIOR DE ESTABILIDAD
STAA $180
LDAA #S7F ;VALOR CENTRAL DE ESTABILIDAD
STAA $181
LDAA #$83 ;VALOR SUPERIOR DE ESTABILIDAD
STAA $182
READDATA: LDAA ADR1
CMPA $180
BLO MASMENOS ;DECISION DE POLARIDAD POSITIVA
LDAA ADR1
CMPA $182
BHI MENOSMAS ;DECISION DE POLARIDAD NEGATIVA
LDAA #$00
STAA PORTB ;APAGADO DE LAS BOBINAS
JSR DELAY

JMP READDATA

MASMENOS : LDAA #S01 ; POLARIZACION POSITIVA
STAA PORTB
JSR DELAY
LDAA ADR1
CMPA $181
BNE MASMENOS
JMP READDATA

MENOSMAS : LDAA #$03 ; POLARIZACION NEGATIVA
STAA PORTB
JSR DELAY
LDAA ADR1
CMPA $181
BNE MENOSMAS
JMP READDATA

DELAY: LDX #$0D05 ;RETARDO DE 10 MILISEGUNDOS
LOOP: DEX

BNE LOOP

CLC

RTS

Figura 6.5. Listado del programa que controla la inversién de polaridad y el encendido y apagado de
las bobinas magnéticas.
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Figura 6.6. Prueba de control de orientacion en el eje Z. El par fue aplicado unicamente por la
bobina localizada en el eje X.

Figura 6.7. Conjunto de bobinas magnéticas en tres ejes, con el magnetémetro localizado sobre el
eje Z, alejado de la influencia de los campos magneéticos producidos por estos actuadores.

En la figura 6.8 se muestra una maniobra de orientacion sobre el eje de guifiada, ésta se inicio con la
plataforma apuntando a una direcciéon de 303.2 °. Al aplicar la corriente a la bobina, la plataforma
comenzo a girar hasta detenerse en 189.8 ° alcanzando el alineamiento deseado (180 ° nominales).
Una vez logrado este valor, se invirtio la polaridad, lo que significé un cambio en el sentido de giro. El
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sistema reaccion¢ tratando de alcanzar los 339° que es donde encontraria la alineacién con el dipolo,
sin embargo la energia en las baterias no fue suficiente para alcanzar esta meta. En 16 minutos de
experimentacion las baterias se descargaron completamente, consumiendo una corriente de 2.58
Amp a una potencia de 10.32 watts. Este tipo de pruebas con bobinas permitié aquilatar la
importancia de hacer un manejo 6ptimo de la energia en un microsatélite, cuando se cuenta con un
sistema de control activo a bordo.

[0]
340
320
o~ p—
250 ‘HH“\-\ f{,f”r
240

5 Pl
220
200 e -

180
160
140
120
1':”:' T T T T

0 200 400 B0O 800 1000
Tiempo [s]

Figura 6.8. Prueba para demostrar la factibilidad de estabilizar la plataforma a lo largo de toda la
trayectoria alrededor del eje Z.

La utilizacién de un modelo geomagnético permite determinar la posicion orbital de una nave, asi
como su orientacién. Esto hace necesario ligar los programas de navegacion y control para que
compartan los datos de las componentes del campo magnético. Para obtener una precision en la
orientacion de + 1.5 grados, es necesario utilizar un programa bien disefiado de determinacioén de la
posicion orbital del satélite, es decir, deben emplearse modelos que no solamente incluyan los
Keplerianos de la orbita, ya que este seria un modelo muy idealizado y en unas cuantas Orbitas
perderiamos la posicion del satélite. También deben incluirse las perturbaciones causadas por la no-
redondez de la tierra, el arrastre atmosférico y la influencia de terceros cuerpos como la Luna y el
Sol, para asi poder contar con valores mas exactos de la 6rbita y en consecuencia, valores mas
precisos de las componentes del campo magnético en un determinado punto de la orbita.

6.3. PRUEBAS DE CONTROL DE ORIENTACION CON RUEDAS INERCIALES

Los sistemas de estabilizacion con ruedas inerciales, son usados para mantener la orientacién a
través de un intercambio de momentum entre la nave y las propias ruedas. Cuando un par
perturbador actua en la nave a lo largo de uno de sus ejes, la rueda reacciona, absorbiendo el par y
manteniendo la orientacion. La velocidad de la rueda se incrementa o se decrementa para mantener
una orientacion constante. Cuando ocurren pares ciclicos, durante un periodo orbital por ejemplo, la
velocidad de la rueda permanece constante. Los pares seculares que actuan en la nave causan que
la velocidad de la rueda inercial, se incremente o se decremente hasta que se mueva fuera de sus
limites operativos. Un dispositivo para intercambio de momentum (i.e. bobinas magnéticas o toberas
de reaccion) debe ser usado para restaurar la velocidad de la rueda dentro de su valor de operacion
nominal.

104



Figura 6.9 Pruebas de control de orientacion con ruedas inerciales. Los datos de orientacion son
recibidos y almacenados por el sistema de monitoreo inalambrico.

Las ruedas inerciales pueden operar con una cierta cantidad de momentum inicial y después
intercambiarlo con la nave para producir un par de control, ya sea incrementando o disminuyendo su
velocidad. Otra forma de trabajar es con momentum cero, e iniciar las maniobras de control a través
de una variacion en su velocidad, que inclusive puede cambiar de direccién. Cuando una rueda
opera de esta manera se le conoce como rueda de reaccion.

Es comun usar en un satélite pequefio un sistema de estabilizacion por gradiente gravitacional junto
con una rueda inercial en el eje de cabeceo, que incremente la estabilidad de la nave y afiada un
lazo adicional de control activo para dicho eje [87]. Las ecuaciones que nos describen el
comportamiento dinamico de una nave con estas caracteristicas, pueden ser revisadas por ejemplo
en [43].

En la figura 6.10 se muestra un esquema donde se establecen los umbrales para encender o apagar
una rueda y mantener de esta manera un correcto apuntamiento de la plataforma. La parte plana de
la grafica implica que el sistema tiene el apuntamiento correcto.

Wialts
5 ________________

0]
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Figura 6.10 Determinacion del umbral de encendido de cada rueda.
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6.3.1 Sistema seguidor de Sol utilizando ruedas inerciales como actuadores

En un caso general, cuando se produce una perturbacion en cualquiera de los ejes, el sistema de
control detecta la desviacion en la orientacion y entonces aumenta o disminuye la velocidad de la
rueda correspondiente para compensar este efecto. El sistema de control esta planteado de manera
independiente en cada eje, cada rueda inercial podra aumentar o disminuir su velocidad para corregir
la desviacion en dicho eje. Algunos algoritmos fueron programados para un microcontrolador
MC68HC11 [40] que cumplen con esta funcion. También se probo el concepto de seguimiento de un
objetivo o blanco, implementando un sistema seguidor de Sol [11]. Este sistema detecta la
desviacion con respecto a la vertical local y varia la velocidad de la rueda correspondiente para
mantener el apuntamiento constante hacia su objetivo, en este caso una lampara que hace las veces
del Sol. El diagrama de bloques del sistema seguidor de Sol se presenta en la figura 6.11.

cto. de acond.

N del sensor de sol l
convertidor A/D
—|etapa de potencialq— convertidor :
— microcontrolador
PLL A/D externo Nl
a X etapa de —c—
Il = amplificacién controlador
y -
gensor de sol tacometro I
+ _‘
L. SOy f
. .. despliegue de
platatorma de simulacién la orientacién

Figura 6.11 Diagrama de bloques del sistema implementado para llevar a cabo un seguimiento del
Sol, usando ruedas inerciales.

—a— Rotacin
Cabecas

Figura 6.12 Curvas de respuesta del sistema de control con ruedas inerciales en modo de seguidor
del Sol.
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La figura 6.12 nos muestra la respuesta del sistema trabajando en modo de seguidor de Sol; donde a
partir de una desviacion inicial, es posible mantener un apuntamiento constante hacia el objetivo. El
sensor de Sol proporciona informacion de orientacion en los ejes de rotacion y cabeceo, por lo que
estas pruebas se efectuaron solamente sobre estos ejes.

6.3.2 Control de orientaciéon con ruedas inerciales
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Figura 6.13 Diagrama de flujo del algoritmo para controlar la orientacion de un eje, por medio de una
rueda inercial.
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En la figura 6.13 se muestra el diagrama de flujo del procedimiento utilizado para lograr un
apuntamiento de la plataforma, incrementando o disminuyendo la velocidad de la rueda
correspondiente al eje que presenta la desviacién. En el apéndice F se encuentra el listado del
programa escrito en ensamblador para el uC MC68HC11. En la figura 6.14 se observa la respuesta
del sistema ante una desviacion inicial. Estas son curvas tipicas del comportamiento de la plataforma
cuando ésta es orientada hacia una direccion especifica, en este caso una desviacién de 0 ° en los
tres ejes.
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Figura 6.14 Respuesta de la plataforma con el algoritmo de orientacion que la dirige hacia una
posicion de cero grados en los tres gjes.

La velocidad de respuesta promedio de la plataforma es de 3 ° por cada segundo. La rueda inercial
puede corregir aun mas rapido la orientacion, sin embargo, esto causa oscilaciones en la plataforma
al llegar a la posicion de no desviacion. Se optimizd la respuesta aplicando retrasos en la rutina,
permitiendo que se estabilice el sistema antes de continuar enviando los comandos de control [7]. El
apuntamiento estable se alcanza en unos cuantos segundos, lo que demuestra que las ruedas
inerciales pueden llevar a cabo acciones de control y apuntamiento de una manera muy rapida y
efectiva.

6.3.3 Pruebas de desaturacién de ruedas inerciales

Figura 6.15 Plataforma de simulacién con dos bobinas magnéticas en los ejes X,Y y una rueda
inercial en el eje Z. También se aprecian los componentes de balanceo automatico y los circuitos de
potencia y transmision inalambrica.
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Esta prueba consiste en reducir la velocidad de la rueda inercial y aplicar una corriente a las bobinas
para contrarrestar este efecto. La rueda se encuentra en el eje Z y las bobinas en los ejes X, Y. Para
facilitar la experimentacion, todas las sefales de orientacién son proporcionadas por la brujula
electrénica. El resultado de dos pruebas se muestra en la figura 6.16. El frenado de la rueda llevé a
la plataforma a una desviacion de —15 y +14.5 °, respectivamente. En ambos casos los tiempos de
estabilizacion estuvieron cerca de los 450 segundos (7 min 30 seg).
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Figura 6.16 Pruebas de desaturacién de una rueda inercial en el eje de guifada.

6.4 DISCUSION DE RESULTADOS

Para evaluar el comportamiento de la plataforma en pruebas de balanceo, de orientacion y control y
en ensayos de oscilacion libre, el sistema de monitoreo fue un medio muy efectivo.

Figura 6.17. Arreglo experimental donde se muestra la pantalla sobre la que se grafican los datos de
orientacioén en tiempo real, capturados de manera remota por el sistema de monitoreo.

6.4.1 Pruebas de balanceo automatico de la plataforma de simulacién

Este sistema se simplifico realizando el balanceo en dos ejes, manteniendo la suma de momentos
igual a cero, lo cual significé un importante ahorro en complejidad y masa. En la figura 6.18 se
muestran dos graficas que ejemplifican la manera en que se comporta la plataforma durante una
prueba de balanceo automatico, cuando se tiene el umbral minimo manejable por este sistema que

esde +0.25°.
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Figura 6.18 Prueba de balanceo automatico con un umbral de +0.25 °, con respecto a la horizontal.

6.4.2 Pruebas de oscilacion simple

Partiendo de la hipotesis de que el periodo de oscilacion de la plataforma aumenta conforme el par
residual disminuye; se hicieron varias pruebas de balanceo cambiando los umbrales de precision en
el programa que controla las mesas deslizantes, variandolos en: +3,+2,+1+ 0.5y + 0.25[°]. Las
graficas de las figuras 6.19, 6.20 y 6.21 muestran el comportamiento que se obtuvo. Se produjo una
perturbacion inicial en un solo eje, sin embargo, el otro eje también presenté un movimiento
oscilatorio, demostrando el acoplamiento que existe entre ellos.
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Figura 6.19 Prueba de oscilacion introduciendo una desviacion intencional de —30 grados en el eje de
cabeceo, cuando la plataforma se encontraba balanceada utilizando un umbral de + 1 grado.
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Figura 6.20 Curvas de oscilacion obtenidas después de aplicar una desviacion intencional de -8
grados en el gje de Rotacion
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Figura 6.21 Curvas de oscilacién obtenidas después de aplicar una desviacion intencional de +6
grados en el eje de cabeceo.
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En la grafica de la figura 6.22 se muestra la tendencia que presenta el periodo de oscilaciéon de la
plataforma, ante los diferentes niveles de umbral manejados durante el balanceo automatico. Es muy
claro que el periodo de oscilacion aumenta a medida que disminuye el umbral. En este caso
especifico el maximo valor que es posible alcanzar, segun la grafica obtenida, es de 8.26 s, mientras
que experimentalmente se alcanzé una magnitud de 8.2 s, un porcentaje de diferencia muy pequefio
de solamente 0.72 %. Esto comprueba fehacientemente la hipétesis de que el periodo de oscilacion
es directamente proporcional al balanceo obtenido en la plataforma. También nos indica claramente
cual es el limite al que debemos llegar para obtener el maximo balanceo posible en el simulador.
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Figura 6.22 Diferentes umbrales manejados durante el balanceo automatico vs. el periodo de
oscilacién de la plataforma.

6.4.3 Pares residuales

El par residual es un indicador de que tan bien se ha balanceado la plataforma y esto a su vez
repercute en el dimensionamiento de los actuadores que van a trabajar en 6rbita. En nuestro caso
consideramos tres factores principales que influyen en su magnitud: las elongaciones o
contracciones causadas por diferencias de temperatura en la plataforma, la imprecisién en el
magquinado del cojinete neumatico y el error que existe en el manejo de las masas deslizantes en
posicionarse cerca de la horizontal.

La utilizacién de materiales compuestos en la fabricacion de la plataforma, especificamente fibras de
carbono, con un coeficiente de expansion térmica de 0.00001064 mm/°C, causa un par residual de
0.042 gr-cm, algo totalmente insignificante. Esto ocurre bajo la suposicion de que existe un gradiente
de temperatura de 1 °C.

El error en el maquinado del cojinete neumatico, sin duda nos introduce un par indeseable, debido a
que éste no esta constituido por una esfera perfecta. Segun las mediciones llevadas a cabo después
de su fabricacion, el diametro que se tiene es de: 99.9348 + 0.0414 mm esta imprecision introduce un
par de 144.9 gr-cm para una plataforma de 35 kg. Este es sin duda un valor muy grande que
causaria muchos problemas a la hora de experimentar y dimensionar los actuadores.
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Como vimos en la seccién anterior, el graficar el periodo de oscilacion usando diferentes umbrales en
el proceso de balanceo, nos da inmediatamente una idea del porcentaje de error que tenemos con
respecto a un balanceo ideal. Tal y como lo demuestra la grafica, este método de balanceo nos ubica
muy cerca del 6ptimo. Esto nos indica que las masas deslizantes contrarrestan los efectos causados
por la imprecision en el maquinado del cojinete neumatico. Por tanto, para el calculo del par residual
final vamos a considerar lo siguiente:

El par esta dado por la fuerza que infringe la platina deslizante en la plataforma al encontrarse fuera
del equilibrio neutral, es decir al estar + 0.25 [°] desviado de la horizontal local.

T=Fed (6.16)
Donde:
T: Paren Nm
F: Fuerza en N
d: Distancia en m

La masa de la platina deslizante es de 0.615 kg y la aceleracion de la gravedad es de 9.81 m/s?,
entonces la fuerza de la platina deslizante es:
F =mg =(0.615)(9.81) =6.033 N

Por otra parte, durante la etapa de calibracion de las masas deslizantes encontramos que:

. 40 pasos del motor inclinan a la plataforma un grado

. Un paso del motor desplaza la platina 0.005 mm

La distancia que se desplaza la platina para mover la plataforma 0.25 ° es:
d = (0.005 [mm])(10 pasos) = 0.05 mm

Por lo tanto, el par residual es:
T = (6.033 [N]) (0.05 x 10° [m]) =3.0165 x 10* N'm

Para convertirlo en gr-cm
3.0165 x 10* N-m =3.0165 x 10* (102 gr 100 cm) = 3.0165 x 10* (10,200 gr-cm)
Par residual = 3 gr-cm
Si consideramos que cada eje contribuye con 3 gr-cm, excepto el eje Z que es controlado
manualmente, y que aporta en mayor medida al error, ya que el centro de masa se desplaza
intencionalmente por debajo del punto de equilibrio sobre este eje, entonces, conservadoramente
podemos decir que tenemos un par residual final de 20 gr-cm.

6.4.4 Pruebas de control de orientacion
Las pruebas que se llevaron a cabo en el simulador son: de seguimiento del Sol, de freno magnético

y de desaturacion de ruedas inerciales. También se efectuaron pruebas de control de estabilizacion
con bobinas magnéticas y ruedas inerciales.
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En esencia, las maniobras con bobinas magnéticas son muy similares, ya que en todas y cada una
de ellas se aplica un par a la nave, ya sea para eliminar un giro no deseado, para inducirlo o para
llevarla a una determinada posicién. La maniobra de desaturacion de las ruedas inerciales, consiste
en reducir el giro producido en uno de los ejes de referencia, una vez que una rueda ha sido frenada.

Las maniobras de freno magnético se pueden usar, de manera alterna, para proporcionar un
determinado giro al satélite con el propédsito de lograr una estabilizacion térmica. En satélites
pequefios que no tienen un sistema de control térmico activo, es comun utilizar un conjunto de
antenas o extensiones planas y delgadas que tienen diferente acabado en sus caras para
implementar un giro (heliogiréscopo) y de esta manera contrarrestar los efectos funestos de los
gradientes térmicos. Esta maniobra puede ser muy importante si el satélite es separado del cohete
portador, con una velocidad angular demasiado pequefia o nula. La maniobra de freno magnético es
muy similar a la prueba de desaturacion de una rueda inercial.

La maniobra que da como resultado el seguimiento del Sol, mediante el control de los ejes de
cabeceo y rotacion en la plataforma, se puede modificar para utilizar este mismo concepto para
apuntar de manera continua hacia la Tierra, o algun otro punto en el espacio.

Las diferentes pruebas efectuadas permitieron la demostracion fisica de varios conceptos, al tiempo
que demostraron el buen funcionamiento de sensores, actuadores algunos algoritmos de control y el
sistema de monitoreo inalambrico, en conjunto.

La diferencia fundamental entre los dos tipos de actuadores utilizados, es la rapidez de respuesta,
mientras que las bobinas magnéticas hacen girar la plataforma a razon de 1 ° cada 42 s, las ruedas
inerciales pueden llevar a cabo esta accion en el orden de 3 grados cada segundo, lo que significa
que en presencia de desviaciones importantes, éstas permite una reaccion muy rapida.

6.5 CONSIDERACIONES FINALES

El equipamiento para llevar a cabo la deteccién de la orientacion y el control en las naves espaciales,
ha sido tradicionalmente muy masivo y costoso, sélo en afios recientes han estado disponibles
algunos sistemas adecuados para su utilizacion en microsatélites. Una tendencia muy comun llevada
a cabo en las primeras misiones de microsatélites, o en aquellas con requisitos de estabilizacion
poco demandantes, es el no usar ningun tipo de estabilizacion.

Los sistemas de control activo para satélites pequefios emplean como actuadores, bobinas
magnéticas y/o ruedas inerciales para generar pares correctivos en la nave. Rara vez encontraremos
toberas como actuadores en este tipo de satélites, a menos de que se trate de misiones de corta
duracion; del orden de algunas semanas. El sistema de control mas simple y comun emplea una
extension telescopica con una masa en su parte final, para generar un gradiente gravitacional,
adicionalmente; se puede incluir un conjunto de bobinas magnéticas para amortiguar los movimientos
de la nave. La tecnologia de ruedas inerciales ha comenzado a ser practica para satélites pequefnos
y a ser poco a poco mas utilizada. Hasta este momento, solo algunos microsatélites han intentado el
control total, haciendo uso de ruedas inerciales en los tres ejes ortogonales [73].

El arreglo final de los subsistemas de orientacion y control deseable para nuestro satélite de
percepcion remota, se muestra en la figura 6.23. La necesidad de mantener un apuntamiento
continuo y estable hacia la Tierra es de 0.1 ° en los tres ejes. Es de notarse que con una masa de
6.43 kg y un consumo maximo pico de 14.40 w, es posible lograr este objetivo.

En la siguiente seccion vamos a hacer una consideracion final muy breve de cada uno de los
componentes que integran este esquema.
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Figura 6.23 Componentes de orientacion y control deseables en nuestro satélite de percepcion
remota.

6.5.1 Bobinas Magnéticas

Los sistemas de control con bobinas magnéticas, pueden ser utilizados de manera efectiva para
llevar a cabo maniobras de freno o incremento de giro y de control de estabilizacion, en todas las
orbitas; incluyendo las geosincronas (36,000 km) [87], [70]. Los sistemas de control magnético son
relativamente sencillos, no requieren de partes moviles, ni de consumibles abordo de la nave,
ademas que permiten implementar un sistema de navegacion y de orientacion y control de
estabilizacién auténomo. Esto hace que los pares magnéticos sean muy atractivos para aplicaciones
espaciales [63], [23]. Es el primer sistema de control activo que hay que incluir en un micro o
nanosatélite por las ventajas que representa.

En la actualidad, la precision obtenida con un magnetémetro y un modelo de campo geomagnético
usando algoritmos de estimacién de la orientacién tipo Kalman, es de menos de 1 [°] en la
orientacion y de 5 milésimas de grado en la velocidad angular [77].

La magnitud de los pares de control depende del dipolo generado por la propia bobina y del valor de
las componentes vectoriales del campo magnético en el lugar de la 6rbita donde se realiza la
maniobra. Teniendo en cuenta que en Oorbita Terrestre el recurso mas valioso para un micro o
nanosatélite es la energia, definitivamente hay que sacrificar la masa en aras de colocar nucleos
ferromagnéticos para aumenta el par disponible a bordo.

6.5.2 Ruedas Inerciales
Para lograr la capacidad de precision en el apuntamiento de 0.1 grados en los tres ejes, es necesario

incluir un conjunto de ruedas inerciales. No existe otro actuador que pueda proporcionar esta
precision de apuntamiento, en un microsatélite. La ventaja adicional que presentan estos dispositivos
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es su rapidez de respuesta, como lo vimos en el capitulo anterior, ademas, trabajando en modo de
rueda inercial proporcionan estabilidad dinamica a la nave.

6.5.3 Giréscopos

Durante eclipse, esto ocurre una vez por orbita, el sensor de Sol no proporciona informacién valida.
En cualquier momento durante la orbita, los magnetémetros proveen solamente dos vectores del
campo magnético. Los magnetémetros miden la direccion del campo magnético Terrestre, sin
embargo, no hay manera de que midan la velocidad angular del eje de rotacion alrededor de la linea
de campo magnético, y entonces, solamente dos ejes de orientacion se encuentran disponibles. Los
Unicos sensores que pueden proveer informacion sobre este tercer eje son los giréscopos
(http://www.astro.ubc.ca/MOST/overview.html).

Este es un motivo importante para su inclusion en el conjunto de sensores de orientacion del satélite.
No obstante que los giréscopos presentan el problema de la deriva, la utilizacion de un filtro de
Kalman extendido, puede proveer suficiente informaciéon para mantener una orientacion dentro de un
limite razonable (de alrededor de + 3 °) cuando el satélite se encuentra en eclipse. Una vez
recuperado el sensor de Sol, la orientacion regresa a su valor nominal y el giréscopo es reajustado
nuevamente.

6.5.4 Sensor de sol

Este sensor es de gran utilidad junto con las efemérides para determinar los vectores de
apuntamiento del satélite en un espacio inercial. Es indispensable para obtener una medida de
orientaciéon con una precision de 0.1 ° en dos ejes independientes. Se tiene amplia experiencia en su
uso, habiendo disefiado y construido una version para aplicaciones espaciales [58]. Debe ser incluido
en el conjunto basico de sensores de orientacion de un microsatélite.

6.5.5 Sensor de Tierra

El sensor de Tierra proporciona informacion sobre los ejes de rotacion y cabeceo al igual que el
sensor de Sol y puede sustituir a éste durante eclipse. Existen versiones muy pequefas de este tipo
de sensores que presentan buena precision y seria bueno tratar de hacer un disefio mas compacto
que el que actualmente se tiene, ya que seguramente existirian problemas con el alineamiento en el
satélite. Es aconsejable su inclusion para complementar la informacion de la orientacion o para
implementar un sistema de apuntamiento hacia la Tierra.

6.5.6 Computadora de abordo

Una version de una computadora espacial con caracteristicas de redundancia y tolerancia a fallas ha
sido desarrollada en nuestra Universidad [85] y es indispensable su inclusion en el satélite de
percepcidon remota.

6.6. COMENTARIOS SOBRE EL CAPITULO

Es de recalcar el hecho de que los ejes ortogonales del satélite bajo estudio se pueden manejar de
manera independiente, desde el punto de vista de sistemas de control. Las pruebas de
funcionamiento en sus diferentes modalidades, demostraron fisicamente que los ejes se encuentran
acoplados, ya que la interaccién con uno de ellos, causa el movimiento en algun otro. Esto se
aprecia claramente durante las pruebas de oscilacion simple, donde solamente un eje a la vez era
perturbado con un movimiento relativamente importante y esto causaba también una oscilacion en
los otros dos. Las pruebas también demostraron que el sistema de control interpreta estas
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oscilaciones como una perturbacion y las compensa al momento de ejecutarse los algoritmos de
orientacion. Este es un resultado muy importante, ya que esto permite controlar a cada eje de
manera independiente, con lo que se simplifican enormemente las labores de orientacion.
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Capitulo

CONCLUSIONES

Este proyecto surgié debido a la necesidad de contar con sistemas de control de orientacion en
satélites pequenos para ampliar sus capacidades operativas en érbita, sin embargo, muy poco o casi
nada, se habia desarrollado en este sentido en nuestro pais, por lo que los resultados de este
proyecto constituyen una base importante para el trabajo futuro en orientacion y control de satélites
pequefios. A medida que el proyecto evolucionaba, varios sistemas, componentes y rutinas de
programacion fueron cambiando de manera acorde con las nuevas necesidades, tal fue el caso de
las masas deslizantes, la plataforma de simulacion, el sistema de monitoreo inalambrico, las bobinas
magnéticas, etc. Esto implico un esfuerzo importante en el desarrollo de este proyecto, pero es un
logro muy significativo, ya que cada parte del sistema ya ha pasado por un proceso de seleccion o
evolucion, lo cual constituye una herencia importante para el trabajo futuro.

En este capitulo se enlistan de manera puntual las conclusiones haciendo un recuento de las
publicaciones derivadas de este proyecto, los desarrollos tecnoldgicos obtenidos, el personal
formado y el potencial generado a partir de este trabajo para poder abordar otros proyectos, como el
de un sistema de adquisicion de imagenes aéreas digitales, con una plataforma inercial estabilizada
en tres ejes [61].

Esta tesis resume el trabajo de varios afios en el desarrollo de un sistema de simulacién, para llevar
a cabo pruebas en Tierra de sistemas de deteccidon de orientacion y control de estabilizacién de
microsatélites. Este proyecto permitié dar continuidad al desarrollo de la linea de investigacion de
instrumentacion espacial en la UNAM y capacitar a personal especializado en el area. Este sistema
ha servido y servira para educar a las futuras generaciones de ingenieros en control de orientacion,
que de manera incipiente pero continua se han venido preparando, dentro y fuera de nuestro pais.
Los objetivos primarios de establecer los esquemas de orientacion y control, de determinar los
modelos dinamicos de cuerpo rigido y de disefar y construir un simulador que permita tener un
medio sin friccion para desarrollar, visualizar y evaluar algoritmos de control para satélites pequefios
en orbita baja, tal y como se habian planteado originalmente en este proyecto, han sido superados al
lograr adicionalmente disefiar y construir con tecnologia propia: sensores de Sol y Tierra, una unidad
de medicion inercial, las bobinas magnéticas y el cojinete neumatico esférico.
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Dos procedimientos de balanceo automatico fueron desarrollados, uno de ellos constituye una
técnica de balanceo simple que hace uso de los recursos disponibles en la plataforma de simulacion,
comprobandose que es posible llevar a cabo un balanceo estatico, manteniendo las fuerzas externas
actuando sobre un plano, para mantener el equilibrio en la plataforma. Esta nueva metodologia de
balanceo permite obtener importantes ahorros en masa y complejidad, en comparacién con el
sistema desarrollado previamente que pretendia lograr un balanceo dinamico en tres ejes. El
resultado final de obtener un par residual de 20 gr-cm vs. los 50 gr-cm obtenidos con el método
anterior, con 43% en ahorro de masa, es considerado como bueno, tomando en cuenta que estamos
hablando de un simulador de bajo costo (20,000 US Cy).

La contribucion mas importante de este proyecto fue el desarrollo de este método sencillo,
practico y novedoso de balanceo automatico en dos ejes. Aunado a esto, se implementé un
método grafico que permite evaluar el nivel de balanceo, a partir de diferentes umbrales con
respecto a la horizontal, midiendo el periodo de oscilacion del simulador. La grafica nos
ayuda a establecer facilmente cual es el porcentaje de balanceo que tenemos, e identificar el
valor 6ptimo.

La realizaciéon de algunas pruebas fundamentales en la plataforma, como maniobras de frenado,
orientaciéon y control, se efectuaron con los pares gravitacionales reducidos en la medida de lo
posible.

Por todo lo anterior, podemos establecer de manera puntual las siguientes conclusiones:

e Se tiene un modelo de la plataforma de simulacion, considerandola como un
cuerpo rigido. Se desarrollaron diferentes parametrizaciones y se seleccionaron las
mas adecuadas para su aplicacion en pruebas en Tierra, con este equipo.

e Se desarrollé un método sencillo practico y novedoso de balanceo automatico en
dos ejes.

e Se establecié un esquema de orientacién y control para un satélite de percepcion
remota con requisitos de apuntamiento de 0.1 ° en los tres ejes, y se comprobo en
Tierra la factibilidad de llevar a cabo su implementacion en érbita Terrestre.

e Se ha disefado y construido un simulador fisico de un medio sin friccion, que nos
permite llevar a cabo pruebas de deteccion de orientaciéon y control de
estabilizacion de satélites pequefos.

e Se diseid y construy6é un sistema de monitoreo inalambrico para desplegar en
tiempo real y almacenar 10.5 veces cada segundo la orientacion de la plataforma,
lo que permite evaluar en post-proceso a sensores, actuadores y algoritmos de
orientacion y control.

e Se llevaron a cabo pruebas de control de orientacion con bobinas magnéticas y
ruedas inerciales, implementandose algoritmos de control simples de tipo
proporcional derivativo.

e Los sensores y actuadores fueron modelados y caracterizados para propositos de
orientacion y control.
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La realizacion de este proyecto permiti6 obtener los siguientes
desarrollos tecnoldgicos:

Método de balanceo automatico para una plataforma de simulacion de
un medio sin friccion.

Plataforma de simulacién de un medio sin friccion para pruebas de
orientacion y control en satélites pequefios.

Sistema inercial en dos ejes para referencia de la vertical.

Sensor de Sol para aplicacién espacial.

Sensor de Tierra.

Sistema de monitoreo inalambrico.

Como resultado de este proyecto se obtuvieron los siguientes productos
académicos:

Se publicaron dos articulos en inglés en revista arbitrada.

Se dirigieron 7 tesis de licenciatura.

Se presentaron 8 trabajos en extenso en congreso nacional (obteniéndose 3
premios a los mejores trabajos).

Se llevaron a cabo dos informes técnicos [58], [59].

Se llevo a cabo la transferencia de tecnologia de la plataforma de simulaciéon de un
medio sin friccion, a las siguientes instituciones:

Al Centro de Investigacion en Matematicas (CIMAT) de Gto. Gto, para llevar a
cabo pruebas en Tierra de algoritmos de control de orientacion.

Facultad de Ingenieria, UNAM (esta accion de transferencia esta en proceso
actualmente)

Las herramientas adquiridas durante la realizacion de este proyecto y en particular
la implementacién del sistema de referencia de la vertical que hace uso de
sensores inerciales, permiti6 el desarrollo de un sistema de adquisicion de
imagenes aéreas digitales de alta resolucion, con una plataforma estabilizada en
tres ejes. El almacenamiento de los ejes de orientacion de cada imagen adquirida,
es de gran utilidad para la formacion de los mosaicos de imagenes de la zona bajo
estudio [61].
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APENDICE A-

REPRESENTACIONES ALTERNATIVAS DE LA ORIENTACION.

A.1. Ejes de Euler / Angulo de Euler.

Como ejemplo, veamos una rotacion que es en particular muy simple, aquella que se lleva a
cabo alrededor del eje 3 un angulo @ en el sentido positivo, como se aprecia en la figura A.1. La
matriz de cosenos directores para esta rotacion es denominada Az(®); su forma explicita es:

Figura A.1. Rotacion alrededor del gje tres, un angulo @.

cosd® send O
A;(®)=|-sen® cos® 0 (A1a)
0 0 1

Las matrices de cosenos directores, que determinan las rotaciones para un angulo ®, alrededor
de los ejes 1y 2, respectivamente, denotadas por A;(®) y Ax(D), son:

1 0 0
A4, (®)=|0 cos® sen®d (A.1b)
0 —sen® cosd

cos®d 0 —send
A,(@)=| 0 1 0 (A.1c)
sen® 0 cos®d
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Las matrices A(®), Ax(®) y Az(D) todas ellas tienen la traza

tr(A(®))=1+ 2 cos @ (A.1d)

La traza de una matriz de cosenos directores que representa una rotacion de un angulo @
alrededor de un eje arbitrario, toma el mismo valor. Este resultado viene de la observacion de
que las matrices de rotacién que representan rotaciones por el mismo angulo alrededor de
diferentes ejes, pueden ser relacionadas por medio de una transformacioén ortogonal, la cual deja
la traza invariante. Por lo general el eje de rotaciéon no coincidira con uno de los ejes de
referencia. En términos del vector unitario, localizado a lo largo del eje de rotaciéon ¢, y del
angulo de rotacion ®, la forma mas general de la matriz de cosenos directores queda como:

cos®+e’ (1-cos®)  ee,(1-cos®)+e,sen® ee,(1—cosd)—e, sen D
A=|ee,(1-cos®)—e,send cos® + e; (1 - cos D) e,e;(1-cos®)+e send®| (A.2a)

ee;(1-cos®)+e,sen® e,e,(1—cos®)—e sen®  cos® +e; (1-cosd)

T

A=cos®]+(1-cosD)ee —sen®E (A.2b)

>-T

donde e e es el producto externo y E es la matriz diagonal simétrica:

0 —e e
E=| ¢ 0 -e (A.3)
-e, ¢ 0

Esta representacion de la orientacion de la nave es conocida como parametrizacion con los gjes
y el angulo de Euler. Parece que depende de cuatro parametros, pero solo tres de ellos son

independientes ya que \é’\ =1. Se puede demostrar que la matriz de cosenos directores definida

en la ecuacion (A.2a) es una matriz ortogonal real propia y que ¢ es el eje de rotacién, es decir
que Ae =e . El angulo de rotacion se sabe que es @, debido a que la traza de A satisface la
ecuacion (A.1.d).

Es facil ver que la ecuacion (A.2a) se puede reducir a alguna de las ecuaciones (2.1), cuando
¢ se localiza a lo largo de uno de los ejes de referencia. El angulo de rotacion de Euler @, puede
ser expresado en términos de los elementos de la matriz de cosenos directores por:

1
cos® = E[tr(A) ~1] (A.4)
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Si sen® = 0, los componentes de ¢ estan dados por:

e, =(A4y; — 4,,)/(2sen®d) (A.5a)
e, =(A4;, — 4,;)/(2sen®d) (A.5b)
e, = (4, — 4,,)/(2sen®d) (A.5c)

La ecuacion (A.4) tiene dos soluciones para @, las cuales difieren unicamente en el signo.
Ambas soluciones tienen vectores ¢ sobre el eje, pero en direcciones opuestas, como lo indican
las ecuaciones (A.5). Aqui también se expresa el hecho de que una rotacion alrededor de € un
angulo @, es equivalente a una rotacion alrededor de -¢ por -O.

2.1.2. Parametros simétricos de Euler.

Entre los sistemas de parametrizacién para representar los desplazamientos angulares y las
velocidades para un cuerpo rigido, destacan los quaterniones, que son de tomar en
consideracion debido a que un cuarto parametro, elimina las singularidades de los sistemas de
ecuaciones descritos anteriormente. Esto es muy importante ya que en orbita no se tienen
restricciones en la orientacion de la nave, por lo que un sistema que lleve a cabo la eliminacion
de las singularidades es muy conveniente.

La utilizacion de la matriz de cosenos directores en términos de los parametros simétricos de
Euler ¢,,9,.9,,9,, ha demostrado ser muy util en aplicaciones espaciales. Quedando definidos
estos como:

9 = elsenqz) (A.6a)

q, = ezsenqz) (A.6Db)
q; = €3S€n(§ (A.6.c)
q,= cos? (A.6.d)

Los cuatro parametros simétricos de Euler no son independientes, pero satisfacen la ecuacion:
2 2 2 2
g, +9; +q; +q; =1 (A.7a)

Estos cuatro parametros pueden ser vistos como los componentes de un quaternion,

q,

i=|" {q} (A.7b)
q; q,
n
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Los parametros simétricos de Euler estan intimamente ligados con los parametros de Cayley-
Klein. La matriz de cosenos directores puede ser expresada en términos de los parametros
simétricos de Euler de la siguiente manera:

ai —4; -4 +q; 29,9, +954,) 2(4,95 — 9,9.)
A =| 299, -9:9,) —q1+9; —q;s+q; 29,95 +q,q,) (A.8a)
2(q,95 +49,9,) 2(9,9;-9.9:) —9i -4 +4q; +q,
A(q)=(q; —q°)+2qq" —2¢,0 (A.8b)

Donde O es una matriz diagonal simétrica de la siguiente forma:

0 -4 4,
0=\ g, 0 —-q, (A.8c)
-4, 4 0

Estas ecuaciones pueden ser verificadas sustituyendo en ellas las ecuaciones (A.6), utilizando
algunas identidades trigopnométricas, y comparando entonces con las ecuaciones (A.2). Los
parametros simétricos de Euler correspondientes a una matriz de cosenos directores A, dada,
pueden ser determinados a partir de:

1

4. :i;(l+A” + Ay, + A)? (A.93)
q = 41q4(A23 —4,,) (A.9b)
q, = 41%(/13l —43) (A.9c)
q, = 41%(,412 - 4,) (A.9d)

Noétese que existe una ambiguedad en el signo para el calculo de estos parametros. Al revisar las
ecuaciones A.8, puede verse que si se cambian los signos de los parametros simétricos de Euler
de manera simultanea, esto no afecta a la matriz de cosenos directores. Las ecuaciones A.9
expresan una de las cuatro posibles maneras de calcular los parametros simétricos de Euler.
También podemos determinar:

1 1
q, =i5(1+All—A22—A33)2 (A.9¢e)
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1
q, = T (4, + 4,) (A.9f)

1

y asi sucesivamente.

Todos los métodos son matematicamente equivalentes, sin embargo, la imprecisiéon numérica
puede ser minimizada evitando aquellos calculos donde los parametros simétricos de Euler, que
aparecen en el denominador, sean cercanos a cero.

Los parametros simétricos de Euler nos proporcionan una representacion muy adecuada de la
orientacién. Son mas compactos que la matriz de cosenos directores, debido a que solo se
necesitan cuatro en lugar de nueve parametros. Son mas convenientes incluso que los Ejes de
Euler y el Angulo de Euler (y que los angulos de Euler que se veran mas adelante) debido a que
la expresion para la matriz de cosenos directores, no involucra funciones trigonométricas, lo que
podria implicar el realizar operaciones tardadas. Otra ventaja de los parametros simétricos de
Euler, es la relativa facilidad de combinarlos para describir dos rotaciones individuales, es decir
si:

A(q") = A(g")A(q) (A.10a)

Entonces tenemos que:

4% 4 —4 4@
g=| B BB (A.10b)
9 ~—49 44 45
-4 —4 —4 4,
La ecuacion (A.10b) puede ser verificada por sustitucion directa de las ecuaciones (A.8) en la
ecuacion (A.10a), sin embargo el algebra es en extremo tediosa.

2.1.3. Vector de Gibbs.

La matriz de cosenos directores puede también expresarse en funcion del vector de Gibbs, el
cual se define de la siguiente manera.

D

g =9/q,=¢ tan; (A.11a)
D

g =9/q9,=¢ tanz (A.11b)
()

g,=4,/q, :e3tan5 (A.11c)

La matriz de cosenos directores esta dada en términos del vector de Gibbs por:
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| l+g/ —gi—g; 228, +8) 2,85 &>)
Sl 2gig—g) l-gli+g-g7 2g.8+8) (A-12a)

A:
1+g2+g2+g
e 2ggtg) 2g.8-g) l-gl-gi+es

4=(-8)+2e8 -G (A.12b)
2+¢g

Donde G es un matriz diagonal simétrica:

0 -g g
G=| g, 0 -g (A.12c)
-8 & 0

Algunas expresiones para los componentes del vector de Gibbs, en términos de la matriz de
cosenos directores pueden obtenerse utilizando las ecuaciones (A.11) y (A.9) entonces tenemos:

Azs - A32

= A.13a

T A, + A+ A, (A-13a)

g = Ay = Ay (A.13b)
1+ 4, +A4,+ A4,

g A = 4, (A.13c)

Tl A+ A+ A,

Es de notarse que no existe ambigliedad en el signo en la definicion del vector de Gibbs y que
sus componentes constituyen parametros independientes. La ley de productos para los vectores
de Gibbs analoga a las ecuaciones (A.10) puede obtenerse a partir de éstas y las ecuaciones
(A.11), tomando la siguiente forma, la cual resulta ser muy conveniente:

”:g+g—(g,Xg) (A14)
l-g-g

g

Esta representacion paramétrica no ha sido tradicionalmente muy utilizada, debido a que
presenta una singularidad cuando el angulo de rotacion es un multiplo impar de 180°.

2.1.4. Angulos de rotacién de Euler.
Después de las discusiones anteriores es claro que para especificar la orientacion de un cuerpo

rigido en el espacio, es necesario contar con tres parametros independientes. La parametrizacion
con un minimo de componentes es la que proporciona el vector de Gibbs. Ahora retornaremos a
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una clase de parametrizacion en términos de tres angulos de rotacion, cominmente conocida
como angulos de Euler. Esta parametrizacion no es tan conveniente desde el punto de vista de
calculos numéricos, como los parametros simétricos de Euler, sin embargo, su representacion
geomeétrica es muy facil de visualizar, por lo menos cuando las rotaciones son pequefias. Son
utiles para el analisis, especialmente para encontrar soluciones cerradas para las ecuaciones de
movimiento, en casos sencillos. Los angulos de Euler son también muy utilizados para el control
de orientacion en naves estabilizadas en tres ejes, siempre y cuando también se utilicen
aproximaciones de angulos pequefios.

Para definir los angulos de Euler de manera precisa, considérense las cuatro tercias ortogonales
de vectores unitarios, que denotaremos por:

Sz (A.15a)
O (A.15b)
O (A.15¢)
v, w (A.15d)

La tercia inicial x,y,z es paralela a los ejes inerciales 1,2,3. La tercia x’,y',z' difiere de x,y,z
por una rotacion alrededor del eje i (i = 1,2 o 3 dependiendo de la transformacion en particular)

> > > -> > >

un angulo ¢. Asi, la orientacion de x',)',z' con respecto a x,y,z esta dada por A; (¢) para i=
1,2, 0 3, es decir, solo para una de las tres matrices de cosenos directores (ecuaciones A.1). De

-> o o> -> 5 o
manera similar, la orientacion de la tercia x”,»",z" con respecto a x',y’,z" es una rotacion
-> o5 o
alrededor de un eje coordenado en el sistema x',y’,z" un angulo 6, especificado por Ai(6), j =
- o> >

ol [ e | Red

1,2 o 3 tal que j=i. Finalmente, la orientacién de u,v,w con respecto a x",y",z" implica una
tercera rotacion, por un angulo y, con la matriz de cosenos directores A«(y), k= 1,2 o 3, siendo

> > >

k=j. La tercia final u,v,w se encuentra fija al cuerpo del vehiculo, de tal manera que la secuencia
completa de tres rotaciones, nos especifica de manera precisa la orientacion de un cuerpo rigido
con respecto a los ejes inerciales.

Un ejemplo especifico de una rotacion utilizando los angulos de Euler se muestra en la figura

5
A.2. Aqui, la primera rotacion se lleva a cabo sobre el eje z, un angulo ¢; de tal manera que los
- —

N
ejes z y z' llegan a coincidir. La segunda rotacién es un angulo 0 alrededor del eje x', el cual

- - -
entonces coincide con x”. La tercera rotacion es un angulo y alrededor del eje z" (o eje w).
Esta secuencia es llamada 3-1-3, debido a que las rotaciones se llevan a cabo alrededor de
estos ejes; en ese orden. Los puntos etiquetados en la figura son los lugares donde se encuentra
la parte final de los vectores unitarios sobre la esfera unitaria. Los circulos que contienen los
numeros 1, 2 y 3 son los ejes de rotacién respectivos. Las lineas solidas son los grandes circulos

> > >

que contienen a los vectores unitarios del sistema de coordenadas de referencia x,y,z . Las
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lineas con parches son los grandes circulos que contienen a los vectores unitarios del sistema de
- o> >

coordenadas sujeto al cuerpo del satélite u,v,w.

W
3
T.Z" e -
i ¢
B £ W
¥
v
\ ¢ '-l.
X 8 \ )
v 5
\ \ X
2 [ Y
\ /

Figura A.2 Rotaciones de Euler siguiendo la secuencia 3-1-3.

Las lineas punteadas y las lineas discontinuas son los grandes circulos definidos por los
sistemas coordenados intermedios. La matriz de cosenos directores que define la secuencia
completa de rotaciones, es la matriz producto de las tres rotaciones individuales, con la primera
matriz de rotacién a la derecha y la ultima a la izquierda:

Ay 5(9,0,p) = A, () A4,(0)4;(§) =

COS i cos ¢ — cos sen ysen g cosyseng +cosbseny cos¢p  senbseny
=|—seny cos¢ —cos@cosysengd —senysend+cosdcosy cosg senlcosy (A.16)
senbseng —sendcosg cosd

Es posible utilizar otras secuencias de angulos de Euler. En la figura A.3 se ilustra la secuencia
3-1-2: una rotacion ¢ alrededor del eje z, seguida de una rotacién 6 alrededor del eje X', y
finalmente por una rotacion y alrededor del eje y"”. Estas rotaciones son también conocidas
como secuencia de guifada, rotacion y cabeceo, pero el significado de estos términos y el orden
de las rotaciones implicadas, no es estandar. La matriz de cosenos directores a que se refiere la
figura A.3 es:
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451,(9,0,p) = 4,(y)4,(0)4;(9) =

cosly cos ¢ —senbsenysend  coswysend + senbseny cos¢p —cosbseny
= —cos Bseng cosécos ¢ sen6 (A17)
seny cos@ + sen@cosysend senysend —sendcosy cosg cosfcosy

Figura A.3. Rotaciones de Euler siguiendo la secuencia 3-1-2.

No es muy dificil continuar enumerando todas las posibles secuencias de rotaciones de Euler. Lo
que no podemos permitir es llevar a cabo dos rotaciones sucesivas sobre el mismo eje, debido a
que el producto de estas acciones es equivalente a una sola rotacion alrededor de dicho eje.
Entonces, solamente existen doce posibles secuencias de rotaciones:

3-1-3, 2-1-2, 1-2-1, 3-2-3, 2-3-2, 1-3-1
3-1-2, 2-1-3, 1-2-3, 3-2-1, 2-3-1, 1-3-2.

A.2. ECUACIONES DE MOVIMIENTO.

El movimiento de un cuerpo rigido es definido por seis grados de libertad: tres definen la
dinamica traslacional, y tres la rotacion u orientacion del mismo. Para este caso particular donde
se va a utilizar la plataforma de simulacion fija a un punto, solamente se tendra la dinamica
rotacional del cuerpo, y el modelo estara definido por tres grados de libertad.
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El modelo de la dinamica rotacional del satélite se llevara a cabo utilizando las ecuaciones de
Euler. Dichas ecuaciones, derivadas de las leyes de movimiento de Newton, proporcionan una
relacion para calcular velocidades con respecto al sistema de coordenadas fijas al cuerpo del
vehiculo [45] y estan dadas por:

l.o.=Too,-1)+@-00)l +@+00)l, +@ -0), (A.18a)
I, 0,=Too (. -1)+@-00)l, +@+oo)l, + -o’), (A.18b)
Io-=Too. (I, -1)+@-00)l, +@+00)] +@ -0, (A.18c)
Donde:

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

Momentos de inercia principales alrededor de los ejes Xx,y,z fijos al cuerpo del satélite.

XxX,)y,2z

Términos de inercia cruzada alrededor de los ejes respectivos.

Xy,yz,zx

T, ,. = Pares aplicados alrededor de los ejes x,y,z fijos al cuerpo del satélite.

Haciendo la suposiciéon de que los ejes fijos al cuerpo del satélite estan perfectamente alineados
con los ejes principales del tensor de inercia, entonces podemos simplificar:

L.o=T+,-1)oo, (A.18d)
[, o,=T +(.-1,)0.0. (A.18e)
lLo-=T.+(,.-1,))00, (A.18f)

Despejando estas ecuaciones para dejar todo en funcién de las aceleraciones angulares,
tenemos entonces una relacion para calcular los cambios de velocidad de la plataforma.

130



-
Wy = I—{TX (1, -0} (A.18g)

o, = ]1 {r+,-1)0.0.} (A.18h)
»y

w: = II{T (U, ~1,)00, (A.18i)

zz

Sustituyendo los valores de los momentos de inercia principales y los de los pares disponibles en
cada eje, nos queda la aceleracion angular de cada eje en funcion de la velocidad angular de los
otros dos ejes ortogonales correspondientes.

Por otro lado tenemos, que haciendo uso de los angulos de Euler siguiendo la secuencia 2-1-3
(queda implicito el uso de ésta, en otros casos las ecuaciones son diferentes):

®, = ¢p—y send
®, = écos¢+l/./cosﬁsen¢ Ecs. (A.19)
@, =—0seng+y cosfcos @

Derivando con respecto al tiempo las componentes de la velocidad angular, tenemos:

w1 z;i;—l//senﬁ—l/./écosﬁ

@2 = 0c0s -0 psend +y cosBsend + y(pcosOcos g — Osenbseng)  Ecs.  (A.20)

w3 = —:9.sen¢—ég.ﬁcos¢+l;cosecosgb—l/./(;;ﬁcosﬁsengb+ ésen@cosgb)

Sustituyendo las ecuaciones A.20 en las ecuaciones de Euler (ec. A.18g, A.18h y A.18i), y
despejando la segunda derivada tenemos:

;zl;sen6’+g;écos6’+ll[(IW—IZZ)a)ya)Z+Tx] (A.21)

XX

0= ! p —l;;cosﬁsen¢+égzﬁsen¢+l/./(t.9sent9sen¢—(,;ﬁcosﬁcos¢)+]1{(IW -1 o o +Ty} (A.22)
cos :
»
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S g’sen¢+éécos¢+l/./(ésené’cos¢+¢.ﬁc0s6’sen¢)+11 I —va)a)xa)erTz} (A.23)

~ cosOcos o *

zz

Cada derivada de segundo orden, esta en funcién de la segunda derivada de las otras variables.
Haciendo una serie de sustituciones para que esto no ocurra, designemos como:

a= éq.ﬁsen¢ (A.24)
p= 1/./(4.9sen tseng — ¢.5cos 6 cos @) (A.25)
y = éq.ﬁcos¢ (A.26)
o= g;(ésené’cosgﬁ + qoﬁcos Gseng) (A.27)

1
6= ,[( 1.-1,)0.0,+T) (A.28)
pzll[(lm—lyy)a)xa)y+TZ] (A.29)
77 = ]1 [(]yy - ]zz )a)ya)z + Tv] (A30)

e

Ahora sustituyamos estas variables en las ecuaciones (A.21) y (A.22):

v (Dseng+y+5+p) (A.31)
cosécos¢

0= (Cpcosteng+a+ f+0) (A.32)
cos¢

Sustituyendo (A.31) en (A.32) obtenemos:

o1 {_ 1 (Iésen¢+y+5+p)(cos9sen¢)+a+ﬁ+§} (A.33)
cos@| cosgcosl

desarrollando y reagrupando la ecuacion
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4.9.: ! {—Sen¢(l.9.sen¢+}/+§+p)+a+ﬁ+§} (A.34)
cos@| cosg

D=3 Gseng)— " (y15tp)t L (atpil) (A.35)
cos” ¢ cos” ¢ cos¢
(1] 2
6?1+Sen2¢ = ! —Sen¢(y+5+p)+a+,[)’+§ (A.36)
cos“ @ | cos@| cosg
utilizando la igualdad
2
et 1 (A.37)
cos ¢ cos ¢
tenemos:
1 sen 1
0(—5)=- 2¢ (y+o+p)+——(a+p+¢) (A.38)
cos” ¢ cos” ¢ cos¢
multiplicando por cos> ambos lados de la ecuacion,
:9.:—sen¢(7/+§+p)+ cos¢(a+,6’+é’) (A.39)
y regresando a las variables originales tenemos:
.6.’= cos¢{f9&sen¢+ l/./(l.9sen6’5en¢—éc0s6c0s¢)+ll (1.1 )o o, +Tv]}
Y (A.40)

_sen¢{l.9¢cos¢+l/./(;9senl900s¢+%cos@sen¢)+]l (1., —]yy)a)xa)y +TZ]}

zz

De esta manera la ecuacion A.40 nos representa la segunda derivada de la desviacion del
angulo de cabeceo, ya no en funcién de la segunda derivada de las otras variables. Finalmente,

haciendo las sustituciones correspondientes, primero de 9 en la ecuacion A.43 y después de t//
en la A.41 cumpliremos el objetivo.
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Resumiendo; las ecuaciones de movimiento utilizando las ecuaciones y los angulos de
Euler con la secuencia 2-1-3 quedan descritas de la siguiente manera:

?fz:l;sen6+g;écos0+ll[(IW—IZZ)a)yaJZ+Tx] (A.41)

XX

:9.2 cos¢{l.9;.bsen¢+1/./(l.936n¢9sen¢—g.bcos¢900s¢)+[1[([zz -1 _)o o +T‘]}
(A.42)

Yy

—sen¢{éécos¢+g;(¢.9$enﬁcos¢+écos Hsen¢)+ll[(1xx -1, )a)xa)y +T.

zz

. 1 .ésen¢+éécos¢+l/./(senﬁcos¢+écos95en¢)

=" 1
cosBcos ¢ +I[(I” -1, )00 +Tz]

zz

(A.43)

Estas tres ecuaciones diferenciales describen el comportamiento dinamico de la
plataforma cuando solo existe rotacion.
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APENDICE B .

B1. DISENO MECANICO DEL COJINETE NEUMATICO ESFERICO.

CUERDA 1/4* LUNF _
LEXD

#llEl [a30.001

22,756 [@70.007

0,500 [12.70]
Ligl [30,007

i

1,969

30,007

MOTAS:

1-LIBRE DE FILOS Y REBAEA.
2,-ACABADD GENERAL 8.~
3-PULIE LA ESFERA A& ESPEJO.

E‘ UAERAL  BRONCE SAE 62

)
e A ™ UNAM
SIN

70 2 e L == :
s 0 ‘i\' - [ cRmca | CEF. | FESG/000
Wk TESCRP N
Jig | cotas B Fak ZEMI ESFERA

A-SEP-E000 | Aadn SE USA EW [NOMERE)

Ko, PLAMD CUPMTE ¢ REFERENCIA DE VENTAS

Figura B.1. Semi esfera.
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A0.500 [@12.70]

0537 [1365]

@195 [e50,00]

o894 [w22.700

BIAI0 [e72.00]

MO A S
L-LIBRE DE FILDS ¥ REBAEA,

E-ALABADD LEMERAL -ﬂ;‘f
A-FPULIE LA COPA A& ESPE.JIL

#3,740 [A95.001

92520 [ead.00]

MEIGE [H&0.00]

|

L1BlL [30.007

G0*0”

#1.431 [936.35]

BARRENOE DE 3716 C6X»

_@_ %" WATERUL  BRONCE SAE 62 T
L3 TRATAMEENED TERMICS ‘ -
(A M|
L L] \m.l T HEHEADY SN FHT-E E +
ma FRASE & 184 ¥ FE_-W;-.-:\.
WA, D8, CRITICA | GEF, ]
%ﬁ- I o DESCRPLION
= GRS AL o COPA,
FEG FIRHA m
| 4-ZEP-BOOS | JADC SE UZA EW [MOMERE)
— Wo, FLAND CLIENTE , REFEFENGCIA DU VEWTAG WIMEE: EEL ARGV (5]
ol A A N L

Figura B.2. Copa
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BETT6

6000
#3110
ana'n”
o3.e40
#3894
BARREHE: POADD 3B Lid BARREND PASADD 3/167 (630,
f g
" . i} 1
oo RN O N O 1 | t
| [
3500
|
I
I
e L0 e

(WAoo ACEMG 1018 COLD ROLLED, T

w3a0”
e UNAM
EIN

ACAEAT
<IN R

WAL, DI, CRITIGA | G.EP, | PESOAG00

N | PESCRIPCIN e pRAMIENTA DE SUJECION

AL D€ ESFERA Y COPA.
CLIEMTE
SE LA BN (HOHSEE)
TORNL,
P PLAND GLENTE ; REFEREMCHS DE WEMTAS MOMBRE (€L ACHIVD s
\ — ! [ o

Figura B.3. Herramienta para sujetar la esfera y la copa durante el maquinado.
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L]
3,500
3.000 _h\
T I_'N\\
1,500 _— N - 3937
f =T
N
4.681
2,500
3,000
LN N — 2,740
| 3

v Y
TRATAMERTD TERRIGG A "

TIY)
WCRBADT

SIN PASITE
Ty bW, CRTICA | GEP. | PESDA000

- TESCRPGI
WL Mo, EMSAMBLE,
AT

ZE LA EW {NOMERE)

- Mo PLARG CLEMTE / REFEREMNGA 0 VEMTAS

MOVWERE. DEL ARCHMND

Figura B.4. Ensamble de la herramienta de sujecion con la esfera y la copa.
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BARREMO PASALO
174 &K}

#5015 [@135001

®4.565 [#115.951
CUERDA 3/16" LUINF

PRUOF, 07007 CBXD

W0 [@79.00]

#0313 (@7.94]

0,313 7,241 e N v
0,394 PEEL IS TS

CUERDA 3/8° UNF
PROF. 0.500°

ik

0,787 [20.001

@500 [el2. 701

CrETT .
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S UNAM
SN
ACKNADG
- b=

e o 8 g PO e D, CRITICA | CEF. | FESO/A000 1
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= | [+

Figura B.5. Brida para suministro de aire al balero, a través de la copa (vista 1).
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BARREND PASADO
L7477 {aXd
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03594
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wrnosn i A 8]

Figura B.6. Brida para suministro de aire al balero, a través de la copa (vista 2).
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B2. LISTADO DE LAS INSTRUCCIONES PARA FABRICAR EL COJINETE NEUMATICO
ESFERICO.

La maquina que se utiliz para la fabricacion de las piezas, fue el torno de control numérico marca
EMCO TURN-242 de los laboratorios de Sistemas de Manufactura Avanzada de la Facultad de
Ingenieria de la Universidad Nacional Autbnoma de México.

B2.1. Programa de control numérico para la fabricacién de la copa.

%0042 NO330 Z-4.951
NO000 G56 G58 G71 G94 S1200 F150 N0340 GO01 X41.018
N0010 GO0 X200.0 Z400.0 N0350 GO0 X11.6
N0020 TO707 NO360 Z-5.451
NO030 MO3 M08 NO370 GO1 X38.774
N0060 GO0 X11.6 Z0.0 NO380 GO0 X11.6
N0070 GO1 X60.0 N0390 Z-5.951
NO080 GO0 X11.6 N0400 GO01 X36.3644
NO090 Z-0.451 N0410 GO0 X11.6
N0092 GO01 X56.5686 N0420 Z-6.451
N0094 GO0 X11.6 N0430 GO1 X33.7538
N0096 Z-0.951 N0440 GO0 X11.6
NO100 GO1 X55.1622 N0450 Z-6.951
NO110 GO0 X11.6 N0460 GO1 X30.8912
N0120 Z-1.451 N0470 GO0 X11.6
NO130 GO01 X53.664 N0480 Z-7.451
NO0140 GO0 X11.6 N0490 GO01 X27.6988
NO150 Z-1.951 NO500 GO0 X11.6
NO160 GO01 X52.1034 N0510 Z-7.951
NO170 GO0 X11.6 N0520 GO01 X24.0452
NO180 Z-2.451 N0530 GO0 X11.6
N0190 GO01 X50.4750 N0540 Z-8.451
N0200 GO0 X11.6 N0550 G01 X19.6754
N0210 Z-2.951 N0560 GO0 X0.000
N0220 GO01 X48.7716 NO570 Z-9.439
N0230 GO0 X11.6 N0580 GO02 X60.0 Z0.818 10.0 K49.0 F80
N0240 Z-3.451 S1800

N0250 GO1 X46.9854 N0590 GO0 X0.0
N0260 GO0 X11.6 NO600 Z-9.739
N0270 Z-3.951 N0610 G02 X60.0 Z0.44 10.0 K49.3
N0280 GO1 X45.1062 N0620 GO0 X0.0
N0290 GO0 X11.6 N0630 Z-9.939
NO300 Z-4.451 N0640 GO02 X60.0 Z0.188 10.0 K49.5 F40
N0310 GO01 X43.1222 $2000

N0320 GO0 X11.6 N0650 GO0 X0.0
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N0660
N0662
N0664
N0666
N0670
N0672
N0674
NO676
NOG78
N0680

Z-10.039

G02 X60.0 Z0.063 10.0 K49.6
G00 X0.0

Z-10.089

G02 X60.0 Z0.0 10.0 K49.65
G00 Z20.0 M05

X120.0

T0101

M04 S1200

G00 X101.0 Z1.0

N0682
N0684
N0690
NO700
NO710
N0720
NO730
N0740
NO750
NO760

(G84 X95.0 Z-30.0 D3=1000 F150
G00 X95.0

G84 X64.0 Z -20.0 D3=1000

GO0 X64.0

(G84 X60.40 Z-13.0 D3=200 F80
G00 X60.0

G01 Z-13.0 F40 S2000

M05 M09

G00 X150.0 Z100.0

M30

B.2.2. Programa de control numérico para la fabricacion de la esfera.
%0041 NO0360 X70.000 Z1.000
NOO0O G53 G55 G71 G94 S1200 F150 NO370 Z-13.905
NO010 GO0 X150.000 Z50.000 N0380 X68.000 Z1.000
N0020 T0101 NO0390 Z-12.985
NO0O30 MO04 M08 N0400 X66.000 Z1.000
N0040 GO0 X102.000 Z1.000 N0410 Z-12.115
NO050 GO01 Z-51.000 N0420 X64.000 Z1.000
NO060 X100.000 Z1.000 N0430 Z-11.287
NO070 Z-40.950 N0440 X62.000 Z1.000
NO080 X98.000 Z1.000 N0450 Z-10.502
NO090 Z-36.857 N0460 X60.000 Z1.000
NO100 X96.000 Z1.000 N0470 Z-9.757

NO110 Z-33.765 N0480 X58.000 Z1.000
NO120 X94.000 Z1.000 N0490 Z-9.047

NO0130 Z-31.200 NO500 X56.000 Z1.000
NO140 X92.000 Z1.000 NO0510 Z-8.375

NO150 Z-28.977 N0520 X54.000 Z1.000
NO160 X90.000 Z1.000 NO530 Z-7.732

NO0170 Z-27.000 N0540 X52.000 Z1.000
NO180 X88.000 Z1.000 NO550 Z-7.125

NO0190 Z-25.212 N0560 X50.000 Z1.000
N0200 X86.000 Z1.000 NO570 Z-6.547

N0210 Z-23.577 NO0580 X48.000 Z1.000
N0220 X84.000 Z1.000 N0590 Z-6.000

N0230 Z-22.070 N0600 X46.000 Z1.000
N0240 X82.000 Z1.000 NO0610 Z-5.480

N0250 Z-20.667 N0620 X44.000 Z1.000
N0260 X80.000 Z1.000 N0630 Z-4.990

N0270 Z-19.360 N0640 X42.000 Z1.000
N0280 X78.000 Z1.000 N0650 Z-4.525

N0290 Z-18.137 N0660 X40.000 Z1.000
NO300 X76.000 Z1.000 NO0670 Z-4.085

NO0310 Z-16.985 NO0680 X38.000 Z1.000
N0320 X74.000 Z1.000 N0690 Z-3.670

NO0330 Z-15.90 NO700 X36.000 Z1.000
N0340 X72.000 Z1.000 NO710 Z-3.282

NO0350 Z-14.875 NO720 X34.000 Z1.000
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NO730
N0740
NO750
NO770
NO780
NO0790
N0800
N0810
N0820
N0830
N0840
N0850
N0860
N0870

Z-2.915

X32.000 Z1.000

Z-2.575 N0760 X30.000 Z1.000
Z-2.255

X28.000 Z1.000

Z-1.960

X26.000 Z1.000

Z-1.685

X24.000 Z1.000

Z-1.432

X22.000 Z1.000

Z-1.200

X20.000 Z1.000

Z-0.990

N0880 Z1.000

N0890 X0.000 Z0.000

N0900 G03 X102.000 Z-51.000 10.000 K-
51.000 F80 S1800

N0910 GO0 Z1.000

N0920 X0.000

N0930 GO01 Z-0.500

N0940 G03 X101.000 Z-51.000 10.000 K-
50.500

N0950 GO0 Z1.000

N0960 X0.000

N0970 GO1 Z-1.000

N0980 G03 X100.000 Z-51.000 10.000 K-
50.000

N0990 GO00 Z1.000

N1000 X0.000

N1010 GO1 Z-1.200

N1020 G03 X99.800 Z-51.000 10.000 K-
49.900

N1030 GO0 Z1.000

N1040 X0.000

N1050 GO1 Z-1.320

N1060 G03 X99.440 Z-51.000 10.000 K-
49.720 F40 S2000

N1070 GO0 Z1.000

N1080 X0.000

N1090 GO1 Z-1.310

N1100 GO03 X99.420 Z-51.000 10.000 K-
49.710

N1110 GO0 Z1.000

N1120 X0.000

N1130 GO1 Z-1.300

N1132 X-2.000

N1134 X0.000

N1140 GO03 X99.400 Z-51.000 10.000 K-
49.700

N1150 GO1 Z-52.000 M09

N1160 GO0 X110.000 M05

N1170 Z100.000

N1180 M30

Fin.
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APENDICE

DISENO MECANICO DE LAS MASAS DESLIZANTES.
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Figura C.1. Riel izquierdo de la mesa.
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Figura C.2. Riel derecho de la mesa.

145



—E=—
|
i
|
|
L1 |
______'t{_
0,001
0.886
3.000
— [T 202 @0 PaEs
e L[
_— 1" e [fY———F e
CUERDA 1/4<20 WC (2X) _...I I
PROF.=0.500 0189 — f— —— 2278 —i
—= 0361
0,001
0094 3D
MRS

l-FABRICAR DOS PIEZAS  IDENTICAS,
c-ELIMINAR REEABA PRINCIPALHENTE EN LAS
RAMNURAS.

3-ACABADD GENERAL B3/

(WAl BARRA CUADRADA DE 1°

o L S8 [!' NMAM

CIN Wi, FARTE . |
("T1v} e, CRINMCA | CLP, | PESD/000 E
‘»..Ir— DESCRIPCION
o CARRO MOWIL.
CLIEMTE

SE SN EM (ROMBRE)

MEMBRE DEL ARCHIE

Me. PLANOD CLENTE / REFEFEMCIA E YENTAS

Figura C.3. Carro movil.

146



Gt CUERD® 3/16-24 NS 44X
BARREND #1/8° x\ PRIOF #0300
I i miniania) — iy —— =
1500 E= P g
| L
3000 B —-—--1 038 :-'— 0,283 2278
| 5 A |
) ] om0 ]|
—> = l 0,361
BARREND #3716 J
| {
B =~ H ——E—— o384

HOTAS
L=ELIMINAR REBAEA.

E-ACABADD GENERAL 87

ALLMINIO G061

TRATARERDPD TERMICD:

. uNAM

SN
ACAEADD
SIN =
u,n&_ DM, CRITICA, | GEF. | PES00000 | 3
WL COWL HMESA MOWVIL.
CLENTE

S USA BN (ROMERE)

Ko PLAKD CLEMTE /

REFERERCA OE YENTAS

=]

Figura C.4. Mesa movil.

147



BESLE (2NN
/ /— elsd (2N

!
!-; )/
2278
I
|
2000 I
| !
wa [T
& I._ !
01528 —= 0,985 -—I
L3771
I {
Ligd i1 | D188
' t
HOTAS
L,-FABRICAR DS PIEZAS
[DEMTICAS.
2-ELTHINAR REBABA,
3.-ACABADO GENERAL &
Gy T o

MATERAL STI_ERA IJII.EI E”xl 3716

SLUMIN [

Lo e . UNAM

T |
gIN IE FPARTE

WAL T, CRITICA | C.EP. | PESD,1000 4

v DESCRIPTIN
BRAZO DE UNWIOM DE
FERTEMECE AL COHU[Mo. CARRO ¥ HMESS MOWVIL.

CLIEMTE
SE =8 I (WOWBAL)
We. PLARD CLEWIL / BIPLRERCIA 0E VINTAS RCUBRE D1, ShCHNG
—— 1 0

Figura C.5. Brazo de union entre el carro y la mesa movil.

148



0500
L300 ——= 0.421
0750~ e |
r [ st |
{r.:r_a | __.i_,_
2000 % i
[ w0500 -1
* 5y {;,q
———— g o
(SE—— ! A e .
pars [~ ] [ Pl A
[ §1] 1
f [
CUERDA 1/4-20 NC (2X}
PROF. LS00
!
S
0.250 I 2

MIOT A%

1L=ELIMINAR REBARA.

2-aCARADD EEFERAL’EQ,I"
F-UTILIZAR BALERD SKF-s27.

@E,;m

CUERDA 1/4-80 HC 130
PROF. 0.500

ﬁl‘!i

51N 2

\“ 1
-

1ad

S0, 1000

TIrY

s

2

*m PLACA DE UNIOM DE

MESA FIM

FECHA
1B-AGT-E000

CLIENTT

THOAE

Wa. PLAND CLENTE / FEFEREMGA DE MENTAS

ROMHRE [HL ARCHIWT

otk

A,

| o]

Figura C.6. Placa de unién de la mesa fija.

149



0.313 — —

M), p—
AT ™ N | e —
-0 —
T ] I 0,990
Ll B | v e B

ESS38 RN /

i e — 1000 —=f
f
0165 R f
1 {} 0.285 0615
i
g |

85,32 2¥

ROTAS
L=ELIMINAR EEBAEA,

E-ACABADD GENERAL W27

- ] E"ﬁm SOLERA TE 17 = 57157 A
ALUMINIO 6061-T6
P P. AMERCANA | TR TAREHTD TOHCD “.A'
— e e SIN
EERS ol o & QLGS 214 Wz, PRRIE B
o e A e [, e | GEF. | FESO/000 ey7?
e T i CESORIPCHM
s il it B PLLG, FPIRTENGGE AL CONL[Mo. P FLACH PaRA FlJAR MOTDR,
FRCHA T
LN TE
BEUS | 39-AGD-2008 | JALD. SE LS EM (ROMERE)
[y =
Mo PLANO CLENTE / REFEREMCLA CE WENTAS NOVERE CEL. ARCHND

Figura C.7. Placas para fijar motor de pasos.

150



0500
LS00 =i 0.421
=—0.750—=1 e I
f f e |
0,748 et "'i"'_
2000 % .
H""-‘._ 20,500 L -i_J
* eFs ’A-“-‘q
_____ . J—
PR —Y 1 .ﬂ:_|____ - —
gares [ el | P =
L1 -
f [

CUERDA 1 4-20 HC (2Xr
PROF. 0500

0.250 = |-

CLUERDA 17420 HC {0
PROF, 0.500
MOT A

L=ELIMINAR REBARA.

Z-aCARATO EEFEEAL’%,I"

3-UTILIZAR BaLERD SKF-627.

_@é‘m

> N TIrY

i el B T T ZIN T
;‘"“ ﬂ FRALE a1/ o
WAL Tl CRITES, | CEJF. | PESD,con

WG = 3T , s | I bescRPQoH P ACS DE UNION DE
e LR TS EM FHLE'PEHTEHE{E A DM L{Ne. PARTE, MESA FIJA.

FECHS Flkmh e
| E-AG-E008 | JLAdD SE USA N (HOWEEE)
fri M. PLAND CLENTE / REFERENGA DE WENTAS WCMENIE. DXL ARCHRA)
L A rs | 0 4

Figura C.8. Placa de unién de mesa fija.

151



HOTAS:
[.~ELTHINAR REBABA.

+1,002

~0.000
&0.197

#2765

20354

&4 091

:
g

01.354
]

2-ACABADD GENERAL ¢

N TRATAMIENTD. TERMICO

WATERAL ACERD 1018 COLD RULLED
OE & 3/8"

[usna A pa)

EIN
SIM .ﬁ PARTE
bl DESCRFGION
CE AL COH.L[Ho TORNILLO DE TRANSHISIOM
CLEWTE
SCAUISA EM (ROMBRE)

Mo PLARG CLENTE / RIFIRERCIA OF VENTAS

S

[o]

Figura C.9. Tornillo de transmision.

152




BARREND FPARS PERND

GUlA DE 878 Y
LONG. DE D900

CUERDS DE 3/16-24 NI

‘{_",,H”_ FRUE. 0300

| 0389

0500 LI70 —= =

=
F -}

0787

)

=

.} F
rry

i o
i

""Q'—J Im—":;:;:

0250 —=1

CUERD® HF x 1

NOT &3

1~ FABRICAR DOS PIEZAS IDENTICAS.
2~ ELIMINaRE FILOS ¥ REBABA,

TTY.

| CreTTI

10
DESCRFCION
TUERCA DE MESA MOVIL.

CLENTE

| p-DCT-2000 LA, EE UBA EH {MIMERE)

Mo. PLARG CLEMTE , REFEREFNKGA OE WENTAS MUERE DL ARCHIVD

Figura C.10. Tuerca de mesa movil.

153



5.906

2/000

- G A LA o AP i
i 'EE)" 2
—_— - ] i
o _—
: H L
i I
2424 : rrs T |
, ., i ,
i 2,000
i i i, T, ™ .
- . N N T N .
i i
! 1 i
i i
A— .I —
i i
H I 1
; !
(RATERIAL i
e UNAM
SN
AEAHADG .
SIN PARIE
W, T CRITCE, | GER. | PESO, 3000
s X
AL COML ey, PARTE)
CLENTE
T UGA ER (MOWETL)
o, PLAND CLENTE [ REFERENGA DE VEMTAS MOMERE DEL ARGHIVD l_
— 0

Figura C.11. Ensamble de balas sobre rieles.

154



5.454

—— g ooz
=\ l——a
" — ‘L :} / — ]l i571
gags L1 k. A i R -1 o i i W
Pt \& C g4+
TRLF =]
B =
L) . L
o —————————— e e e g T ——.
e J—i“ T R S RSO 1
5.000

WAD DL CRATICA | C.EP. | FESD000
N s DR SEFEFTIN
| TS D4 CE AL COWLiHo, FARTE] ENEAMBLE
= L CENTE
AT =B | JLALLD, L LIGA EM (REBIBIT)

Mo PLANG CLIEHTE | MJTREMGS OF MINTAS

BVERE DEL ARCHIVD

Figura C.12. Ensamble vista transversal.

155



BALERD SKEF 27 ‘\

BALERD 5KF &35 ‘\

r

‘L B4l \
7.8
\ e—— 2.905
i
2424 == —
2042 ; beee £.000
v
_// G906
M7 =1
Y ETEAL Y
S A N A M
SN
mohe P | e s nae | SIN s 1
')‘“" ; - WAL, ThL CRICA | C.EP, | PESD/W000
WY i ) =
s i@ DOTAS EH i AL CORkL(Ha.
l——w—ﬁﬂ* L
o |ip-aon-cms| aaap |5 USA 6 (NowGRE]
s [ RERIBAE DEL ARCHIVD
Fie. PLAND CLIENTE 7 REFERENTIA CE VEBITAZ
APRIEG s | &

Figura C.13. Ensamble vista transversal.

156



APENDICE .

D.1. LISTADO DEL PROGRAMA DE BALANCEO AUTOMATICO DE LA
PLATAFORMA DE SIMULACION.

*Programa de control de la Plataforma con tablas
*Registros del SCI

BAUD EQU $2B
SCCR1 EQU $2c
SCCR2 EQU $2D
SCSR EQU $S2E
SCDR EQU S2F
*Constantes
PORTB EQU $1004
ITERA EQU SO0A ;localidad en donde se guarda el nuimero de iteraciones
DATREC EQU S0B ;localidad donde se guardan datos recibidos
CTAPASOS EQU $0C ;localidad donde se guardan los pasos que girardn los motores
ORG SFEOO
LDX #$1000 ;para acceder a los reg. del SCI
LDS #S03FF ;inicializamos el stack para las subrutinas

*Configuracion del SCI
LDAA #3530

STAA BAUD, X ;velocidad de transmision, 9600 bauds

LDAA #$00

STAA SCCR1,X ;8 bits de datos

LDAA #504

STAA SCCR2,X ;inhibir interrupciones y activar receptor

*Contador de iteraciones
LDAA #5514 ;realizar la compensacién 20 veces
STAA ITERA

*Compensacion en Roll

INI BRCLR SCSR, X, $20,INI ;espera hasta que llegue un caracter
LDAA SCDR, X ;lee el dato recibido
CMPA #'R' ;se ha recibido un roll?
BEQ ROLL ;va a la rutina roll
BRA INI
ROLL BRCLR SCSR, X, $20,ROLL ;espera el primer dato de roll
LDAA SCDR, X ;lee el dato recibido
CMPA #1-1 ;el dato es negativo?
BEQ NEGATIVO ;si lo es, va a una rutina para signarlo
CMPA #'0" ;esta compensada la plataforma?
BEQ RECIBE ;si lo estd, va a compensar en pitch
ANDA #SO0F ;si no, convierte el dato a hexadecimal
SIGUE STAA DATREC ;guarda el dato en memoria
MOTOR1 BRSET DATREC, $80,RUTINAL ;mover la mesal, en sentido antihorario

*Rutina para mover la mesa 1, en sentido

RUTINAZ2 LDY #TABLA2 ;apuntamos a la tablal: $50,$60,S$A0,$90
LDAA DATREC
BSR PASOS
BRA RECIBE

*Rutina para mover la mesa2, en sentido

RUTINAL LDY #TABLAL ;apuntamos a la tabla2: $90,A0,$60,$50
LDAA DATREC
ANDA #$0F
BSR PASOS

*Compensacion en pitch

RECIBE BRCLR SCSR, X, $20,RECIBE ;espera hasta que llegue un caracter
LDAA SCDR, X ;lee el dato recibido
CMPA #'P' ;se ha recibido un pitch?
BEQ PITCH ;si es asi, entonces va a la rutina de pitch

JMP RECIBE

PITCH BRCLR SCSR, X, $20,PITCH ;espera el primer dato de pitch
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LDAA SCDR, X ;lee el dato recibido

CMPA #1-1 ;el dato es negativo?
BEQ NEGATIVO1l ;si lo es, va a una rutina para signarlo
CMPA #'0" ;esta compensada la plataforma?
BEQ CICLO ;s1 lo esta, realiza otra iteracidn
ANDA #SO0F ;si no, convierte el dato a hexadecimal
SIGUE1l STAA DATREC ;guarda el dato en memoria
BRA MOTOR2
MOTOR2 BRSET DATREC, $80,RUTINA3 ; mover la mesa2, en sentido antihorario

*rutina para mover la mesa2, en sentido horario

RUTINA4 LDY #TABLA4 ;apuntamos a la tabla4: $09,$0A,5$06,$05
LDAA DATREC
BSR PASOS
BRA CICLO

*rutina para mover la mesa2, en sentido antihorario

RUTINA3 LDY #TABLA3 ;japuntamos a la tabla3: $05,$06,$0A,509
LDAA DATREC
ANDA #S0F
BSR PASOS

*Ajuste de la plataforma

CICLO DEC ITERA
LDAA ITERA
CMPA #3500
BNE INI

FIN BRA FIN

*Asignacion de un "1" en el bit 7 para decir que el dato es negativo
NEGATIVO BRCLR SCSR,X,$20,NEGATIVO ;espera el siguente caracter

LDAA SCDR, X ;lee el dato recibido

CMPA #'0" ;est compensada la plataforma?

BEQ RECIBE ;s1 lo esta, va a compensar en pitch

ANDA #SO0F ;si no, convierte el dato a hexadecimal

ADDA #580 ;signa el dato

JMP SIGUE ;manda el dato a mover la mesal
NEGATIVOl BRCLR SCSR,X,$20,NEGATIVOl ;espera el siguiente caracter

LDAA SCDR, X ;lee el dato recibido

CMPA #'0" ;est compensada la plataforma?

BEQ CICLO ;si lo esta, inicia la compensacic¢n

ANDA #SO0F ;si no, convierte el dato a hexadecimal

ADDA #580 ;signa el dato

JMP SIGUE1 ;manda el dato a mover la mesa2

*Rutina que realiza la compensaci¢n, y mueve los motores en pasos completos
PASOS PSHY

LDAB #506 ;constante compensacion
MUL
UNO LDAA #3504
STAA CTAPASOS
PULY
PSHY
DOS LDAA 0,Y ;secuencias por paso
JSR PAUSA
INY
DEC CTAPASOS
BNE DOS
DECB
BNE UNO
PULY
TIEMPO PSHX
PSHY
LDX #S$2F ;retraso para esperar que se estabilice la plataforma
T2 LDY #SFFFF
T1 DEY
BNE T1
DEX
BNE T2
PULY
PULX
RTS

*Retardo de 10ms entre cada paso de los motores

PAUSA PSHX

STAA PORTB

LDX #$0B29 ;retardo de 10ms entre paso
E1l DEX
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BNE El
PULX
RTS

*Secuencias de datos para mover los motores

TABLA2 DB $90, $A0, $60,$50
TABLAL DB $50,$60, $A0, $90
TABLA3 DB $05,506,S$0A,509
TABLA4 DB $09,$0A,$06,$05
ORG SFFFE
DW SFEOO

D.2. DIAGRAMA ELECTRONICO DEL SISTEMA DE BALANCEO AUTOMATICO
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Los motores de pasos se polarizan con + 6 volts y el microcontrolador con + 10 volts.

Figura D.1. Diagrama electronico donde se muestran las conexiones del sistema de balanceo
automatico.
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APENDICE E .

CALCULO DE LOS PARES PERTURBADORES EN ORBITA TERRESTRE.

Durante la operacion de un satélite en orbita, éste se encuentra bajo la influencia de numerosas
fuerzas perturbadoras. Si dichas fuerzas no se encuentran localizadas o no se ejercen a través del
centro de masa, entonces el resultado es un par neto que esta siendo impartido hacia la nave [87].
La cuantificacion de estas influencias, es parte esencial del sistema de control de orientacion.

Los célculos estan basados en las caracteristicas generales y las dimensiones que se presentan en
la tabla E.1:

Tabla E.1. Caracteristicas y dimensiones consideradas para el calculo de los pares
perturbadores en orbita.

De forma cubica 45 cm por lado
Masa de 50 kg

Altura de la orbita 760 km
Inclinacién 96 grados
Distancia entre el centro de masa y el centro geométrico 3cm

E.1. Par producido por la radiacion solar

La presion producida por la radiacion solar, también causa efectos en la orbita del satélite, sin
embargo en este caso sélo estamos interesados en sus efectos en la orientacion de la nave. El par
producido por el viento solar, es independiente de la érbita o velocidad del satélite, hasta que éste
entre en eclipse.

El par producido por la presion del viento solar esta dado por:

T=rxF (E1)
donde

r = vector que une el centro de masa de la nave con el centro dptico de presion del viento solar.
Fs=(1+K)ps A,

K = reflectividad de la superficie de la nave (0 < K< 1)

A, = area proyectada de la nave, normal al vector solar.

ps = ls/c

ls = 1400 wW/m?* @ 1 U.A.

c=2.9979 x 10 °m/s

asignamos los siguientes valores:

r=0.03m

k=0.5

A, = Area proyectada por la nave = .45 m x .45 m = 0.2025 m?
ps = ls/c = (1400 w/m?)/( 2.9979x10° m/s) = 0.4669x10° w-s/m*
Sustituyendo se tiene que:

Fo=(1+K)ps A, = (1+0.5) 0.4669x107(0.2025) w-s/m*® -m?

Fs=0.14182x10° w-s/m
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y finalmente el par esta dado por:
T=rxFs =0.00425x10° w-s

T =4.2554x10°N-m

E.2. Gradiente gravitacional

Los campos gravitatorios planetarios, decrecen con la distancia (R) a partir del centro del planeta, de
acuerdo con la ley de Newton en 1/R% los arménicos de orden superior, son por lo general
despreciados. De este modo, un objeto en 6érbita experimentara fuerzas de atraccion mayores en su
parte baja que con respecto a su parte alta. Esta atraccion diferencial, si es aplicada a un cuerpo con
sus momentos de inercia desiguales, resulta en un par que tiende a rotar el objeto para alinear su eje
mayor ( el de minima inercia) con el eje vertical. Para la mayoria de las aplicaciones es suficiente con
considerar a la tierra con una distribucion de masa esférica, sin embargo si se desea tener una
mayor precision, ésta distribucion debe obtenerse a partir de la funcion general de potencial
gravitacional.

El par producido por el gradiente gravitacional para un satélite en una orbita casi circular es:
T =3n*fx1-F (E2)

donde:

7 = R/R= vector unitario que une el centro de masa del planeta con el centro del satélite.

n®=p/a® = p/R® = nimero de 6rbitas por unidad de tiempo.

i = constante gravitacional (398, 600 km®/s? para la Tierra)
I = matriz de inercia del satélite

En el marco de referencia fijo al cuerpo del satélite, con los angulos de cabeceo, rotacién y guifada,
el vector unitario del centro del planeta al satélite es mostrado en la figura 3.1.

7 =(-send, sen ¢, 1-sen’d - sen ¢)' = (0,9, 1)'

z
_ . . B
= wector unitario de tiema-wehiculo

r
7’,:1\
Angula de cabecen -zin &

g

Figura E.1. Geometria del plano de cabeceo del par provocado por el gradiente gravitacional.
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Manteniendo una aproximacion para desplazamientos angulares pequeinos, el vector del par
producido por el gradiente gravitacional puede ser expresado en coordenadas fijas al cuerpo de la
nave como:

T=3m (1.~ 1,)p,(I. - 1,)0,0]

Se puede ver que el angulo de guifiada de la nave i, no influye en el par producido por el gradiente
gravitacional, esto es intuitivamente razonable, ya que la guifiada representa una rotacion alrededor
del eje vertical. La magnitud del par, depende claramente de la diferencia entre los momentos
principales; de este modo, si el satélite es largo y delgado, se ve mas afectado que aquel que es
corto y ancho. Esta es la explicaciéon de la utilizacion de extensiones telescépicas con una masa al
final, para cambiar las propiedades inerciales de la nave y aprovechar el gradiente gravitacional
como sistema estabilizador.

Para nuestro satélite en orbita baja: n =0.001 rad/s y suponiendo que exista una diferencia en los
momentos de inercia entre los ejes principales de 6 kg/m?. Entonces el par perturbador sera:

T=1.8x10° N-m

E.3. Arrastre atmosférico.

La alta atmdsfera produce un determinado arrastre en un satélite y esto es de particular importancia
en orbita baja, ya que se produce una disminucién en la altura de la 6rbita. La misma fuerza de
arrastre produce pares perturbadores en el satélite debido al corrimiento entre el centro de presion
aerodinamico y el centro de masa del satélite. Suponiendo que r,, sea el vector que une el centro de
masa con el del centro de presion aerodinamica, en coordenadas fijas al cuerpo del satélite, el par
aerodinamico esté dado por:

T=rep xFy (E3)

donde F,, el vector de la fuerza aerodinamica, esta dado por:

1 2
Faz(szV SCD
donde:

p = densidad atmosférica

V = velocidad del satélite

S = area proyectada por la nave L al vector velocidad V

Cp = coeficiente de arrastre, usualmente entre 1 y 2 para un flujo molecular libre.

Es importante notar que el vector del centro de presion, ry, varia con la orientacion de la nave y
normalmente con el estado operacional del satélite (la posicion de los paneles solares, la cantidad de
combustible abordo etc.).

Asignando valores:
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lep= 0.03 m
p=6x10" Kg/m?

V =9500 m/s
S$=0.2025 m?
CD =1

Vamos a calcular primero Fa, entonces Fa=(1J6x10_13 (9500 )% (0.2025 )1=5.482x107°
2

y finalmente el par aerodinamico es T =r,, x F,= (0.03)(5.482x10°)

T=1.6446x10° N-m

E.4. Par de control disponible

Cada bobina magnética proporciona un dipolo de 12 [Am?], sin embargo, buscaremos su equivalente
a [Newton-metro] para tener una concordancia de unidades:

, W, N-m , N-m
A-m" =—-m ;perocomo W =—— entonces: A-m’ = -m
v s R
1 m’ ) , N-m 4
por otra parte ;:—; sustituyendo A-m =7 1T=10" Gauss
Vs

Finalmente [/4-m’ =107*N-m
Entonces cada bobina con un dipolo de 12 A-m? producira un par de:
T=1.2x10° N-m

En la siguiente grafica se muestran los pares perturbadores considerados, sus magnitudes
aproximadas y los pares de control disponibles.

M radiacion solar

Par o m gradiente gravitacional
[M-m] m arrastre aerodinamico
= O par de control bobinas

& par de control ruedas

50x10-3| S #0060 0 S 000 &
12x10 -4 DTUDDDDDDDDDUD

425x10°5| DEEEEEEA EEOOEEER

. B
0 500 1000  Altura
[km]

Figura E.2. Pares perturbadores y de control, disponibles, para un satélite de forma cubica
orbitando a 780 km .
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APENDICE n

LISTADO DEL PROGRAMA PARA CONTROLAR LA ORIENTACION DE LA
PLATAFORMA USANDO RUEDAS INERCIALES.

***programa que convierte nUmero ascii en hexadecimales***
***1os clasifica para saber si concatenado es mayor o menor a 180***
***mueve rueda inercial a la derecha o a la izquierda***

BAUD EQU $2B
SCCR1 EQU $2cC
SCCR2 EQU $2D
SCDAT EQU S2F
SCSR EQU $S2E
TEMP EQU $0A
TEMP1 EQU $S0B
TEMP2 EQU $0D
TEMP3 EQU SOE
PORTB EQU $1004
DATREC EQU S0cC ;localidad donde se guardan datos recibidos
DAT1 EQU $03
DAT2 EQU $02
DAT4 EQU 504
ORG SFEOO
LDX #$1000
LDAA #3530 ; PROGRAMA VEL DE TRANSM.
STAA BAUD, X
LDAA #500
STAA SCCR1, X
LDAA #$0C ;HABILITAR TRANSMISION Y RECEPCION
STAA SCCR2, X
LDAB #3500
STAB PORTB
INT LDAB #500
LDY #$0000
LDX #$1000
INIZ2 BRCLR SCSR, X, $20, INI2
LDAA SCDAT, X
CMPA #'C'
BEQ START
BRA INI

GETDATA BRCLR SCSR, X, $20, GETDATA
LDAA SCDAT, X
ANDA #S0F ; CONVIERTE EL LSB
STAA TEMP
CMPA #S0E

BEQ MOVERU
CMPA #S0A
BEQ MOVERU
RTS

START JSR GETDATA
LDAA TEMP
CPY #$0000
BEQ DATO1
CPY #$0001
BEQ DATO2
CPY #$0002
BEQ DATO3
BRA INI

DATOL LDAA TEMP
CMPA #3500
BEQ APAGAR
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STAA TEMP1 ; SALVA CODIGO ASCCI

INY
BRA START
DATO2 STAA TEMP2 ; SALVA CODIGO ASCCI
INY
BRA START
DATO3 STAA TEMP3 ; SALVA CODIGO ASCCI
INY
BRA MOVERU
MOVERU CPY #50001
BEQ LIMIT
CPY #50002
BEQ MOVERIZQ
CPY #50003
BEQ COMPAR
BRA INI
LIMIT CLRA
CLRB
CLC

LDAA TEMP1
CMPA #509

BMI APAGAR
BRA MOVERIZQ
COMPAR LDAA TEMP1
CMPA #3502
BPL MOVERDER
CLRA ; pone a ceros las banderas n,v y c
CLRB
CLC
LDAB TEMP2 ;carga numero A COMPARAR
CPD #$0008 ; compara el valor con 8 (DEL 180)
BPL MOVERDER
MOVERIZQ LDAA #DAT1 ;apuntamos cuando es menor a 180 o igual
STAA PORTB
JSR PASOS
JMP INI
MOVERDER LDAA #DAT2 ;apuntamos aqui cuando el numero es mayor a 180
STAA PORTB
JSR PASOS
JMP INI
PASOS LDX #SFFFF ;retraso para esperar que se estabilice la plataforma
T1 LDAA #502
T2 DECA
BNE T2
DEX
BNE T1

LDAA #00
STAA PORTB

LDAB #SFO
UN LDAA #SO0F ;constante compensacidn
UNO LDX #S00FF
El DEX

BNE El

DECA

BNE UNO

DECB

BNE UN

NOP

RTS
APAGAR LDAA #3500

STAA PORTB

JMP INTI
FIN BRA FIN
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