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Resumen

El control de la orientacion es de vital importancia para algunas misiones satélites tales como la
percepcion remota, ya que en este tipo de misiones se requiere apuntar al instrumento a bordo o
carga Util hacia un objeto de interés con una alta exactitud y estabilizacion para que las imagenes o
mediciones realizadas sean Utiles para el analisis cientifico.

Actualmente en la UNAM se lleva a cabo un esfuerzo por establecer un grupo de investigacion y
desarrollo en ingenieria espacial en el Centro de Alta Tecnologia de la Facultad de Ingenieria, por
lo que estan en curso proyectos satelitales que primordialmente tiene como propdsito la percepcion
remota terrestre, demandando sistemas de determinacion y control de la orientacion para desarrollar
las misiones de manera exitosa.

En este documento se presenta el proceso de disefio de un esquema de control de la orientacién
basado en el controlador “Quaternion Feedback Regulator” que, en esencia, es un controlador de
tipo ‘proporcional derivativo’, que hace uso del vector cuaternion error y la velocidad angular del
satélite, para determinar el par de control que debe aplicarse al satélite para alcanzar la orientacién
deseada. El proceso de disefio presenta a detalle la obtencién del modelo matematico, que describe
la cinemética y dinamica del movimiento rotacional de un satélite, haciendo uso de la dinamica de
cuerpo rigido y de los cuaterniones unitarios para la representacion de la orientacion. Asi mismo, se
describe la definicion de las ganancias que conforman la ley de control, que cumple con los
requerimientos de control, con lo cual se genera un esquema de control de la orientacion. Finalmente
se presentan los resultados de la evaluacion del desempefio del esquema de control de la
orientacion en 3 ejes disefiado, la cual se realiz6 mediante simulaciones numéricas realizadas en
“software” especializado.
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I. INTRODUCCION

En este capitulo se presenta brevemente el contexto en el cual la tesis se desarrollé y se describe
de forma breve el contenido de la tesis, mostrando los objetivos, motivacion, y alcances establecidos
para el desarrollo del trabajo.

Adicionalmente se hace una breve descripcion de todos los capitulos que componen el trabajo
escrito con el propdsito de dar al lector una vision general de lo que encontrara en este documento.

1.1 Antecedentes

El Centro de Alta Tecnologia (CAT) de la Facultad de Ingenieria (FI) de la Universidad Nacional
Autonoma de México (UNAM) ha iniciado una incursion en el desarrollo de tecnologia espacial,
particularmente en el area de los pequefios satélites. Actualmente se encuentra en desarrollo tres
proyectos satelitales, a saber: Proyecto Satelital Quetzal UNAM-MIT, Proyecto Satelital Condor
UNAM-MAI y Proyecto Satelital Ulises 2.0.

Cada uno de los proyectos mencionados en el parrafo anterior contempla la participacion de
estudiantes de nivel licenciatura y posgrado para colaborar en el desarrollo de cada subsistema
necesario para conformar cada uno de los satélites. Salvo el proyecto Ulises 2.0, el resto de los
proyectos contempla el desarrollo de una mision satelital de percepcion remota con fines de
investigacion vy, es por ello, que se presentara una breve descripcién de cada uno.

1.1.1 Proyecto satelital Quetzal

El proyecto satelital Quetzal UNAM-MIT, a partir de ahora Proyecto Quetzal, surgié como parte de
una colaboracién académica entre los laboratorio de sistemas espaciales (por sus siglas en inglés,
SSL) y de propulsién espacial (en inglés, SPL) del Instituto Tecnoldgico de Massachusetts (por sus
siglas en inglés, MIT) y el Centro de Alta Tecnologia de la Facultad de Ingenieria de la UNAM.

La colaboracion establecida entre el MIT y la UNAM en el marco del proyecto Quetzal tiene como
proposito el desarrollo de un micro-satélite de percepcion remota de alrededor de 50 — 70 kg en
Orbita baja, con la mision de llevar a bordo una carga util que monitoree la concentracién de la
contaminacion atmosférica en zonas urbanas (Romo, et al., 2013).

1.1.2 Proyecto satelital Condor

Rusia y México tienen un historial en cooperacion en el area espacial teniendo su mejor ejemplo en
el desarrollo del satélite UNAMSAT (De La Rosa, 1987), el cual sent6 las bases para una nueva
colaboracion, ahora con el proyecto satelital Condor. Este proyecto es un programa de amplia
cooperacion y objetivos a largo plazo que en su primera etapa incluy6 la formacion de recursos
humanos en las instalaciones y en los programas de posgrado del Instituto de Aviaciéon de Moscu
(MAI por sus siglas en ruso).

Dentro de la cooperacion establecida por la UNAM y el MAI se tiene contemplado el desarrollo de
un micro-satélite que tiene como objetivo detectar precursores ionosféricos de terremotos de alta
intensidad (Ramirez, et al., 2013). Adicionalmente, la UNAM desarrolla una camara de percepcion
remota para ser incluida dentro de este proyecto como carga util y asi aportar al desarrollo de la
ingenieria espacial en México.
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1.2 Motivacion

México se encuentra en el camino para asumirse como un participante habitual en la exploracion
espacial y muestra de ello es que por primera vez en la historia se ha generado un Plan Nacional de
Actividades Espaciales para el periodo 2011 - 2015 (PNAE). EI PNAE cuenta con cinco ejes de
actividades estratégicas, siendo uno de ellos la formacién de capital humano en el campo espacial
ya que de acuerdo con el PNAE, el desarrollo del conocimiento constituye un area estratégica para
el desarrollo del pais.

Anteriormente se ha hecho mencion de los esfuerzos de la UNAM por apoyar el esfuerzo nacional
en el area espacial con el establecimiento de un grupo de investigacion y desarrollo de ingenieria
espacial. Los proyectos Condor y Quetzal contemplan, cada uno de manera independiente, la
construccién de un satélite de tipo micro para realizar percepcién remota que contribuya a la
investigacion cientifica en el pais.

El presente trabajo, en principio, es desarrollado como parte de un interés personal del autor, pero
gue ha encontrado una demanda real dentro de proyectos espaciales en desarrollo tal como lo son
Condor y Quetzal, ya que ambos proyectos requieren, de acuerdo con su disefio de mision, de un
sistema de control de orientacion para apuntar sus cargas utiles (Ramirez, et al., 2013) (Romo, et
al., 2013), por lo que el trabajo sustenta su razon de ser en el propésito de hacer frente a dicha
demanda. Asi mismo, la motivacion para el desarrollo de un esquema de control de orientacion
permite colaborar con el cumplimiento del eje 1 del Plan Nacional de Actividades Espaciales 2011-
2015, el cual tiene objetivo la formacién de recursos humanos especializados en el campo espacial.

En resumen, esta tesis no es un esfuerzo aislado sino que responde a una demanda especifica de
la academia e industria mexicana y sobre todo, a la necesidad y deseo, reflejado en las politicas
implementadas hasta ahora, de nuestro pais por unirse a la exploracion espacial para formar parte
de los grandes hitos de esta industria.

1.3 Revision de la literatura

El problema de control de orientacion, en inglés conocido como “the attitude control problem” ha sido
tratado desde el inicio de la exploracion espacial y es un punto critico para el desarrollo de las
misiones espaciales de observacion terrestre, ya que permiten que el instrumento a bordo pueda
ser apuntado a una region de interés. Las aplicaciones de la observacion terrestre satelital
contemplan areas como el mapeo, geologia, oceanografia, agricultura, hidrologia, monitoreo de
desastres naturales, meteorologia, por mencionar algunos (Sandau, 2010).

El problema de control de orientacion ha sido atacado principalmente en dos grandes frentes, a
saber; sistemas de control activo y sistemas de control pasivo. Los primeros requieren de una fuente
externa de energia para poder aplicar las acciones de control al satélite y contempla actuadores
como propulsores, ruedas de reaccién, giroscopios de control de momentos o bobinas magnéticas.
Por otro lado, los sistemas pasivos aprovechan la dindmica propia del satélite y su interaccién con
el medio para obtener la orientacion deseada sin el uso de actuadores.

Sistemas de control activos que utilizan el principio de intercambio de momento angular y que tienen
como actuadores ruedas inerciales son generalmente utilizados en satélite de percepcion remota.
En (Ovchinnikov, et al., 2014) se presenta un proceso completo sobre el disefio de un sistema de
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control de orientacion para satélites pequefios de observacion terrestre utilizando ruedas de reaccion
como actuadores y de una ley de control de tipo proporcional derivativo (de ahora en adelante PD).
También (Candini, Piergentili, & Santoni, 2012) y (Weiss, Kolmanovsky, & Bernstein, 2013) utilizan
ruedas de reaccién como actuadores. En ese mismo sentido, (Verbin & Lappas, 2013) propone una
solucion para llevar a cabo maniobra rotacionales rapidas usando ruedas de reaccion.

Si bien las ruedas inerciales son muy comunes, actualmente los giroscopios de control de momento
(eninglés CMG’s) esta cobrando una importancia alta en satélites pequefios para tratar el problema
de control de orientacion desde el punto de vista de actuadores. Por ejemplo (Lappas, Steyn, &
Underwood) y (Nishida & Tsubuku) utilizan CMG’s como actuadores para llevar a cabo el control de
orientacion. Y (Patankar & Fitz-Coy, 2014) describe un proceso de disefio de este tipo de actuadores
para su uso en satélite pequenios.

Los sistemas basados en ruedas de reaccién y los CMG’s, son muy comunes, sin embargo,
presentan problemas de saturacién, esto ocurre cuando el satélite transfiere una cantidad de
movimiento angular mayor a la que pueden almacenar los actuadores, por lo que las acciones de
control que ejercen ya no son suficientes o pueden generar inestabilidad al sistema. Este problema
es tratado por (Forbes J. R., 2015) y se propone para ello una ley de control que se compone de: un
término proporcional para controlar la orientaciéon y un término que se encarga de controlar la
velocidad angular.

Los sistemas activos descritos en los parrafos anteriores suelen demandar una cantidad de energia
considerable. Tomando en cuenta que en 6rbita, la energia de un satélite esta limitada, entonces,
desde el punto de vista de control se ha trabajado en el control magnético, es decir, se utiliza la
interaccion entre un campo magnético que puede generar el satélite con el campo magnético
terrestre. Para ello es habitual equipar a los satélites con bobinas magnéticas como se hace en
(Rodriguez-Vazquez, Maria, & Bernelli-Zazzera) y (Mulay, et al.). En (Findlay, et al., 2013) se utiliza
el control magnético y se generan leyes basadas en el regulador lineal cuadratico (en inglés LQR).
El control predictivo también ha sido explorado para este tipo de sistemas, tal como se reporta en
(Silani & Lovera, 2005). Amplios trabajos tedricos sobre control magnético se presentan en
(Bushenkov, Ovchinnikov, & Smirnov, 2002) y (Ovchinnikov M. , Methods to obtain the principal
parameters of simple attitude control systems for small satellites, 1998), todos ellos utilizando
bobinas magnéticas como actuadores. En (Forbes & Damaren, Geometric Approach to Spacecraft
Attitude Control Using Magnetic and Mechanical Actuation, 2010) se propone una soluciéon que
combina los sistemas magnéticos con los mecanicos.

Los sistemas abordados en los parrafos previos demandan, en mayor o menor medida, energia para
operar los actuadores que los componen. Recordando que la energia es un recurso limitado en un
satélite, se ha propuesto resolver el problema de control de orientacion con sistemas pasivos. Por
ejemplo en (Burton, Rock, Springmann, & Cutler, 2014) se presenta un método de estabilizacion
pasivo, que consiste en colocar imanes permanentes en el satélite para que, al interactuar con el
campo magnético terrestre se genere un torque magnético, que sea usado como par de control, con
el propdsito de mantener al satélite en una orientacion deseada. Este tipo de sistemas de control
son poco utilizados en satélite de percepcion remota, ya que la exactitud que ofrecen no cumple con
los requerimientos de la carga util (Wertz, Everett, & Puschell, 2011).
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Desde el punto de vista de las leyes de control que se usan para controlar la orientacién de un
satélite en (John & Kreutz-Delgado, 1991) se derivan una serie de leyes no lineales obtenidas a
partir de la demostracion de estabilidad usando el método ditrecto de Lyapunov con la
representacion de cuaterniones unitarios. Estas leyes tienen la estructura “proporcional derivativo”
en realimentacién, en ciertos casos se adiciona un término “feedforward”, de compensacion de
Coriolis, 0 uno de compensacion adaptiva. (Wie & Barba, 1985) y (Wie, Weiss, & Arapostathist,
Quaternion Feedback Regulator for Spacecraft Eigenaxis Rotations, 1989) presentan unas leyes de
control PD basados también en el vector cuaternion error. Por otra parte (Levskii, 2015) propone una
solucion de tipo 6ptima. El control robusto se hace presente en (Wang, Li, & Wang, 2012). Todas
las leyes anteriores hacen uso de cuaterniones para representar a la orientacion, por lo que (Forbes
& John, Linear Time-Varying Passivity-Based Attitude Control Employing Magnetic and Mechanical
Actuation, 2011) hace uso de la pasividad para combinar un control basado en cuaternion con un
término derivado del concepto de pasividad. En (Nudehi, Farooq, Alasty, & Issa, 2008) se resuelve
el problema de control de orientacion con un enfoque de mdltiples entradas y mdltiples salidas (en
inglés MIMO).

Las leyes mencionadas anteriormente consideran que todos los elementos de los satélites estan
unidos rigidamente, por lo que para aplicar las leyes hacen uso de la dinAmica de cuerpo rigido para
generar las ecuaciones del movimiento rotacional. Si bien esto ha demostrado efectividad, en ciertos
casos se prefiere considerar que los elementos de los satélites estan unidos de manera flexible, tal
como hace (Findlay, et al., 2013) proponiendo un enfoque de satélite flexible por lo que toma en
cuenta la eliminacion de vibraciones debido a los cuerpos flexibles.

El problema de control de orientacion es de vital importancia para ciertas misiones espaciales lo cual
ha hecho necesario proponer métodos para hacer frente a esta problematica, por ejemplo en
(Ovchinnikov, et al., 2014) el proceso completo sobre el disefio de un sistema de control de
orientacion para satélites pequefios es presentado, este proceso inicia con el disefio teorico, las
pruebas en laboratorio usando un simulador de satélite pequefio y finalmente la validacion con datos
obtenidos en vuelo. También (Polo, Esteban, Cercos, & Parra, 2014) presenta un proceso similar
con el satélite NS-1B. En dicho trabajo se valida el desempefio del sistema de control de orientacion
en Tierra y luego se compard con los datos obtenidos en operacion con el objetivo de mejorar el
algoritmo de control implementado. Asi mismo se proponen simuladores de la dinamica rotacional
del satélite en (Nasirian, Bolandi, Khaki, & Khoogar), (Sarikan, Aydemir, Yavuzoglu, & Ozyurt, 2010)
y (Tikka, Wedekind, Danziger, & Cho), siendo estos necesarios porque el ingeniero de control no
puede permitir una falla del sistema de control una vez que el satélite se encuentra en 6rbita.

Actualmente los ingenieros que trabajan el problema de control de actitud han traslado su esfuerzo
en hacer frente a una problematica que si bien no es nueva, ha cobrado una relevancia enorme en
el campo de los satélite pequefios. Los satélites pequefios al encontrarse inmersos en un ambiente
tan dafino como lo es el medio ambiente espacial, suelen presentar fallas en sus actuadores, ya
que de acuerdo con (Tafazoli, 2009), las principales fallas se presentan en los elementos mecanicos,
como las ruedas de reaccion o CMG’s y para hacer frente a esto generalmente se recurre a la
redundancia fisica, es decir, equipar al satélite con cuatro actuadores en lugar de tres. Asi, si falla
un actuador, se tiene uno de reserva, sin embargo, esta solucion representa elevar el costo de la
mision, por lo que actualmente se exploran soluciones basadas en los sistemas subactuados, siendo
la propuesta de [ (Han, Guo, & Pechev, 2014)] una de las de mayor progreso.
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Hasta ahora se ha hecho una revision sobre las soluciones en el control de orientacién, pero para
gue esto sea posible, primero se debe conocer la orientacién de un satélite, este proceso se llama
determinacion de la orientacion (Wertz, Everett, & Puschell, 2011). Si bien este trabajo Unicamente
trata sobre el control de orientacion es importante revisar como se hace actualmente la
determinacion de la orientacion. Habitualmente sistemas basados en el Filtro de Kalman Extendido
son utilizados para determinar la orientacion de un satélite. Por ejemplo en (Ovchinnikov & Ivanov,
Approach to study satellite attitude determination algorithms, 2014) el problema de determinacion de
la orientacion es resuelto a partir de utilizar un Filtro de Kalman Extendido. La validacion del uso de
dicho filtro fue corroborada al comparar los resultados en laboratorio con los obtenidos de los datos
de vuelo del satélite ruso Chibis-M, siendo estos favorables. También en (Springmann & Cutler,
2014) se hace uso del Filtro de Kalman Extendido con una exactitud de + 0.5° en la determinacion
de la orientacion.

En un satélite no se pasa directamente de la determinacion al control de orientacién, ya que un
satélite al ser expulsado del cohete portador es disparado con una velocidad angular alta, por lo que
es practicamente imposible (Wise & Miller, 2013) llevar a cabo el control de orientacion tras el
proceso de expulsion. Por ello, una vez que es expulsado, el satélite determina su orientacion, luego
disminuye su velocidad angular y finalmente lleva a cabo el control de orientacion. Para disminuir la
velocidad angular de un satélite, la ley de control conocida como “B-dot” es muy recurrida tal como
se hace en (Inamori, Shimizu, Mikawa, & Nakasuka, 2014) alcanzado una exactitud de + 0.7°.

1.4 Descripcién de la tesis
1.4.1 Modos de operacion (control)

Un satélite opera bajo diversos modos de operacién, es decir, se definen tareas concretas que debe
realizar en cada periodo de tiempo durante su vida util, por ejemplo, un modo de operacion es la
toma de datos, es decir, cuando el satélite activa la carga util para llevar a cabo la medicion del
fendmeno fisico de interés, otro es la “bajada” de datos, que consiste en que el satélite se comunique
con el centro de control terrestre para transmitir los datos del experimento realizado, entre otros mas.

El sistema de determinacion y control de la orientaciéon de un satélite también contempla diversos
modos de operacion y se pueden resumir todas sus tareas en:

a) conocer cdOmo se encuentra orientado el satélite con respecto a un marco de referencia,

b) disminuir la tasa de rotacién del satélite tras ser expulsado por el cohete portador, es
decir, llevarlo de un movimiento cadtico a uno controlado.

C) corregir, mantener o hacer que siga una trayectoria la orientacion con el propésito de
llevar al satélite a una orientacion deseada.

En este trabajo se aborda la ultima tarea de que debe cumplir el sistema de control de orientacion,
y en particular se trabajara el apuntamiento de Nadir y el apuntamiento inercial. El primero es de
principal interés en los satélites de percepcion remota terrestre, ya que habitualmente es el modo
mas recurrente de medicion en la actualidad. Consiste en que una de las caras del satélite apunte
hacia la superficie terrestre de tal manera que si se traza un plano sobre la superficie terrestre de
interés, ambos planos sean paralelos y que el vector que los une sea normal a ambos.
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En el caso del apuntamiento inercial, es de uso comun para observar otros cuerpos celestes como
el Sol, planetas, estrellas, o para llevar a cabo una medicion de tipo diferente al de Nadir en caso de
que la mision cientifica asi lo requiera. Para observar un cuerpo en especial, por ejemplo a la luna,
se tiene que modelar la relacién entre dicho cuerpo y el satélite para poder establecer la orientacion
que el satélite debe guardar. En este trabajo no se observa a ningln cuerpo en particular y es por
ello que Unicamente se busca que el satélite alcance una orientacion arbitraria. Asi entonces, en
este trabajo se abordaran estos dos tipos de modos de control que se presentaran durante la vida
atil del satélite, una vez que se encuentre en orbita.

1.4.2 Objetivo general

Disefiar y evaluar numéricamente el desempefio en dos modos de control de operacion:
apuntamiento de Nadir y apuntamiento inercial, requeridos en una mision satelital de percepcioén
remota terrestre, de un esquema de control de orientacién basado en el vector cuaternion error.
Cumpliendo con los requerimientos de apuntamiento solicitados para una camara de percepcion
remota en desarrollo en el grupo de ingenieria espacial del CAT-UNAM.

1.4.3 Alcances

Un satélite de percepcién remota requiere un sistema de determinacion y control de la orientacion,
el cual consiste en sensores, actuadores y algoritmos de determinacion y control. Es por ello que es
importante aclarar que este trabajo Unicamente aborda la parte relacionada al control de orientacion
con los siguientes alcances:

e Disefiar un esquema de control basado en el vector cuaternion error tomando en cuenta un
tiempo de establecimiento particular y haciendo uso de las caracteristicas de actuadores
comerciales.

e Llevar a cabo una simulacién numérica del esquema de control considerando un caso ideal
de estudio para conocer su desempefio y con base en ello determinar la viabilidad de ser
utilizado en el caso de estudio.

o Obtener el modelo matematico de un sistema compuesto por un satélite y tres ruedas
inerciales el cual es un sistema de control de orientacion basado en el principio de
intercambio de cantidad de movimiento angular.

1.4.3 Contenido
Capitulo 1: en este apartado se presenta brevemente el contexto en el que se desarroll6 el trabajo.

Capitulo 2: se presenta el proceso para obtener el modelo matematico que describe el movimiento
rotacional del satélite requerido para llevar a cabo el control de orientacion.

Capitulo 3: se describe la teoria de control de la ley de control basada en el vector cuaternion error
que se utiliza. Asi mismo se muestra el disefio del controlador generado para los propésitos de este
proyecto.

Capitulo 4: se presentan y se discuten los resultados obtenidos de la simulacion numérica.

Finalmente en el dltimo apartado se presentan las conclusiones obtenidas con el desarrollo del
presente trabajo de investigacion.
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II. DINAMICA DEL SATELITE

En el disefio de controladores, el modelo mateméatico que describe el comportamiento de la planta
(sistema a controlar) es requerido para definir los valores de las ganancias de la ley de control que
permitan alcanzar los objetivos de control.

En este capitulo se presenta el proceso para obtener el modelo matematico que describe la dinamica
rotacional de un satélite en Orbita baja, el cual se utilizara posteriormente para disefiar la ley de
control de orientacion en 3 ejes.

2.1 Sistemas de referencia

LT [ T]

“Es mas grande”, “Esta a 10 minutos”, “Camina 20 metros a tu izquierda”, son frases que se suelen
utilizar en la vida cotidiana para llevar a cabo comparaciones o para describir la ubicacién de un
objeto o sujeto. Es claro que todas estas frases requieren de un punto de referencia o de
comparacion para que cobren sentido, por ejemplo: A es mas grande que B o C esta a 10 minutos
de D. En estos casos B y D son los puntos de referencia que dan sentido a la frases.

Describir el comportamiento de un sistema, de cualquier tipo, a través de modelos mateméaticos
forzosamente requiere de un sistema de referencia, para que los resultados que se obtengan con
dicho modelo adquieran un sentido fisico y permitan generar conclusiones sélidas. Para conocer el
movimiento de un satélite en el espacio, se deben establecer sistemas ortogonales de referencia
sobre los cuales se representaran: el movimiento angular, el cambio en el movimiento angular, entre
otras variables de interés para el control de orientacién de un satélite.

2.1.1 Sistema de referencia inercial

El sistema de referencia inercial (R;) tiene su origen en el centro de la Tierra. El eje X; apunta hacia
el Equinoccio vernal o Primer punto de Aries, el eje Z; hacia el Polo Norte geogréfico y el eje Y;
completa el sistema de referencia ortogonal respetando la regla de la mano derecha. Véase Figura
2-1.

2.1.2 Sistema de referencia orbital

El origen del sistema de referencia orbital (R,) coincide con el centro de masa del satélite. La parte
positiva del eje X, apunta en el mismo sentido que el vector de velocidad lineal del satélite al
encontrarse en Orbita. Asi mismo, la direccién de este eje cambia conforme cambia la direccion del
vector velocidad. Por otra parte, el eje Z, apunta hacia el centro de la Tierra y, al igual que en el
caso anterior, el eje Y, completa el sistema de referencia ortogonal respetando la regla de la mano
derecha. El sistema se muestra en la Figura 2-1.

2.1.3 Sistema de referencia fijo al cuerpo

El sistema de referencia fijo al cuerpo del satélite (Rg) tiene sus ejes Xz, Yz Y Zp coincidentes con
los ejes principales de inercia del satélite. Su origen se encuentra en el centro de masa del satélite.
Tal como se muestra en la Figura 2-1.
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Figura 2-1. Sistemas de referencias.!
En la Figura 2-1 se presentan los tres sistemas de referencia mencionados.
2.2 Representacion de la orientacidn

La orientacién de un cuerpo que se encuentra en el espacio tridimensional puede ser representado
utilizando diversas herramientas matematicas, como se menciona en (Chaturvedi, Sanyal, & N.,
2011) tres o cuatro parametros son utilizados para este propdésito. En la literatura, los métodos mas
utilizados para la representacion de la orientacién de un satélite son: angulos de Euler, los angulos
“Yaw-Pitch-Roll”, los parametros de Rodrigues, los parametros de Rodrigues modificados,
Cuaterniones, “Axis-angle” y las matrices de rotacion.

En este trabajo se hace uso de los Cuaterniones y de los angulos “Yaw-Pitch-Roll” para representar
la orientacion del satélite. Debido a esto, la teoria relacionada con cada uno de los métodos es
abordada brevemente en este trabajo en las siguientes secciones. Se recomienda revisar las
referencias (Diebel, 2006), (Curtis, 2012), entre otros, para una mayor profundizacion en la teoria
relacionada a la representacion de la orientacion de un cuerpo en el espacio tridimensional.

2.2.1 Angulos “Yaw-Pitch-Roll”

Una de las formas mas comunes de representar la orientacion de un objeto, que se encuentra en el
espacio tridimensional con respecto a un sistema de referencia, es con los angulos de Euler y
particularmente utilizando una secuencia conocida como “Yaw-Pitch-Roll”, de acuerdo con (Curtis,

! Imagen tomada de (Han, Jian, & Alexandre, 2014). Modificada para los propdsitos de este trabajo.
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2012) al menos tres angulos son requeridos para especificar la orientacion de un cuerpo rigido
relativa un sistema de referencia inercial.

Sean los sistemas de referencia (X-Y-2Z) y (x-y-z) que se presentan en la Figura 2-2, un sistema de
referencia inercial y un no inercial, respectivamente. Ambos sistemas comparten el origen y el
sistema (x-y-Xx) puede rotar libremente alrededor de los tres ejes del sistema inercial.

Z, z;
| D¢ (vaw)

b4
#
@ vy
@ P Y. Y2
@ (pitch)
Y

X1

(roll) v

Xo ., X

Figura 2-2. Sistemas de referencias inercial y movil.2

Como puede notarse en la Figura 2-2, el sistema (x-y-z) se encuentra rotado con respecto al sistema
inercial. Asumiendo que el sistema no inercial se encuentra fijo al cuerpo del satélite, entonces, si
se conoce la orientacion del sistema (x-y-z) con respecto al sistema (X-Y-Z) también se conoce la
orientacion del satélite con respecto al sistema de referencia inercial. Y precisamente los angulos
de Euler, en su secuencia “Yaw-Pitch-Roll”, permiten conocer la orientacion de un sistema no inercial
relativa a un sistema de referencia inercial (Curtis, 2012).

Para conocer la orientacion del sistema no inercial con respecto al sistema inercial, se llevan a cabo
una serie de rotaciones. De tal manera que el sistema (X-Y-Z) es “rotado” tres veces para que
coincida con el sistema (x-y-z). Asi entonces, “la primera rotacion se lleva a cabo alrededor del eje

2 Figura tomada de (Curtis, 2012).
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Z un angulo ¢ (yaw). Esto lleva al eje X a x;, Y a y; y al eje Z a z;. Luego ocurre una rotacién 6
(pitch) alrededor del eje y;, lo cual convierte a este eje en el nuevo eje y, y a los ejes x; ¥ z; en x,
y z,, respectivamente. Finalmente la ultima rotacion ¥ (roll) se lleva a cabo alrededor del eje x,, lo
cual permite llegar al sistema de referencia no inercial y los ejes x,, y, Y z, se convierte en los ejes
X,y Y z, respectivamente”,

Cada una de las rotaciones descritas en el parrafo anterior puede ser representada a través de una
matriz de rotacion.

1 0 0

[R3(1/))]:[0 cosy Sinl/)] (2.1)
0 —siny cosy

cos¢p sing O
[R1(P)] = [— sing cos¢ 0
0 0 1

cos@ 0 —sinf
[Rz(9)]=[ 0 1 0

sind 0 cos@

Finalmente, para expresar la rotacién del sistema (x-y-z) con respecto al sistema (X-Y-Z) se define
una matriz de rotacién de la siguiente manera (Curtis, 2012),

[Qlxx = [R3(Y)][R2(6)][R1(¢)] (2.2)
Sustituyendo (2.1) en (2.2) se tiene:

cos ¢ cosf sin¢ cos@ —sin@
[Qlxx = |cOs@sinfsiny —sing cosy singsinfsiny + cos¢pcosyp coshsiny (2.3)
cos @ sinf cosy +sin¢siny sin¢sinf cosp — cos¢psiny cosO cosy

Ademas la matriz [Q]x, permite expresar en el sistema no fijo un vector expresado inicialmente en
el sistema inercial llevando a cabo la operacion siguiente.

W)y = [QlxxW}x (2.4)

De acuerdo con (Diebel, 2006) el uso de los angulos de Euler y en particular de la secuencia “Yaw-
Pitch-Roll” es muy comun porque son faciles de entender y de manipular. Sin embargo, presentan
ciertas desventajas:

1. Cuando el angulo pitch es + 90° se presentan singularidades, es decir, no hay solucion al
sistema de ecuaciones que describe la cinematica del satélite.

2. Son menos precisos que los cuaterniones cuando se utilizan para integrar los cambios
incrementales en la orientacién a través del tiempo.

Debido a las desventajas antes indicadas, en este trabajo se hace uso de la secuencia “Yaw-Pitch-
Roll” unicamente para mostrar cémo es el movimiento de rotacidn del satélite a través del tiempo,
sin embarbo, en las operaciones matematicas se utilizan los cuaterniones para resolver el sistema
de ecuaciones que describe la cinematica del satélite.

2.2.2 Cuaterniones

Los cuaterniones son una abstraccion mateméatica que fueron introducidos en 1843 por Sir. William
R. Hamilton. Un cuaternion § se compone de cuatro elementos que se dividen en dos partes: una
parte escalar y una parte vectorial (Curtis, 2012).

3 (Curtis, 2012) Pagina 549.
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4=qii+qj+ak+ q (2.5)
La parte imaginaria puede encontrarse al principio o al final del cuaternién.

Un cuaternion también puede expresarse en forma de un vector columna (Hilstad, 2002). En este
caso solo se utilizan los coeficientes reales de los componentes del cuaternion.

a1

— |49z

P
Haciendo uso de la representacion en forma de vector columna se definen una serie de operaciones
que pueden llevarse a cabo con cuaterniones como: sustraccion, multiplicacion, norma, inversa,
entre otros. En este trabajo se presenta grosso modo algunas de las operaciones de interés para
los propdsitos de la representacion de la orientacion de un cuerpo en el espacio. Si se desea una

profundizacion de la definicion de cada operacion se recomienda revisar las referencias
(Grofekatthofer & Yoon, 2012) o (Dam, Martin, & Martin, 1998).

Conjugado de un cuaternion
a=|—¢| @

Norma de un cuaternion

lgll =VaZ+a2+4d3+q (2.8)

Inverso de un cuaternién
1= 4 2.9
T =g (2.9)
Multiplicacion de cuaterniones

Sean los cuaterniones q4 = qgii + qa2f + Gzk + Gaa Y G5 = qp1i + Qpzf + qp3K + qpa. La
multiplicacién entre ambos se define como,

q=4q,9p = (Qa1i + Qaaf + qQazk + %4) (@p1d + qpaf + Qp3k + qps) (2.10)

q=4q49g = (Qa19p4 + 9a29p3 — 9a39p2 + 9aaqp1) L+ (—a19b3 t 9a2qbs t+ 9a3qp1 + Gaalp2) J +
(9a19p2 — 9a2p1 t 9a3bs t 9aaqp3) K+ (—Ga19p1 — Ga29p2 — 9a39p3 + daadps) (2.11)

Si se hace uso de la notacién matricial se tiene,

Aba qpz  ~9vz 9p1|r9a1
_ |7 9%3 9pa b1 9b2||9a2
q= dp2 b1 dps 9p3 | |Y9a3 (2.12)

—qp1 —9p2 —qp3 qpsa]llas

Entonces se puede definir un operador composicion,
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q= qp*qu (2.13)
q=1[qp+*]qa (2.14)
Donde
dpa  9p3 “ b2 dn1
CER R o 219

—dp1 —9p2 —qp3 4pa

Estas operaciones se retomaran al momento de obtener las ecuaciones cinematicas del movimiento
rotacional del satélite.

2.2.2.1 Teorema de Euler

El teorema de Euler establece que “el desplazamiento general de un cuerpo rigido con un punto fijo
es una rotacién alrededor de cierto eje” (Curtis, 2012). De tal manera que la rotacion de un cuerpo
en el espacio tridimensional puede cuantificarse describiendo en un sistema de referencia inercial el
eje é alrededor del cual se lleva a cabo la rotacion y un angulo de rotacién 6, tal como se muestra
en la Figura 2-3. Cabe mencionar que el eje é es conocido como el eje de Euler y 8 como el &ngulo
de Euler.

X

Figura 2-3. Descripcion geométrica del teorema de Euler.*

2.2.2.2 Cuaterniones unitarios

Un cuaternion g es considerado un cuaternion unitario si tiene una norma de magnitud igual a uno,
es decir, ||q|| = 1. Ademas se cumple que (Dam, Martin, & Martin, 1998);

lgqll=1 (2.16)

qgl=7q (2.17)

4 Figura tomada de: https://en.wikipedia.org/wiki/Euler%27s_rotation_theorem#/media/File:Euler_AxisAngle.png, el
27 de julio de 2015.
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La orientacion de un cuerpo rigido en el espacio tridimensional puede describirse a través de un
cuaternién unitario. Esta representacion se sustenta en el Teorema de Euler (Grofekatthofer & Yoon,
2012).

NG Yg

A

n
M-

o X
_h. A

Zg z
My Xg

Figura 2-4. Descripcion geométrica de la orientacion de un cuerpo usando cuaterniones.®

Sean los sistemas de referencia inercial (Xa-Ya-Za) y fijo al cuerpo del satélite (Xs-Ys-Zg), que se
muestran en la Figura 2-4. El sistema Ry se encuentra rotado con respecto al sistema R4. De acuerdo
con el Teorema de Euler, basta con conocer el eje alrededor del cual se lleva a cabo la rotacion y la
magnitud de la rotacion para poder determinar la orientacion relativa de Rz con respecto a R,. Si se
considera el vector i como el eje de Euler y a 8§ como el angulo de Euler, entonces el cuaternion
unitario que describe la orientacion del sistema R con respecto a R, (Grofekatthofer & Yoon, 2012),
es:

[, sinz_

n n sin‘9

a2 _ Y 2
a=|2=|" (2.18)

n, sin-

44 62

| cos- |

Donde,

Ny, Ny, N, SON las componentes del vector 7 (eje de Euler) en el sistema inercial.

0 es el angulo (de Euler) que se rota alrededor del vector n.

Considerando que el cuaternion q describe la orientacion de un sistema dado con respecto a otro.
Para conocer la evolucién de la orientacion a través del tiempo, es necesario conocer la primera
derivada de g con respecto al tiempo.

5 Figura tomada http://www.tobynorris.com/work/prog/csharp/quatview/help/orientations_and_quaternions.htm el
28 de julio de 2015.
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La primera derivada de g con respecto al tiempo esta dada por (Chobotov, 2008),

4=;w)q (219)
Donde,
0 w, TWy Wy
_ | W, 0 Wy Wy
Qw) = Wy —we 0 w, (2.20)
—Wy _(‘)y —w, 0

wy, Wy, Y w,, SON los componentes de la velocidad angular del sistema no inercial Rz con respecto al
sistema inercial Ry.

Otro concepto importante en la representacion de la orientacion de un sistema no inercial con
respecto a uno inercial es la matriz de transformacién. Una matriz de transformacion [Cly, se
encarga de transformar los componentes de un vector v en el sistema de referencia Ry a sus
componentes en el sistema de referencia R, (Curtis, 2012). Es decir,

Wl = [Clx{v}x  (2.20)

La matriz de transformacion de un sistema de referencia inercial a uno movil utilizando cuaterniones
unitarios es (Hughes, 2004),

97 — 95 — q5 + 43 2(q1q2 + q394) 2(9193 — 4294)
[Clxx =| 209192 —q3qs) —ai+ a5—q5+4q;i  2(q293 + q194) (2.22)
2(9143 + q294) 2(9293 — 194)  —49i — 95 + a5+ 4i

La representacion de la orientacion de un cuerpo en el espacio haciendo uso de los cuaterniones
unitarios presenta ciertas ventajas sobre la representacion que utiliza los angulos de Euler. Las
principales son que no se presentan singularidades y que el procesamiento computacional requerido
es menor comparado con la secuencia “Yaw-Pitch-Roll” (Chobotov, 2008). Estas ventajas han hecho
que los cuaterniones sean muy populares en el estudio de la dinamica rotacional de las naves
espaciales.

La principal desventaja de un cuaternion es gue esta sobredimensionado, ya que se requieren
cuatro componentes para describir un fendbmeno que se encuentra en un espacio de tres
dimensiones, por lo que su interpretacion fisica no es intuitiva (Diebel, 2006).

En este trabajo se hace uso de los cuaterniones para llevar a cabo las operaciones matematicas
necesarias para describir el movimiento rotacional del satélite. Y, la secuencia “Yaw-Pitch-Roll” se
utilizara para darle un significado fisico a los cuaterniones.

2.3 Ecuaciones de movimiento

En las secciones previas de este capitulo se han introducido conceptos necesarios para obtener el
modelo matematico que describa el movimiento rotacional de un satélite. Ahora se procede a
desarrollar el modelo matematico del satélite haciendo uso de la dinamica de cuerpo rigido y
asumiendo algunas consideraciones que disminuyen la dificultad del problema, pero que permiten
obtener una buena aproximacion a la descripcion del fenémeno.
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2.3.1 Consideraciones

El movimiento de un satélite en el espacio es un movimiento de 6 grados de libertad (DOF, del inglés
“Degrees of freedom”), ya que puede rotar alrededor de su centro de masa, pero también puede
trasladarse en cualquier direccién. Por ejemplo, el satélite de la Figura 2-5 puede rotar libremente
alrededor de los ejes x-y-z, pero también puede desplazar sobre ellos. De acuerdo con (Curtis, 2012)
estos dos movimientos pueden tratarse por separado ya que la cantidad de movimiento angular
absoluta calculada alrededor del centro de masa depende Unicamente de la velocidad angular
absoluta del cuerpo y no de la velocidad lineal de cualquier punto del cuerpo debido al movimiento
traslacional. Tomando ventaja de esto, en este trabajo Unicamente se estudia el movimiento
rotacional del satélite ya que Unicamente es de interés la orientacion del satélite con respecto al
sistema de referencia orbital y no la posicion que ocupa en la érbita.

Figura 2-5. Descripcion geométrica de la orientaciéon de un cuerpo usando cuaterniones.®

Otras consideraciones para la obtencién del modelo matematico que describe el movimiento
rotacional de un satélite en el espacio, son:

o El satélite siempre se mantiene en su 6rbita y no se traslada sobre los ejes del sistema (Rp).

e El satélite es tratado como un conjunto de cuerpos rigidos unidos rigidamente.

e Eltensor de momentos de inercia solo cuenta con momentos de inercia principales.

e Los actuadores son 3 ruedas inerciales idénticas y estan colocadas sobre los ejes principales
de inercia.

e El satélite es considerado un punto de masa concentrada para calcular su velocidad en
oOrbita.

e Unicamente se considera el par por gradiente gravitacional como perturbacion.

e El eje que une la rueda de inercia con el motor es rigido.

e El satélite se encuentra en una o6rbita circular directa.

Tomando en cuenta estas consideraciones se procede a obtener el modelo matematico del satélite.

6 Figura tomada de: https://directory.eoportal.org/web/eoportal/satellite-missions/d/delfi-n3xt, el 29 de julio de 2015.
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2.3.2 Dinamica

El movimiento de los sistemas mecanicos rotacionales se estudia con una ley analoga a la segunda
ley de Newton, ésta relaciona la cantidad de movimiento angular con el momento total que se ejerce
sobre el cuerpo.

— ad ,—
Texterno = E (Habsoluta) (223)

La ecuacioén (2.23) dice que el par absoluto que actla sobre el satélite es igual a la primera derivada
de la cantidad de movimiento angular absoluto calculado alrededor del centro de masa.

Al definir un sistema de referencia inercial R; y un sistema fijo al cuerpo del satélite Rz se puede
obtener el modelo matemético del satélite, donde la ecuacién (2.23) se puede reescribir como,

— ad /=
Tig = (Hi§") (2.24)
Donde,

T2 es el vector de par total que actlia sobre el satélite, medido en el sistema de referencia inercial,
pero expresado en el sistema de referencia fijo al cuerpo del satélite.

FI’,SB“ es el vector de cantidad de movimiento del satélite, medido en el sistema de referencia inercial,
pero expresado en el sistema de referencia fijo al cuerpo del satélite.

La expresion que permite calcular la cantidad de movimiento angular es,
gSat _ —Sat
Hig' = Isq@ip (2.25)
Donde,
Is,: €s la matriz de momentos de inercia del satélite, obtenida con respeto al sistema Rp.

Eifgt la velocidad angular absoluta del satélite, es decir, con respecto al sistema inercial. Pero
expresado en el sistema Rg.

El satélite, para el caso del estudio de la dinamica, es considerado un conjunto de cuerpos rigidos.
Asi entonces, el satélite se compone de su “cuerpo” y de tres ruedas inerciales, tal como se
ejemplifica en la Figura 2-6. Tomando en cuenta esto, la cantidad de movimiento angular total del
satélite es la suma de la cantidad de movimiento de cada cuerpo que lo compone (Hughes, 2004).

TjSat _ pjCuerpo | J7Ruedal1 , TjRueda2 , 7jRueda 3
Hig =Hjp " + Hig + Hjp + Hjp (2.26)

Recordando que se asume que cada una de las ruedas inerciales estda en cada eje de inercia
principal del satélite, entonces se pueden agrupar en un solo vector y cada uno de los movimientos
angulares creado por cada rueda puede ser considerado un elemento del vector de cantidad de
movimiento angular de todas las ruedas.
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— T7Rued
HRuedas — H;iézedaz H”;le ay (227)

TfRueda 1 TyRueda x

HIB “ |:HIB
TJRueda z
HIB

ﬁ;iéteda 3
Con lo anterior, la ecuacion (2.26) se reescribe como,
H38t = HigP° + HRyedas  (2.28)

Three Axis Stabilisation

Yaw Axis Satellite

Pitch Axis Direction

Of Motion

Reactionor
Momentum Wheels

Figura 2-6. Satélite con tres ruedas inerciales.’

Hasta ahora nos hemos ocupado de la cantidad de movimiento angular. Sin embargo, lo que
realmente es de interés para describir el movimiento rotacional de un cuerpo es la primera derivada
de este vector, tal como se indica en la ecuacion (2.24).

El vector HS“t es calculado en el sistema de referencia no inercial Rg, por lo que su derivada se
calcula como la derivada de un vector fijo a un sistema no inercial que rota a cierta velocidad angular
con respecto al sistema inercial (Curtis, 2012).

(HS“t (HS“‘ T Wi x H3%t  (2.29)
rel B
0O,
(HS‘”) =—(H HYeP?) % (HRuedas) 4 G3at x HOYPO + gt x HRgedes  (2.30)
rel B rel B
Luego (Curtis, 2012),
77Cuerpo _ d —Cuerpo
_(H )relB = [ICuerpo dt W;p )] (2.31)

7 Imagen tomada de: http://www.mpoweruk.com/satellites.htm, el 30 de julio de 2015.
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d (T7Rued wRued
SCHR) = | Iruedas 3 @f3%9)]  (232)

Para reducir el tamafio de la ecuacion, se utilizara la notacion x en lugar de %, y sustituyendo (2.31)
y (2.32) en (2.30) se tiene,

Sat HCuerpo —Ruedas Sat Cuerpo —>Sat Ruedas

Aplicando la ecuacién (3.25),

HfB - ICuerpo —>Cuerpo + IRuedas gedas + —>Cgerpo X ICuerpo a[Cgerpo + Bf;terpo X IRuedas uedas (2 34)
—C —C ) 7 .
Si se considera que wigt =@,z ", entonces wsat w5 P°. Ademas, para ahorrar espacio se

escribird Ic = Icyerpor Ir = IRuedas Y Wl = wfvedas Reescribiendo (2.34),

HS‘" = I @Y 4 I @Ry + B3I X I W58 + D58 X Iy bR (2.35)

La velocidad angular absoluta de la ruedas es igual a la velocidad angular absoluta del cuerpo del
satélite mas la velocidad de la ruedas relativa al cuerpo del satélite. Es decir,

i =it +wlp  (2.36)
Wk = w,at +@R,  (2.37)
Sustituyendo en (2.35)
ﬁfgt = I, @38 + I (“’13 + wBB) + Wit x I gt + wigt x I (W38 + Whp (2.38)
Desarrollando las operaciones,
Hsat = I @38 + Ip B8 + Iy @Ry + W58 X I W58t + W58 x (I @38t + Ixwhy (2.39)
ﬁfgt =T @8 + Tp @8 + Iy @Ry + GOS8 X I GOS8 + @S X I B33 + @39 x Iz@R,  (2.40)

Agrupando términos,

HSS = (Ip +Ip) @58 + I @Ry + @38 X (I BI8t + I B350 + @8t x Ipaly  (2.41)
HS3 = (I + 1) @58 + I @y + W58t X (Ig + ) W8t + W52t X Inaak (2.42)

Si se define que,
Igq; =Ic+ 1 (2.43)

Entonces,

HS‘” = Igq “’13 +Ig wBB + W38 X Igq B33 + @38 X I WRp (2.44)
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Reagrupando términos,

—Sat

—Sat
Wip

TiSat _ —Sat
Hipg" =Igy @ Wip

B T

X Igq; Wigt + I @Rp + X Ip wRp (2.45)
La ecuacion (2.45) describe el movimiento rotacional del satélite. Si se analizan los términos que la
componen, se puede observar que; los primeros dos términos del lado derecho se deben al

movimiento del satélite y los dos ultimos al movimiento de las ruedas.

Recordando que se considera una matriz de momentos de inercia del satélite diagonal y que las tres
ruedas son idénticas, en forma matricial la ecuacion (2.45) es,

Sat ]

Sat ]

Sat Sat
TiBx IL,, 0 0 l[("IBx WiBx I, 0 O ||®@iBx
Sat | _ Sat Sat Sat
Tigy| =0 Iy O | @18y +|wigy[ x| 0 Iy O [lewgg, |+
Sat 0 0 I ¢ Sat 0 0 1I Sat
TIBz] 2z lw%’; Wip; 221 | wyp,
[wkx 1 wdat [ wR%
IL. 0 O | BB IBx I. 0 O BB
+lo 1, o |wg§ +|wfgx [0 1, o] (246)
0 0 1I : Sat 0 0 1I Rz
"wB2] |®iB: " |wgp
Operando,
Sat Sat Sat Sat Rx Sat Rx
tige]  [Leois:]|  [offh] [Leofst] [ “’PB] Wipx| |Ir @B
Sat | _ Sat Sat Sat Ry Sat Ry
TIBy - Iyy wIBy + wIBy X Iyy wIBy +|IT wBB|+ wIBy X IT wBB (247)
Sat & Sat Sat s Sat Rz
TiBz llzz wf};;J Wig, I,, wig, lIr wgﬁj wig, I, wgp
Sat Sat Sat , Sat Rx Rz , Sat Ry  sat
Ti6s |[I xx wIBx]l (I, —1,y) Wigy Wig, I, wgp I, (wpp Wigy — Wpp Wi,
Sat | _ Sat Sat ,.Sat R Rx ,.Sat Rz ,.Sat
TiBy| = llyy wmyJ + | Uxx — I;) wipy Wiz | +| I, “’B)z; + |1 (wgp Wip; — WEE WiBx (2.48)
Sat : _ Sat , Sat : Ry  Sat Rx _ Sat
TIBz I,, w33t (Iyy — Iy) wigy wig; I, o83 Uy (wpp ®1px — W5p Wigy

Finalmente la ecuacién (2.48) es la ecuacion en forma matricial que describe el movimiento

rotacional de un satélite con tres ruedas inerciales idénticas ubicadas en los ejes principales de
inercia del satélite.

La ecuacion (2.48) puede verse en forma escalar como un sistema de ecuaciones como,

Sat _ Sat Sat , Sat Rx Rz , Sat Ry _ Sat

Tige = Ly 0ige + (I — 1y) wigy Wig, + I, wgp + I, (Wpp Wiy, — Wpp Wi, (2.49)
Sat __ Sat Sat , Sat k}’ Rx , Sat Rz , Sat

Tigy = Iyy Wigy + (Ixx — I2,) 01p; 01p, + 1) wpp + I (wpp wip, — WpE Wip, (2.50)
Sat _ Sat Sat , Sat Rz Ry _ Sat Rx , Sat

Tigy = L wige + (Iyy — 1,y) Wigy Wig; + I wpp + I, (Wpp Wigy — WEE Wigy) (2.51)

Estas ecuaciones se utilizardn en la simulacion del esquema de control que se disefiara

posteriormente.



33

2.3.3 Cinematica

La dinamica rotacional del satélite no es suficiente para conocer la orientacion del mismo ya que las
ecuaciones (2.49), (2.50) y (2.51) tienen como referencia al sistema inercial, pero para los propositos
de este trabajo se requiere utilizar como referencia el sistema de referencia orbital R,.

Anteriormente se menciond que se abordaran dos modos de control: el apuntamiento de Nadir y
apuntamiento inercial. El primero es habitual para realizar percepcion remota terrestre y el segundo
para observar otro cuerpo celeste de interés (Martin, 2008).

En la Figura 2-7 se muestran los sistemas de referencias R, y Rgz. Como ya se menciond, el eje Z,
del sistema R apunta siempre al centro de la Tierra y el eje X, es tangente a la orbita. Ademas,
este sistema de referencia rota alrededor de su eje Y, a la misma razén a la que el satélite orbita la
Tierra. Cabe mencionar que el vector velocidad angular del sistema Ry es negativo si es expresado
en el mismo sistema Ry, ya que se considera una 6érbita directa o prograda, es decir, el satélite se
mueve en el mismo sentido, sentido antihorario si el espectador se ubica en el Polo Norte Solar
(Maini & Agrawal, 2011), que el sentido de rotacién de la Tierra.

En una mision de percepcion remota es de interés que los ejes principales de inercia del satélite
coincidan con los ejes del sistema Ry, ya que el eje Z, al apuntar al centro de la Tierra es normal al
plano que forma la superficie terrestre sobre la que el satélite se encuentra. Esto permite que se
pueda llevar a cabo una medicién til para la parte cientifica de la misién espacial (Maini & Agrawal,
2011). Debido a esto, es de interés conocer la orientacion del sistema Ry con respecto al sistema
R,, puesto que éste ultimo fungird como el sistema de referencia.

Zp

Yo

"

Figura 2-7. Sistema de referencia orbital y fijo al cuerpo del satélite.®

8 Figura tomada de (Han, Jian, & Alexandre, 2014) y modificada por Rigoberto Reyes Morales.
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La orientacion de un sistema de referencia con respecto a otro puede ser descrito a través de
diversos métodos, por ejemplo: dngulos de Euler, matrices de cosenos directores, cuaterniones,
entre otros. En este trabajo se hace uso de los cuaterniones y por ello la orientacion del sistema Ry
con respecto a R, queda descrito por,

[1,, sin-]
I[qg{i > Z,
B N,y SIN=
O A A
do3 Ny, Sin—
Lz, ?
do4 6
| cos> |
Y la cinemética del satélite esta dada por,
. 1
a6 =3 2wf) 96 (2.53)
Donde,
[ 0 wgz _wgy ng]
_ B 0 WP wE
Qe =| "0 O P Yo (o
| woy —wox 0 woz |
l—ng _wgy _wgz 0 J

Wox, WGy Y WP, SON las componentes de la velocidad angular del sistema Rj, relativo al sistema R.

Recordando que el sistema Rz se encuentra fijo al cuerpo del satélite, entonces, la velocidad angular
de Ry es la misma que la del satélite, por lo que la ecuacion (2.53) se reescribe como,

-B _ 1 Sat\ B
Ao =7 Q(‘1)019 ) do (2.55)
Donde,
Sat Sat Sat
[ 0 WoBz —Wopy WoBx
_\Sat Sat Sat
Q(a)sat = | WoBz 0 WoBx  WoBy | (2.56)
OB Sat  _ . Sat 0 Sat )
[ wOBy WoBx WoBz J
Sat  _,ySat Sat
—Wppx ~WoBy —WoBz 0

w3k, wgcgy y w5%, son las componentes de la velocidad angular del satélite con respecto al sistema
de referencia orbital R, expresados en el sistema Rj.

Para obtener w5 se hace uso del concepto de movimiento relativo. Si se tienen dos cuerpos Ay B
que rotan con respecto a un sistema de referencia inercial y que también rotan entre ellos, entonces,
la velocidad absoluta de B puede ser descrita como la velocidad de B con respecto a A, mas la
velocidad absoluta de A, es decir, (Bedford & Fowler, 2000)

BB = T;B/A + ?A (257)
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Trasladando el concepto anterior al problema de interés, se puede decir entonces que,
Gl =G+ O (259)
Donde,

—Sat

wyp es la velocidad angular del satélite con respecto al sistema de referencia orbital, expresado en
el sistema fijo al cuerpo del satélite.

@Y es la velocidad angular absoluta del sistema de referencia orbital, expresado en el sistema de
referencia fijo al cuerpo del satélite.

La ecuacion (2.58) sostiene que: la velocidad angular absoluta del satélite expresado en el sistema
Rp, esigual a la suma de la velocidad angular del satélite con respecto al sistema orbital R, con la
velocidad angular absoluta del sistema de referencia orbital, ambos expresados en el sistema Rj.

Despejando w3¥,

Woy = Wig' — @i (259)
Al analizar la ecuacion (2.59) se puede hacer notar que w;gt se obtiene al resolver el sistema de
ecuaciones conformado por las ecuaciones (2.49), (2.50) y (2.51). De esta manera, para determinar
la variable de interés es necesario conocer como calcular la ecuacion @%. Para este propdsito, antes
que nada se debe recordar que el sistema orbital rota alrededor de su eje Y, a la misma razon que
el satélite orbita a la Tierra, en otras palabras, a la velocidad angular del satélite con respecto a la
Tierra. Asi pues w%, velocidad absoluta del sistema R, con respecto a R, expresado en R, es igual
a la velocidad del satélite en cada instante de su 6rbita. Recordando que se considera una 6rbita
circular, entonces la velocidad angular a la que el satélite orbita a la Tierra es constante y se calcula
como (Wise & Miller, 2013),

n
n= L (2.60)

3
Donde,
u es la constante de gravitacion terrestre. En este trabajo se considera que u = 398,600 km3/52_

R es la distancia del centro de la Tierra al centro del satélite, es decir, la suma del radio de la Tierra
con la altitud del satélite. El radio de la Tierra Ry se toma como R = 6,378 km.

Con la ecuacién (2.60) se obtiene la magnitud del vector @%, por tanto, hace falta determinar su
direccion y sentido. Para esto primero se determinara la direccion y sentido de wY%. Se ha
mencionado que el sistema Ry rota alrededor de su eje Y, por lo que su vector velocidad es normal
al plano orbital, de tal manera que sus componentes en los ejes X, Y Z, son nulos. Ademas se
asume una Orbita directa, entonces el giro del sistema R, se realiza en sentido horario, por lo que la
componente en el eje Y, del vector wy, es negativo, tal como se muestra en la Figura 2-8.
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—a

Figura 2-8. Sistema de referencia orbital y vector velocidad E)’,OO.

Finalmente para obtener w?% se hace uso de la matriz de transformacién introducida con la ecuacion
(2.22), de tal manera pues que,

Donde,

[Clog =

Por lo que,

6?3 = [C]OBa?o (2-61)
t—ai-a3+ai 200102+ 9394) 2(9195 — q294)
q1 q; — 43 T 44 d192 T 4344 q1493 — 4294
2(192 — q39)  —aF+ 45— a5+ aqi  2(q293 + 9144) (2.62)
2(q1q3 + q294) 2(9293 — 194)  —9i — 45 + 45+ 4i

WoH = @igt — [Clop@y  (2.63)
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Simplificando,
Wo = Wig +n[Cr3a],, (263)
Donde,
[61:3,2]03 es el vector columna formado por la segunda columna de la matriz [C]5.
Con esto el modelo matematico que describe la cinemética del satélite ha sido obtenido.
3.3.4 Modelo matemético del sistema

El modelo matemético que describe la dindmica y la cinematica del satélite han sido obtenidos en
las secciones previas. Con lo que el modelo matematico del movimiento rotacional estd compuesto
por las ecuaciones siguientes:

Sat _ Sat Sat , Sat Rx Rz . Sat Ry  Sat
Tige = Ly ige + (I — 1y) wigy Wig, + 1, wpp + I, (Wpp wig, — Wpp Wip; (2.64)
Sat _ Sat Sat , Sat Ry Rx , Sat Rz , Sat
Tigy = Iyy wipy + (Ixx — I27) 015y 01, + 1) wpp + I (wpp wip, — WpE Wip, (2.65)
Sat _ Sat Sat , Sat Rz Ry  Sat Rx . Sat
Tig; = 12, Wig; + (Iyy - Iyy) Wigy Wig; + I wpp + I, (Wpp Wigy — WpE Wipy) (2.66)
-B _ 1 Sat\ B
do =3 2(w%) 96 (2.67)

Las primeras tres ecuaciones describen a la dinamica y la dltima la cinematica.
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[Il. CONTROL DE LA ORIENTACION: Disefio del controlador.

El movimiento de un satélite que orbita un cuerpo celeste es un movimiento de 6 DOF, ya que puede
desplazarse en cualquier direccién de los ejes de un sistema de referencia ortogonal y también
puede rotar libremente alrededor de ellos. Por ello, para controlar el movimiento del satélite se
tendria que llevar ejercer tanto control en la posicion lineal como en la angular, de tal manera que
dos controladores al menos serian necesarios, o bien, uno que controle estds dos variables.

En (Curtis, 2012) se afirma que la cantidad de movimiento angular absoluta calculada alrededor del
centro de masa depende Unicamente de la velocidad angular absoluta del cuerpo y no de la
velocidad lineal de cualquier punto del cuerpo debido al movimiento traslacional en la érbita, por lo
gue estos dos movimientos pueden tratarse de manera independiente. Debido a esto, se considera
que el satélite mantiene siempre su posicion en la orbita, por tanto, sélo se disefia un controlador de
posicion angular para alcanzar y/o mantener la orientacion deseada.

En este capitulo se presenta la teoria asociada a la ley de control que se utiliza, asi mismo se
describe el proceso para definir los valores de las ganancias adecuadas para conseguir los objetivos
de control. Cabe mencionar que se considera la etapa en la que el satélite ya ha disminuido la
velocidad angular que adquiere al ser expulsado del vehiculo espacial que lo puso en érbita.

3.1 Teoria de control

Han sido disefiadas naves espaciales para cumplir diferentes tipos de misiones a través del tiempo.
En muchas de ellas el ADCS es de suma importancia, por lo que el problema de control de
orientacion ha sido atacado desde diferentes enfoques; por ejemplo en actuadores se usan ruedas
de reaccion, bobinas magnéticas, propulsores, etc. Se han disefiado leyes de control discretas o
continuas, asi mismo también se han presentado leyes de control para disminuir la velocidad angular
del satélite, el control de apuntamiento y estabilizacion.

No hay una ley de control Gnica, ya que depende de la mision y del ingeniero de control elegir la mas
adecuada para la mision. Una de las mas utilizadas es la que fue propuesta por Bong Wie en 1985
(Wie & Barba, Quaternion Feedback for Spacecraft Large Angle Maneuvers, 1985), mejorada en
1989 (Wie, Weiss, & Arapostathist, 1989) y ampliada en 2002 (Wie B. , Rapid Multitarget Acquisition
and Pointing Control of Agile Spacecraft, 2002). Ejemplos del uso de esta ley en naves espaciales
gue se encuentran en Orbita se presentan en (Ovchinnikov, et al., 2014) y (Nolet & Miller, 2007), asi
mismo ha sido utilizado como referencia para comparar nuevas leyes de control como en (Kim, Lee,
& D). Una versién mejorada de esta ley es presentada en (Pong & Miller, 2014).

En este trabajo se hace uso de la ley de control presentada en (Wie, Weiss, & Arapostathist, 1989)
ya que es una ley simple y muy adecuada para su implementacion porque no requiere mucho
procesamiento computacional al estar basado en cuaterniones (Quadrino, Miller, & Cahoy, 2014). Si
bien este trabajo no presenta la implementacién de esta ley, al enmarcarse en el desarrollo de un
proyecto y bajo los planes de un grupo de investigacion, se tiene muy claro que la siguiente etapa
sera abordar el problema de implementacion.

Adicionalmente, este trabajo pretende ser una especie de trabajo introductorio para resolver los
problemas de control de orientacién de satélites en México, por lo que para la seleccion de la ya
mencionada ley de control se ha seguido la premisa de iniciar con lo simple, y con herencia de vuelo
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en misiones similares. Ademas, por el momento solo se pretende resolver el control de orientacion,
sin tocar temas de robustez, tolerancia a fallas y/o optimizacion.

3.1.1 Ley de control basado en el cuaternion error (Quaternion Feedback Regulator)

La ley de control que se utiliza en este proyecto de investigacion es el que es propuesto en la
referencia (Wie, Weiss, & Arapostathist, 1989), compuesto por tres términos: “un término no lineal
que contrarresta el “gyroscopic coupling torque”, realimentacién negativa de la velocidad angular del
satélite y realimentacion negativa del cuaternion error lineal.

37— —Sat —Sat B
u=-0Q]j wlg —D wolll-l — K qoerror (3.1)
Donde,
0 it i
a=|oft 0 -oi| (32

Sat Sat
_wlély wlgx 0

wigt, wfél; y w3, son las componentes de la velocidad angular del satélite con respecto al sistema

de referencia inercial R; expresados en el sistema Rjp.

J es la matriz de momentos de inercia del satélite.

wy¥ es la la velocidad angular del satélite con respecto al sistema de referencia orbital R, expresado
en el sistema Rg.

q5..,.r €S el vector cuaternion error que se obtiene de la diferencia de la orientacion deseada menos
la actual.

D y K son matrices de ganancias constantes de 3x3 a determinar.

El primer término de esta ley descrita por la ecuacion (3.1) y conocido como “the gyroscopic coupling
torque” se debe a que la cantidad de movimiento angular del satélite esta referenciado a un sistema
no fijo, por lo que se ve afectado por la velocidad angular de dicho sistema, y aparece en el lado
derecho como el segundo término en la ecuacién (2.45) que describe el movimiento rotacional del
satélite.

3.1.2 Estabilidad en lazo cerrado

En este trabajo no se llevé a cabo el andlisis de estabilidad en lazo cerrado del sistema al considerar
la ley de control de la ecuacion (3.1), ya que ya fue realizada y demostrada por Wie en (Wie, Weiss,
& Arapostathist, 1989) por lo que Unicamente se consulté el procedimiento realizado en la seccién
andlisis de estabilidad de dicho documento. En dicha seccion el método directo de Lyapunov para
analizar la estabilidad de los sistemas no lineales fue utilizado por el autor de la ley de control para
tal propésito y se demostré que el sistema en lazo cerrado es asintoticamente estable para el punto

% Apartado “Quaternion Feedback Regulator” de la Seccién Il de (Wie, Weiss, & Arapostathist, 1989).
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de equilibrio en el que los ejes del sistema de referencia no inercial coinciden con los ejes del sistema
de referencia inercial (Wie, Weiss, & Arapostathist, 1989), es decir, cuando,

g=[0001]" (3.3)

Otro par de resultados importantes en esa demostracion es que se concluye que las matrices D y K
tienen la forma,

D=dlI K=kI (3.4)
Donde,
d y k son constantes positivas.
I es la matriz de momentos de inercia del satélite.
El procedimiento para definir a las constantes d y k se mostrara posteriormente en la seccién 3.1.4.
3.1.3 El vector cuaternion error

En la ley de control se introduce el vector cuaternion error, que de manera general puede definirse
como la diferencia de la orientacion deseada menos la orientacion actual, es decir,

Cuaternion eror = Cuaternion deseado — Cuaternion actual

Un cuaternion q representa la orientacion de un sistema de referencia no inercial con respecto a un
sistema de referencia inercial. Por otro lado, esto mismo puede verse como que q representa la
rotacidon de un sistema inercial para alcanzar al sistema no inercial. Teniendo esto en mente y de
acuerdo con (Hilstad, 2002) el resultado de la multiplicacién de dos cuaterniones q4 Yy qg representa
la rotacién de un cuerpo rigido primero a través de una rotacién definida por el cuaternion q4 y luego
por una rotacion a través de qp.

Con esto, se puede decir entonces que,

Qdeseado = Qactual 9error (3-5)

Es decir, el cuaternion deseado es una combinaciéon del cuaternion actual y el cuaternion error.
Refiriendo al cuaternion error como lo que hace falta para que el cuaternion actual sea igual al
deseado.

Al despejar a qerror

Qerror = qa(:tual_1 Qdeseado (3-6)

Recordando las operaciones para los cuaterniones definidas en el capitulo I, en particular las
ecuaciones (2.10) y (2.14), se tiene,

9=49498 =[98 %] q (3.7)

Donde
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9pa  9p3 “9pb2 4nm1
_|=9%3 qpa b1 9p2
95 +] = dp2  —9p1  9pa  9p3 (3.8)

—qp1 —9p2 —qp3 Ypa

Entonces (3.6) puede reescribirse como,

- [qdeseado *] qactual_1 (39)

qETTOT

Recordando que se usan cuaterniones unitarios,

derror = [qdeseado *] Gactual (3-10)
Si se utiliza Gerror = Qe Qdeseado = 9d Y Gactual = Ga- Finalmente
de = [q9a*] qa (3.11)

Reescribiendo con la nomenclatura adecuada,

d6e = (964 *] T6a (3.12)
Donde,
qu4 qus —quz qu1
B B B B
—-q q
[qu *] —| 30d3 034 qul di2| (3.13)
| 9642 —90a1 doas  q0a3 |

B B B B
—qoda1 —Yodz2 ~—Yqoa3 Yods

[_qgal

B

— —-q

T6a =| P
—40a3
l qga4 J

(3.14)

Asi entonces ha quedado definido el cuaternion error requerido en (3.1).

Es importante mencionar que g5, es obtenido al resolver las ecuaciones de la cinematica del satélite
y g5, es establecido por la misién espacial como objetivo de control.

3.1.4 Método para el disefio de las ganancias de la ley de control
Ya mencion6 que las matrices D y K deben ser de la forma,
D=dI K=kI (3.15)
Donde,
d y k son constantes positivas.
I es la matriz de momentos de inercia del satélite.

Restando unicamente determinar los valores adecuado de las constantes d y k para cumplir con los
objetivos de control.
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En la ecuacion de la ley control (3.1) se puede notar que las matrices D y K multiplican a los vectores
WY y qB,, respectivamente. Para el primer producto no hay ningin problema ya que las
dimensiones de ambos elementos permiten llevar a cabo la operacion. Sin embargo, no es asi en el
segundo caso, ya que g5, es un vector de 4x1, por lo que la operacion, en principio, no se puede
ejecutar. Debido a esto, la ley de control Gnicamente hace uso de los primeros tres elementos del
cuaternion q5,. La razén por la que la ley de control Unicamente hace uso de tres elementos del
cuaternion error seré detallado a continuacion.

Sea un cuaternion q representa la orientacién de un cuerpo,

-n . 9-
x Sin-
i n sine
, sin>
a=|2|=|" 2 (3.16)
n, sin-—
q4 2
6
COS—
- 2 J
Entonces la cinematica esta dada por,
. 1
q=7;0w)q (3.17)
Donde,
0 W, —Wy Wy
_ w, 0 Wy Wy
QUw) = w, —0r 0 (3.18)
Wy TWy —w, 0
Si se expande (3.17),
0 wy, —Wy  Wx]rqq 0 w, 42 — Wy (3 Wxqyq
.1 —W, 0 Wy Wy q» _1 — Wz qq 0 Wy 43 Wy Gy
q=3 w, —wWx 0 w, | |93 2 Wy q1 — Wxqz 0 Wy qy (3.19)
—wy —Wy —w, 0 ]9 —Wxqy —Wyqd2 —w,q3 0

En forma escalar,
241 =W;q2 — Wy g3+ Wy Gy (3.20)
2q;=—w,q1 twyqs twy,q,  (3.21)
243 =Wy g1 — Wx Gz + W5 qy (3.22)

2Q,=—wxqy — Wy (r — Wz q3 (3.23)

Ademas como se considera un cuaternion unitario,
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1= q:®+ g%+ q3* +q4° (3.24)

En el caso de la orientacién, es de interés que el sistema de referencia fijo al cuerpo coincida con el
sistema de referencia inercial, y el cuaternion que representa esta orientacion es,

g=[0001]T (3.25)

Si se considera al cuaternion g como la condicion inicial para resolver las ecuaciones cinematicas y
también cambios de orientacién pequefios, entonces se tiene que (Wie & Barba, Quaternion
Feedback for Spacecraft Large Angle Maneuvers, 1985),

241 = wy (3.26)

24, = w, (3.27)

243 = wy, (3.28)
Al integrar,

2q, =0, (3.29)

2q,=0, (3.30)

2q; =10, (3.31)

Y de acuerdo con (Wie & Barba, Quaternion Feedback for Spacecraft Large Angle Maneuvers, 1985)
6, 0y y 6, son la desviacion angular de los ejes (x-y-z) del sistema fijo al cuerpo con respecto al
sistema inercial (X-Y-Z). Por lo que la ley de control Unicamente hace uso de los primeros tres
elementos del cuaternion g5,.

Hasta este momento se puede abordar la manera de seleccionar las constantes para definir las
matrices de ganancias D y K. En (Wie, Weiss, & Arapostathist, 1989) se establece que la ecuacién
de la dinamica de un satélite con una entrada de control como el de la ecuacion (3.1) puede
aproximarse con la ecuacién (3.32) si se considera que la velocidad angular es pequefia, entonces,

(6+d6+ksing/2)IA=0 (3.32)
Donde,
6 es el angulo de Euler.
7l es el vector a lo largo del eje de Euler.
I es la matriz de momentos de inercia del satélite.
Si se considera el producto I i # 0, la ecuacion (3.32) se reduce a,
6+d6+ksinh/2 =0 (3.33)

Ahora se recurre a una nueva aproximacion al considerar sin6/2 ~ 6/2 por lo que se tiene (Wie,
Weiss, & Arapostathist, 1989),
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6+dO+k(/2) =0 (3.34)

La ecuacion (3.31) tiene la forma de una ecuacién de segundo orden si se establece que d y k deben
cumplir con,

d=2{w, (3.35)
k/2 = w? (3.36)
Donde,
wy, €s la frecuencia natural del sistema.
¢ es el coeficiente de amortiguamiento.

Debido a que se consider6 sin8/2 =~ 6/2, entonces en (Wie, Weiss, & Arapostathist, 1989), se
recomienda usar la siguiente relacion para el tiempo de establecimiento del sistema,

ts =8/(Cwn)  (3.37)

Habiendo realizado una breve descripcién sobre la teoria de control utilizado en este trabajo, ahora
se esta en condiciones de llevar a cabo el disefio del controlador para el caso de estudio. El autor
recomienda al lector la consulta de (Wie & Barba, Quaternion Feedback for Spacecraft Large Angle
Maneuvers, 1985) y (Wie, Weiss, & Arapostathist, 1989) en caso de requerir una mayor
profundizacion en la ley de control de orientacion utilizada en este trabajo.

3.2 Disefo del controlador

En el disefio de controladores se requieren dos elementos importantes: el modelo matematico del
sistema o planta a controlar y la teoria de control de la que se hara uso. En la primera seccién de
este capitulo se ha presentado la teoria de control y en el capitulo previo se obtuvo el modelo
matematico, por lo que ahora estamos en condiciones de iniciar el disefio del controlador para los
modos de control que se abordan en este trabajo.

3.2.1 Apuntamiento de Nadir

El apuntamiento de Nadir desde el punto de vista de la orientacién se logra cuando los ejes del
sistema de referencia fijo al cuerpo del satélite Rz coinciden con los ejes del sistema de referencia
orbital R,. El cuaternion que describe esta orientacion es,

0
0

H (3.38)
1

De tal manera que el cuaternion descrito por la ecuacion (3.38) es el cuaternion deseado de la
ecuacion (3.12). Asi entonces, en el primer modo de control, de principal interés en este trabajo, el
objetivo es llevar al satélite de una orientacion inicial arbitraria a la posicién en la que los sistemas
Rg Y R, coinciden.

a0
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3.2.2 Apuntamiento inercial

La ley de control que se utiliza en este trabajo se puede usar para mantener y/o alcanzar cualquier
orientacion. En esa situacion el cuaternion deseado es definido por la mision espacial a partir de la
determinacion del cuerpo celeste a observar. Esto no es una tarea trivial, puesto que se debe llevar
a cabo un proceso de modelacion matematico para calcular dicho cuaternion, el cual al final ser4,

qu1
quz

a5a=|"% (3.39)
[q0as |

B
doas

En este trabajo no se observar4 a un cuerpo celeste en particular y Unicamente se elegiran
cuaterniones objetivos al azar con el proposito de probar el funcionamiento de la ley de control
basado en el cuaternion error.

3.2.3 Requerimientos de control

En el disefio de controladores se establecen objetivos de control que luego permitiran evaluar el
desempefo del controlador bajo ciertas condiciones. Estos objetivos suelen medirse utilizando
varios parametros como el tiempo de establecimiento, porcentaje de sobrepaso, magnitud de la
sefal de control, porcentaje de error, entre otros.

En el grupo de investigacion espacial de la UNAM se encuentra en desarrollo una camara de
percepcién remota satelital, que se pondra en érbita y cuenta con varios requerimientos de control.
Esto es, una exactitud de apuntamiento de + 0.1° y se usard como requerimiento principal para
establecer el objetivo de control. Adicionalmente se estableceran un tiempo deseado de
establecimiento del sistema y una magnitud maxima de la sefial de control basandose en los
actuadores comerciales disponibles. Estos requerimientos de control se resumen en la Tabla 3-1.

Tabla 3-1. Requerimientos y restricciones de control.

Requerimiento Valor deseado
Exactitud en la orientacion +0.1°
Tiempo de establecimiento 100 s
Méaxima velocidad angular 5000 rpm

de cada rueda inercial

Maximo torque de cada 0.011 N.m

rueda inercial

3.2.4 Ganancias

Los elementos d y k de las matrices de ganancias deben definirse a partir de dos parametros: la
frecuencia natural del sistema y el coeficiente de amortiguamiento. Posteriormente se requiere una
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matriz de momentos de inercia del satélite para definir los elementos que conforman a las matrices
D y K de la ley de control. En nuestro caso haremos uso de una matriz de inercia diagonal ya que
s6lo se consideran momentos principales de inercia.

El principal interés de este trabajo son las misiones de percepcion remota en micro-satélites, por lo
que se toman datos de satélites de otras misiones espaciales similares para poder disefiar la ley de
control. Este trabajo toma prestada la matriz de momentos de inercia del micro-satélite Chibis-M
(Ovchinnikov & Ivanov, 2014), siendo I, = 1.03, I, = 1.54 y I,, = 1.82.

Por otra parte, se establece que ¢ = 1 y utilizando un tiempo de establecimiento de 100 segundos
se calcula la frecuencia natural del sistema,

n = 8/(1)(100) = 0.08 (3.40)
Con estos valores se procede a calcular las constantes d y k,
d=2{w,=2(1)(0.08) =0.16 (3.41)
k=2xw?2=2(0.08)%=0.0128 (3.42)

Luego entonces,

(0.16) (1.03) 0 0 0.1648 0 0
D=dI= 0 (0.16) (1.54) 0 = [ 0 0.2464 0 ] (3.43)
0 0 (0.16) (1.82) 0 0 0.2912
(0.0128) (1.03) 0 0 0.0131 0 0
K=kI= 0 (0.0128) (1.54) 0 = [ 0 0.0197 0 ] (3.44)
0 0 (0.0128) (1.82) 0 0 0.0232

3.2.5 Ley de control

La ley de control se puede escribir en su forma extendida una vez que se han definido todos sus
términos como,

0 — Wi szy\ 1.03 0 wigx] 0.1648 0 0 W
d=— oS 0 —wi [ 0] wigs —! 0 02464 0 ||wfF|-
—wS8 Wit 1.821 [ )sat | 0 0 0.29121 [,sat
0.0131 doe1
[ 0 00197 ”qm (3.45)
0 0 00232 qB.s ]

Desarrollando,



__\Sat Sat Sat
0 Wiz  WiBy (1.03) wygy
27 — Sat Sat Sat
u=-—- wIBZ O _(UIBx (1.54‘)0)1By
__,\Sat Sat Sat
Wiy  WiBx 0 (1.82)wyg,
Sat Sat Sat Sat
—wip; (158 wigy + wigy (1.82)wig,
= _ Sat Sat Sat Sat
u=—| wig, (1.03)wjgy — wigy (1.82)wjg;

—wigy (1.03)wigy + wigy (L5H)wigy

Sat, Sat
0.28 wyp; wigy

(0.1648)w3%,

48

(0.1648)w3% 1 [(0.0131) ¢3,,

— | (0.2464) w5, | — [(0.0197) ¢5., (3.46)
(0.2912) w3, (0.0232) g5,
(0.1648)wp3,]  [(0.0131) q&,,

— [(0.2464)w3%, | - |(0.0197) q5., (3.47)

(0.2912) w3g,]  1(0.0232) qges

(0.0131) g5,

U =—|-0.7%Zwidt| - |(0.2464)w3%, | — [(0.0197) 5., (3.48)
0.51 wigt wigt (0.2912) w3 | 1(0.0232) ¢85
0.28 wift wify + 0.1648wHg, + 0.0131g8,,
U = —|—0.79w75f wift + 0.2464w)%F, + 0.0197 g5, (3.49)
0.51 wigy wigs + 0.2912w5%, + 0.0232q4 .3
En forma escalar,

Uy = —0.28 wif wigh — 0.1648wk, — 0.0131g6,, (3.50)

uy, = 0.79075 wigt — 0.2464 w, — 0.0197 g5, (3.51)

u, = —0.51 wigs wigs — 0.2912w5%, — 0.0232q5,3 (3.52)

Uy, Uy, Y U, SON los pares que se deben aplicar alrededor en cada de uno de los ejes principales del
satélite para alcanzar la orientacion deseada.

La relacién entre las sefiales de control y el par de las ruedas de reaccién es como sigue (Kim, Lee,
& D),

u, = — I, a)g,’,f (3.53)
Ry

uy, = — I wgp (3.54)

u, = — I, k2 (3.55)

Las relaciones de arriba deben tenerse muy presentes a la hora de simular, ya que de lo contrario
la ley de control no cumpliria con los objetivos.
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Antes de simular el comportamiento del sistema con el controlador disefiado se generara el esquema
de control de orientacion, de tal manera que no esté atado a un ‘software’ en particular. Un esquema
general de determinacion y control de la orientacion se presenta en la Figura 3-1.

ACTITUD
DESEADA

Error

LEY DE
CONTROL

ACTUADORES

A 4

SATELITE

ACTITUD
ESTIMADA

ESTIMADOR

SENSORES

Figura 3-1. Esquema de determinacion y control de orientacion para un satélite.

En este esquema, los sensores miden o detectan los cambios en la orientacion, luego envian estos
datos al estimador para determinar la orientacién del satélite. El estimador lleva a cabo una serie de
operaciones para estimar la orientacion, ésta se compara con la orientacion deseada y se calcula el
error de la orientacion. El siguiente paso es enviar este error a la ley de control para generar las
sefiales de control necesarias, los cuales se solicitan a los actuadores y finalmente éstos ultimos

aplican los pares al satélite. El proceso se repite hasta que se alcanza la orientacion deseada.

En este trabajo se estudia el problema de control, de tal manera que se asume que la estimacion de
la orientacion ya esta resuelta y por tanto la orientacion estimada es conocida. Si se considera lo
anterior, el esquema de control se reduce Unicamente a los blogques encerrados en el bloque de

color azul en la Figura 3-1. Reacomodando los bloques se tiene el esquema de la Figura 3-2.

ACTITUD
DESEADA

Error

LEY DE
CONTROL

A 4

ACTUADORES

\ 4

SATELITE

ACTITUD
ACTUAL

Figura 3-2. Esquema de control de orientacion para un satélite.

La Figura 3-2 contempla Unicamente el esquema de control de orientacion para un satélite, pero
para tener mas claro como funciona el esquema de control de este trabajo se utilizara la
nomenclatura adecuada, generando el esquema de la Figura 3-3.
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B
qOe N
B u n n <
dod 3 » ACTUADORES P SATELITE
A 7'y
—Sat|
wip <
—Sat| 4
wWop|*
B i
qd0a [¢

Figura 3-3. Esquema de control de orientacion para un satélite basado en cuaternion error.

Con este esquema se simulara el comportamiento del sistema bajo el esquema de control disefiado.
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IV. SIMULACION

El avance de las herramientas computacionales ha permitido al ingeniero de la actualidad probar su
solucion antes de ponerla en practica, ya que existen areas de la ingenieria en la que las fallas no
estan permitidas o en caso de haberlas tienen un costo muy alto. La ingenieria de sistemas
espaciales es una de estas areas, ya que no existe manera de dar mantenimiento o reparar a una
nave espacial una vez que se encuentra en orbita, por ello todos los subsistemas que la conforman
deben tener un nivel de confiabilidad alto para que se garantice el correcto funcionamiento.

Una serie de pruebas se deben llevar a cabo antes de que un sistema espacial se pueda poner en
oOrbita y, asi mismo, existen varias etapas para llegar al producto final. En general, las simulaciones
numeéricas son muy utilizadas para probar el desempefio de una solucién propuesta a cierto
problema y, es por ello que se presenta en este capitulo la simulacion numérica que evalta el
desempenio de la ley de control disefiada junto con las consideraciones y resultados obtenidos.

4.1 Disefio
4.1.1 Algoritmo de control

Antes de llevar a cabo una simulacion se establece claramente lo que se quiere probar, de tal manera
que al final se tengan parametros solidos que permitan evaluar la solucién propuesta. En este trabajo
se ha disefiado una ley de control para llevar a cabo el control de orientacion de un micro-satélite de
percepcion remota, asumiendo que se conoce la orientacion actual del satélite, dejando para otra
investigacion el problema de la determinacién de la orientacion.

Sin necesidad del uso de un ‘software’ de tipo matematico en particular, se presentara un diagrama
de blogues que explica de manera general el funcionamiento del algoritmo de control, el cual
funciona como sigue:

e Establecer condiciones iniciales y datos de inicio como: altitud de la érbita, momentos de
inercia del satélite y de las ruedas de reaccion, velocidad angulares iniciales, orientacion
inicial, orientacion deseada, ganancias de la ley de control.

¢ Haciendo uso de los datos y condiciones iniciales se resuelven las ecuaciones de la dinAmica
para determinar el vector wsat.

e Calcular la velocidad del satélite con respecto al sistema orbital.

o Utilizar w$¥ calculado en el punto anterior para conocer la orientacion actual del satélite.

e Obtenido el cuaternion que describe la orientacién actual, se procede a determinar el
cuaternion error, necesario para determinar el par de control.

e Laley de control calcula los pares de control que se deben aplicar a cada uno de los ejes
principales del satélite para alcanzar y/o mantener la orientacion deseada.

o Determinar los valores de la velocidad a la que cada rueda debe girar para obtener el par de
control de terminado por la ley de control.

e Finalmente estas velocidades se ingresan a la dinamica del satélite para generar el par de
control necesario.

e Este ciclo se repite hasta que el tiempo de la simulacion llega al tiempo méaximo definido.
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4.1.2 Software y consideraciones

La simulacion numérica del algoritmo de control y la evaluacion de la ley de control se puede llevar
en cualquier ‘software’ de tipo matematico. En este trabajo se hace uso de un software matematico
especializado como herramienta para llevar a cabo la simulacibn numérica del desempefio del
esquema de control de la orientacién disefiado.

Las ecuaciones que modelan la dinAmica del satélite son:

Sat __ Sat Sat , . Sat Rx Rz ,.Sat Ry _ Sat

Tige = Lex 075 + (I, — Iyy) Wigy Wig; + I wpp + I, (Wpp Wigy — Wpp WiE, (4.1)
Sat _ Sat Sat , Sat Ry Rx ,.Sat Rz . Sat

Tigy = Iyy Wigy + (Ixx — I22) Wipx Wig; + I wgp + I, (Wpp Wip, — WpE Wigx (4.2)
Sat _ Sat Sat , Sat Rz Ry _ Sat Rx , Sat

Tige = L, o7g + (Iyy — 1)) wigy wigs + I, wf% + I, (wgp wigs — wfp ol (4.3)

En las ecuaciones (4.1), (4.2) y (4.3) se puede notar que el término del lado izquierdo es el par
externo que se aplica al satélite, esto incluye a los pares generados por el medio ambiente espacial
Unicamente, ya que para el caso de estudio, los pares de control son considerados pares internos y
se incluyen en la parte derecha de las ecuaciones. Para poder simular el comportamiento de la ley
de control se debe definir el par perturbador externo que habitualmente se compone de: par de
gradiente gravitacional, par de arrastre atmosférico, par de presion solar y pares internos del satélite.

Los pares perturbadores son dificiles de determinar por lo que no existe un modelo matemético que
modele su comportamiento a lo largo de la érbita. Debido a esto, en este trabajo Unicamente se
considera el par de gradiente gravitacional ya que es el Unico par que tiene un modelo bien definido
de su comportamiento (Hughes, Spacecraft Attitude Dynamics, 2004), asi entonces:

7§t =Tg9 = 3n% [Cr33] , X I [C133] (4.4)
Donde,
n es la velocidad del satélite en érbita. Determinado con la ecuacion (4.60).
I matriz de momentos de inercia del satélite.

[61:3,3]019 es el vector columna formado por la tercera columna de la matriz [C] .
Llevando a cabo el producto cruz se tiene,

(Izz - I}’}’) (23 (33
gt =Tgg = 3n% | (Uxx — I2) C33 Ci3 (4.5)

(Iyy - Ixx) C13 (23

Donde,
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2(9193 — q294) C13
[C133],, =| 2(@203+qas) |[=]|Cas (4.6)
—ai — @3 +a3+qi| lC3s

Con esto se tiene lo necesario para llevar a cabo la simulacion del esquema de control.

En esta tesis se utiliza un software de tipo especializado para llevar a cabo la simulacion del
esquema de control. El método de Runge-Kutta es utilizado para resolver las ecuaciones
numéricamente con un paso fijo de tiempo de 0.001 s, es decir, cada 1 milisegundo se ejecuta el
ciclo de control. Esto periodo es de suma importancia al implementar el algoritmo de control en un
microcontrolador por lo que debe establecerse a conciencia cuando se llegue a dicha etapa.

4.2 Resultados
En este apartado se presentan los resultados obtenidos con la simulacién numérica.
Se realizaron dos tipos de pruebas:

Prueba 1

¢ Apuntamiento de Nadir: esta prueba consiste en llevar al satélite de una orientacién inicial
arbitraria a la orientacion en la que el sistema de referencia fijo al cuerpo coincide con el
sistema de referencia orbital.

Prueba 2

¢ Apuntamiento inercial: en este caso se establecid6 de manera arbitraria una orientacion de
inicio y se comandé una orientacion deseada y el objetivo es analizar si la ley de control
podia alcanzar dicha orientacién comandada.

4.2.1 Apuntamiento de Nadir
Prueba 1:

Consiste en el apuntamiento de Nadir, es decir, se da al satélite una orientacion arbitraria de inicio
y a partir de ahi se observa su comportamiento para alcanzar la orientacion deseada, la cual es la
coincidencia de los sistemas de referencia Rz y R.

Un namero finito de experimentos se llevaron a cabo, en cada uno de estos sélo se modificé la
orientacion inicial. Los cambios son en la magnitud y en el sentido de los angulos, con el objetivo de
cubrir la mayor cantidad de combinaciones posibles, basicamente modificando los sentidos de los
angulos. Ademas, se considera el caso ideal en el que la velocidad angular del satélite es muy
pequefia, podria decirse que practicamente el satélite esta quieto, lo que en el caso real indica que
el proceso de “detumbling” ya ha concluido.

Experimento 1

En el experimento uno, todos los angulos de inicio se tomaron positivos y los demas parametros y
condiciones iniciales se resumen en la Tabla 4-1. Un tiempo de simulacion de 300 s fue establecido,
ya que el tiempo de establecimiento del sistema propuesto al disefiar el controlador fue de 100 s,
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por lo que 300 se considera un tiempo suficiente para conocer el desempeiio del controlador. Para
este propdsito se han generado gréaficas de evolucién de la orientacion, comportamiento de la
velocidad angular del satélite con respecto a los sistemas de referencia orbital e inercial, evolucion
a través del tiempo de los pares de control generados por la ley de control y los que los actuadores
entregaron y el comportamiento de las velocidades angulares de las ruedas inerciales.

Tabla 4-1. Parametros iniciales para la simulacién numérica P1.1.

Parametro Valor
Altitud de la 6rbita 600 km
Matriz de momentos de inercia 1.03 0 0
0 154 0 |kgm?
0 0 1.82
Orientacion inicial (Yaw, Pitch, Roll) (70,40,25)°
Orientacién deseada (Yaw, Pitch, Roll) (0,0,0)°
Velocidad angular inicial del satélite @igt =[-0.8130 —0.7032 0.1027]"x1073

Los resultados del Experimento 1 de la Prueba 1 se muestran en las Figuras 4-2, 4-3, 4-4 y 4-5.
Primeramente se analiza el comportamiento de la orientacién a través del tiempo (Figura 4-2), en la
gréafica superior de dicha figura se observa que los tres angulos (Yaw-Pitch-Roll) alcanzan el valor
deseado y por tanto convergen al origen. También se puede notar que los tres angulos llegan al
estado estable un poco antes de los 100 s, lo cual es adecuado cuando se ha propuesto un tiempo
de establecimiento del sistema de 100 s. En la parte del andlisis del sistema relacionado con el
coeficiente de amortiguamiento, se nota que las tres sefiales tienen un comportamiento criticamente
amortiguado, tal como es de esperarse, ya que asi se ha indicado al momento de disefar el
controlador.

En la gréfica inferior de la Figura 4-2 se hace un acercamiento en el eje de las ordenadas con el
proposito de verificar la exactitud del apuntamiento, el cual como se puede recordar es de + 0.1°.
En este caso, se observa que el angulo “Roll” es el primero en alcanzar el valor deseado e incluso
lo hace antes del tiempo de establecimiento, alrededor de los 90 s. Dicho comportamiento, hasta
cierto punto, es predecible, ya que su valor de inicio es el mas cercano 0°. Por otra parte, los angulos
“Pitch” y “Yaw” practicamente convergen al mismo tiempo al valor de referencia, siendo este tiempo
muy cercano a los 150 s. Si bien, ambos ingresan al valor de exactitud requerido alrededor de los
110 s, al no tener un tiempo de establecimiento estricto, se puede decir que el controlador ha llevado
a cabo su tarea con éxito en este primer experimento.

Otra de las variables de interés para el andlisis del comportamiento del sistema bajo la ley de control
disefiada es la velocidad angular del satélite con respecto a dos sistemas de referencia, a saber:
sistema de referencia inercial y sistema de referencia orbital. Estas dos representaciones de la
velocidad angular se presentan en las gréficas de la Figura 4-3.
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En la gréfica superior de la Figura 4-3 se muestran las componentes de la velocidad angular del
satélite con respecto al sistema orbital y, como es de esperarse, el valor final de las tres
componentes es cero, ya que tras coincidir ambos sistemas y mantenerse en esa posicion el resto
el tiempo, es de natural que entre ellos no haya velocidad relativa o en otras palabras esta velocidad
relativa es nula. Al estudiar un caso ideal en el que se considera una velocidad inicial muy pequefia
(véase Tabla 4-1), las componentes no se alejan tanto del valor de inicio y esto es muy marcado en
el caso de la componente relacionada al angulo “Roll”, puesto que practicamente se mantiene muy
cerca del cero.

Por otro lado, la grafica inferior de la Figura 4-3 presenta las componentes absolutas de la velocidad
angular del satélite. En este caso, la componente en el eje Yz, es no nulo y tiene un valor negativo,
el cuél es igual a la velocidad a la que el satélite orbita la Tierra 0 a la razén de cambio del sistema
de referencia orbital sobre su eje Y,, recordando que el eje Z, de este sistema apunta siempre al
centro de la Tierra y el eje X, es tangente a la 6rbita, por lo que para mantener estas relaciones, el
sistema gira alrededor del Y, a la misma velocidad a la que el satélite 6rbita la Tierra. Con esto se
refuerza el hecho de que el controlador ha realizado su tarea de manera exitosa.

“elocidades angulares de la ruedas inerciales
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Figura 4-4. Evolucidn de las velocidades angulares de las ruedas inerciales P1.1.

Los actuadores considerados para generar los pares de control que se aplicaran al satélite son las
ruedas de reaccion, los cuales se basan en el principio de la conservacién de momento angular, es
decir, que el momento angular no se elimina y solo se transfiere del satélite a las ruedas y viceversa.
Se sabe que la cantidad de movimiento angular se define como el producto de la inercia por la
velocidad angular. Si se asume un momento de inercia de la rueda constante, entonces la Unica
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variable que se puede modificar, es la velocidad angular. Teéricamente, esta velocidad puede tomar
cualquier valor, sin embargo, en la practica esta limitado por la velocidad méaxima que el motor puede
proporcionar. Asi, al ser la velocidad finita, el actuador también tiene un valor maximo de cantidad
de movimiento angular maximo y es muy importante considerar esta restriccion ya que si se supera
este valor, es probable que la rueda no pueda absorber toda la cantidad de movimiento angular del
satélite y por lo tanto no controlar el movimiento del mismo. Es por ello que al momento de llevar a
cabo la simulacién, se debe tomar en cuenta este hecho y limitar la velocidad angular que cada una
de las ruedas puede proporcionar.

En la Figura 4-4 se muestran los valores de las velocidades angulares que cada una de las ruedas
de reaccion colocadas en cada eje principal del satélite alcanzan durante el estado estacionario del
sistema son mostrados. La rueda que mayor velocidad angular alcanza, es la colocada en el eje Zj,
teniendo un pico de aproximadamente 560 RPM, el cual se encuentra muy por debajo del valor
maximo que los actuadores, de acuerdo con datos del fabricante (véase apéndice Al), pueden
proporcionar y que es de 5000 RPM. El comportamiento de la rueda colocada en el eje Xz tiene una
relacién muy fuerte con la velocidad angular absoluta del satélite en el mismo eje (véase Figura 4-
3), puesto que al no presentar un cambio notorio en la velocidad absoluta en esa direccion, el
actuador tampoco necesita girar a una velocidad considerable para absorber la cantidad de
movimiento angular en dicha direccion.
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Figura 4-5. Evolucién de los pares de control y de los actuadores P1.1.

Finalmente, en la Figura 4-5 se presentan los pares de control generados, tanto por el controlador
como por las ruedas inerciales. Es necesario aclarar por qué se hace esta distincion, ya que se
podria pensar que ambos deben ser iguales.
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Si se sabe que el par que genera un cuerpo en rotacion es igual al producto de su inercia por su
aceleracion angular, entonces, al igual que en el caso de la velocidad, sabemos que ambas variables
estan limitadas fisicamente por los datos del fabricante: un momento de inercia de la rueda constante
y una aceleracién angular maxima. Entonces, existe un par maximo que el actuador puede generar,
el cual, nuevamente segun datos proporcionados por el fabricante, es de 11 m Nm. Dentro del marco
de este primer experimento, el par maximo generado por la ley de control no supera los 10 m Nm
por lo que las gréficas mostradas en la figura, ya mencionada, son idénticas.

Experimento 2

La orientacion inicial del experimento 2 se compone de tres valores negativos: (—70,—10,— 20) °.
El resto de los pardmetros definidos en la Tabla 4-1 se mantienen constantes.

En el Experimento 2 el controlador nuevamente vuelve a llevar a cabo un proceso de control de
orientacion exitoso, puesto que desde el nuevo valor de inicio de la orientacion se alcanza el valor
deseado. En la gréfica superior de la figura 4-6 se observa que los tres angulos de Euler convergen
al origen antes del tiempo de establecimiento definido en el disefio del controlador. Sin embargo, en
la gréfica inferior, al llevar a cabo un acercamiento para corroborar la exactitud en el apuntamiento
se descubre que los angulos “Roll” y “Pitch” ingresan al margen de tolerancia antes de los 100 s,
pero no es asi con el angulo “Yaw”, ya que este entra un poco después de los 110 s. Y todos los
tres angulos convergen al origen tras 150 s. Este tiempo es muy importante a la hora de programas
las maniobras de medicién relacionadas con la misién espacial, puesto que asi es posible considerar
este pequeiio retraso para establecer el tiempo de inicio de la maniobra. Una de las cuestiones que
llama la atencién en este experimento es que uno de los 4ngulos ya no tiene un comportamiento
totalmente criticamente amortiguado, ya que puede observarse en la grafica inferior de la Figura 4-
6 que cruza el eje cero y tras cierto tiempo regresa. Esto puede deberse a dos causas principales,
a saber: la linealizacién realizada al cuaternion error y la restriccion de par que se impone a los
actuadores.

Con relacién a la velocidad angular del satélite, véase Figura 4-7, los comentarios que pueden
realizarse son minimos, puesto que nuevamente, como es de esperarse, la velocidad angular con
respecto al sistema de referencia orbital tiende a cero una vez que ambos sistemas estan alineados
y por otro lado, la velocidad absoluta presenta un componente no nulo y negativo alrededor del eje
“Pitch”. Como ya se comentd, esto se deba a que el sistema orbital rota alrededor de su eje V3.

Recordando que el sistema de control propuesto se basa en el intercambio de cantidad de
movimiento angular, es facil deducir que si queremos llevar dos puntos de inicio al mismo punto en
el mismo periodo de tiempo, entonces el que esté més alejado solicitara una velocidad y aceleracion
mayores para cumplir con tal objetivo. Esto se ejemplifica de forma excelente con la grafica de la
Figura 4-8, puesto que ahi se puede observar que la velocidad angular de la rueda colocada sobre
el eje “Yaw” tiene un valor de pico mucho mas grande que el del eje “Roll”. Considerando que en el
“Yaw” se inicia en —70 °, en cambio en “Roll” se tiene un valor mas cercano al deseado (—20 °). A
pesar de todo, el pico en la velocidad angular de la rueda inercial no alcanza el valor maximo de la
misma que es de 5000 RPM.
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La ultima variable de interés por analizar es el par tanto de control como el que generan los
actuadores. La gréafica de la izquierda de la Figura 4-9 muestra las sefales de control que se
determinan a partir de la ley de control y se observa de manera clara que una de esas sefales (la
componente en eje z) sobrepasa los 11 m Nm que pueden generar cada una de las ruedas por
separado. Aqui cobra importancia el hecho de haber establecido limites de saturacién a las ruedas
de inercia, y asi, en la gréfica de la izquierda de la Fig. 5-9 al principio del proceso de control el par
de control marcado con la linea de color rojo difiere con la del mismo color de la gréfica superior.
Esto se debe a que en el esquema de control se establecié que si la sefial de control obtenida por
el controlador llegase a superar el par maximo que la rueda pueda proporcionar, entonces los
actuadores solo proporcionaran su par maximo, y es por esta causa que en la gréfica inferior se
observa un valor maximo inferior a los 12 m Nm. Si bien en el proceso de control de orientacion en
general no se tiene una afectacion para lograr el objetivo principal de control, alcanzar el valor
deseado, si se afecta el comportamiento del sistema, puesto que ya no es puramente un
comportamiento criticamente amortiguado.
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Figura 4-9. Evolucidn de los pares de control y de los actuadores P1.2.
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Experimento 3

En el Experimento 3 se han utilizado dos valores de angulos negativos y uno positivo,
especificamente; (3,—80,—5) °. Recordando que el orden de los angulos es de acuerdo con la
secuencia “Yaw-Pitch-Roll”.

En primera instancia se aprecia que la orientacion deseada del sistema se alcanza antes del tiempo
de establecimiento, lo cual puede corroborarse con la grafica superior de la Figura 4-10. Es claro
que el angulo mas alejado del origen, en este caso en “Pitch”, es el que requiere de un mayor tiempo
para converger al valor deseado, como ya ha sido habitual en las pruebas previas.

El acercamiento en el rango de exactitud requerido nuevamente muestra que el &ngulo mas alejado
del origen converge al cero un poco después de los 150 segundos, y los mas cercanos lo hacen
unos después de llegar a los 100 segundos. Pero, de manera general el controlador cumple con el
objetivo primordial, el cual es la coincidencia de los ejes de los sistemas de referencia orbital y fijo
al cuerpo y que también se corrobora con la gréfica superior de la Figura 4-11 ya que en el estado
estacionario no existe velocidad relativa entre ambos sistemas. Asi mismo la velocidad angular
absoluta del satélite solo cuenta con una proyeccién en el eje Yz lo que desde el punto de vista fisico
representa la orientacién de los sistemas alrededor de dicho eje para mantenerse en orbita.

Orientacidn a través del tiempo "Yaw-Pitch-Roll”
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Figura 4-10. Evolucion de la orientacion P1.3.
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Figura 4-13. Evolucion de los pares de control y de los actuadores P1.3.
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En este experimento se presenta un hecho de interés con respecto al par que el controlador
determina para aplicarse al eje Yz del satélite, ya que como puede verificarse en la gréfica de la
derecha de la Figura 4-13, se alcanza un pico de 12 m Nm, el cual es superior al valor maximo de
torque del actuador y por tanto en la gréfica inferior de dicha figura éste se limita a 11 m Nm, tal
como seria en la realidad. También es notorio, y antes no se ha comentado, que el par del actuador
es de sentido contrario al par del controlador, lo cual viene a confirmar el intercambio de momentos
que ocurre entre actuador y satélite. El controlador establece cuél es la magnitud y en qué sentido
debe aplicarse el par al satélite y para lograr esto, los actuadores giran en sentido contrario y
provocan que satélite lo haga en el sentido que indica el controlador.

Experimento 4

En este experimento la orientacion se compone de dos valores positivos y uno negativo: yaw = —35,
pitch = 50 y roll = 15. Los resultados de este experimento son muy similares a los del primero. El
sistema presenta un comportamiento criticamente amortiguado, la velocidad angular absoluta solo
tiene una componente en el eje Y en el estado estable, se garantiza la exactitud en el apuntamiento
y ni el par de control maximo ni la velocidad maxima de los actuadores es superado. A detalle todo
lo comentado se presenta en las Figuras 4-14 al 4-17.

Orientacidn a través del tiempo "Yaw-Pitch-Roll”
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Figura 4-14. Evolucion de la orientacion P1.4.
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Figura 4-16. Evolucidon de las velocidades angulares de las ruedas inerciales P1.4.
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mefiales de control generadas por el controlador
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Figura 4-17. Evolucidon de los pares de control y de los actuadores P1.4.
4.2.2 Apuntamiento inercial
Prueba 2:

La Prueba 2 consiste en lograr el apuntamiento inercial del satélite, es decir, se lleva al satélite de
una orientacion arbitraria de inicio a una orientacion deseada también establecida arbitrariamente.
Al igual que en la Prueba se considera el caso ideal en el que la velocidad angular del satélite es
muy pequefia.

Experimento 1

En el experimento uno de la Prueba 1 se ha establecido como punto inicial el caso en el que los
sistemas de referencia orbital y fijo al cuerpo del satélite coinciden, es decir, los valores de los
angulos “Yaw-Pitch-Roll” es igual con cero. A partir de ahi se establecié una orientacion objetivo y
de esta manera conocer si el algoritmo de control es capaz de controlar la orientacion. Se eligieron
a los siguientes angulos como objetivos:

yaw = 85, pitch = =5, roll = 65

Para llevar a cabo el andlisis del desempefio del esquema de control se han generado varias
graficas: evolucion de los angulos de orientacién, evolucion de la velocidad del satélite relativo al
sistema orbital y relativo al sistema inercial, velocidad de las ruedas inerciales a través del tiempo,
sefal de control y pares generados por las ruedas inerciales. Principalmente se quiere conocer si se
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logra la orientacion deseada, si se cumple con el tiempo de asentamiento definido para el sistemay
si se respeta el comportamiento criticamente amortiguado.

Los resultados que se muestran en la Figura 4-18 indican que el algoritmo de control pudo llevar al
satélite a la orientacién deseada en el tiempo de establecimiento (100 s) definido en el disefio del
controlador. Nuevamente se cumple que el angulo méas alejado solicita un torque mas alto que el
gue puede proporcionar el actuador por separado para poder alcanzar el objetivo, tal como se
muestra en la Figura 4-21. Y es por ello que en la gréafica inferior de la Figura 4-21 se puede observar
que la componente de par en el eje Zz es limitada al valor maximo que los actuadores pueden
proporcionar, y puede verse que a largo del tiempo las gréficas difieren, sobre todo al inicio de la
maniobra.

Orientacian a traves del tiempo "Yaw-Pitch-Roll”
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Figura 4-18. Evolucion de la orientacion P2.1.

La relacién mencionada en el parrafo anterior también se extiende a las velocidades angulares de
las ruedas de reaccion, por ejemplo, la rueda colocada en el eje “Yaw” es la que mayor pico presenta,
rondando un valor cercano a los 800 RPM, véase Figura 4-20.

Por otra parte, con relacion a la velocidad angular del satélite (Figura 4-19) relativo al sistema de
referencia orbital, esta es nula y para lograr tal propdsito, a diferencia de los resultados de la Prueba
1, la componente en el sistema de referencia no inercial no nulo se presenta en el eje Xz. Esto no
es tan simple de ver, puesto que no se ha modelado y no se ha estudiado a profundidad el
comportamiento que debiera esperarse para este experimento. Pero sirve para corroborar que el
apuntamiento de Nadir solo es un caso particular de un caso general de apuntamiento como lo es
el apuntamiento inercial.

En la practica, para determinar los valores deseados en un apuntamiento inercial, se debe llevar a
cabo un modelado utilizando la posicién de los cuerpos celestes conocidos y sobre ello determinar
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cuales son los valores de orientacion a los que el satélite debe aspirar. Claro esta que ese problema
escapa a los alcances de esta tesis, por lo que Unicamente se establecen orientaciones arbitrarias
deseadas sin especificar a cuél cuerpo celeste o region de la Tierra es el objetivo.
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Figura 4-20. Evolucion de las velocidades angulares de las ruedas inerciales P2.1.
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Experimento 2

En este experimento se dio al satélite una orientacion arbitraria de inicio y una orientacion deseada
también elegida de forma arbitraria:

yawy = =70, pitchy = =30, rolly = =5

35

yaw, = =5, pitchy; = —80, rolly

En este ejercicio, como parte de la Prueba 2 de la simulacion, los resultados que se han obtenido
son bastante similares a los ejercicios previos, ya gue huevamente el sistema de control puede llevar
sin gran problema al satélite de la orientacion inicial a una final o deseada respetando el
requerimiento del tiempo de establecimiento y respetando la restriccion sobre el maximo torque que
cada uno de los actuadores puede proporcionar al sistema durante el proceso de control de
orientacion.

En la Figura 4-22 la grafica muestra que los tres angulos “Yaw-Pitch-Roll” alcanzan el valor deseado
un poco antes de los 100 s y se mantienen ahi durante el resto del tiempo de la simulacién. En este
caso, la velocidad angular del satélite, véase Figura 4-23, en el estado estable es nulo con respecto
al sistema de referencia orbital y con respecto al sistema inercial, de una manera muy similar al caso
del apuntamiento de Nadir, solo existe una componente en el eje “Pitch”, es decir, en el eje V5. Esto
quiere decir que para que el satélite mantenga la orientacion deseada a lo largo del tiempo en el que
se requiera, se mantendra girando alrededor de su ya mencionado eje.

Qrrientacidn a través del tiempo "Yaw-Pitch-Roll”
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Figura 4-22. Evolucion de la orientacion P2.2.
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En lo concerniente a la restriccion fisica de los actuadores con relacion al par y velocidad angular
maximos que pueden generar de manera individual siempre de acuerdo con la informacién del
fabricante, las Figuras 4-24 y 4-25 dan fe de que durante todo el proceso de control de la orientacion,
ambas variables se mantienen por debajo de tales valores maximos. Cabe resaltar que en este caso,
no es necesario tomar en cuenta la saturacion de cada actuador, puesto que (véase grafica superior
de la Figura 4-25) la ley de control, nunca determina un par de control mayor al que otorgan los
actuadores.
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Figura 4-23. Velocidad del satélite respecto Rg y R; P2.2.

De esta manera se concluye con las pruebas realizadas para conocer el desempefio del esquema
de control disefiado para la orientacion de un micro-satélite que tiene como propdsito la percepcion
remota, en principio, terrestre pero que también contempla una posible medicién de algun otro
cuerpo celeste de interés para la misién. Si bien es cierto que se pueden llevar a cabo un gran
namero de pruebas, en este trabajo Unicamente se reportan un nimero finito de pruebas con el
objetivo de ejemplificar el desempefio de la ley de control basada en el cuaternion error.

El lector puede formularse una pregunta valida: ¢ Son suficientes estas pruebas para asegurar que
el algoritmo de control funcionard para cualquier orientacion inicial? La respuesta a esta interrogante
es no, ya que para ello es necesario llevar a cabo un nimero infinito de pruebas, sin embargo, esto
es practicamente imposible y es cuando vale recordar que la demostracion de la estabilidad global
del sistema en lazo cerrado fue demostrada por (Wie, Weiss, & Arapostathist, 1989), siendo dicha
demostracion la prueba de la validez de la ley de control para cualquier situacion de orientacién
inicial.
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4.3 Comentarios

En este capitulo se han presentado un nimero de pruebas para conocer el desempefio de la ley de
control para orientaciéon de un satélite de percepcion remota, en particular para dos modos de
control: apuntamiento de Nadir y apuntamiento inercial. Cada experimento de las dos pruebas,
fueron comentadas previamente, por lo que ahora se procedera a dar comentarios generales sobre
los mismos.

Las pruebas presentadas en este capitulo han verificado que el esquema de control de orientacién
basado en el uso del cuaternion error y un controlador con una estructura de tipo PD (proporcional
derivativo) mas un término linealizante, regula de manera exitosa la orientacion del satélite en el
principal caso de interés que es el apuntamiento de Nadir. Adicionalmente, esta ley también es capaz
de mantener un apuntamiento inercial, es decir, que puede utilizarse para cualquier otro tipo de
apuntamiento.

Los requerimientos establecidos al momento del disefio de las ganancias que componen la ley de
control de orientacién en 3 ejes son satisfechos de manera parcial:

1. En el caso del tiempo de establecimiento del sistema, de manera general el controlador
alcanza la orientacion deseada hasta cierto punto, antes de que se cumpla el tiempo de
establecimiento deseado. Sin embargo, al llevar a cabo un acercamiento a la evolucion de
los angulos “Yaw-Pitch-Roll”, debido al requerimiento de exactitud, se observa que para
cumplir cabalmente con este requerimiento establecido por la carga util de estudio, se
requiere de tiempo adicional, por lo que el sistema generalmente alcanza el estado deseado
entre los 100 y 150 segundos. Este retraso hasta este momento no es de gravedad ya que
hasta este momento no se tiene una restriccion fuerte con respecto al tiempo de
establecimiento del sistema, por lo que puede ser modificado.

2. Un requerimiento de interés fuerte para los propésitos de la carga (til utilizada como caso de
estudio en el desarrollo de este trabajo, contempla un margen de exactitud para la orientacion
final. Por ello se analiz6 cada prueba a detalle y se pudo corroborar que la ley de control
garantiza dicha exactitud. Asi pues, con esto se hace frente a una de las principales
demandas en el control de orientacion.

3. Restricciones fisicas que habitualmente son considerados en el disefio de un sistema de
control de orientacion de satélites pequefios son el par maximo y la velocidad angular
maxima, para el caso de ruedas inerciales y/o giroscopios de control de momentos, también
fueron objeto de estudio durante las pruebas realizadas, de tal manera que para ambas
variables en el proceso de simulacién se establecieron limites para garantizar que los valores
obtenidos de ellas no superaran el limite fisico establecido por el fabricante de la rueda de
reaccion. En algunos experimentos, la ley de control determiné un par mayor al maximo para
poder corregir la orientacion del satélite, pero a pesar de que dicho par fue limitado, el sistema
al final alcanzo6 la orientacion deseada, aunque se tuvieron repercusiones en el tiempo de
establecimiento del sistema, haciéndolo un poco mas grande, pero sin afectar el objetivo
general que era orientar al satélite. Al limitar el valor de par maximo como consecuencia se
limita la aceleracion méaxima y asi mismo la velocidad, asi pues, tampoco se super6 en
ninguna prueba, la velocidad maxima que los actuadores individualmente proporcionan.

4. En cuanto a la velocidad angular que el satélite alcanza una vez que se logra la orientacién
deseada, en el caso del apuntamiento de nadir, tanto la velocidad relativa al sistema orbital
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como a la relativa al sistema inercial, se observd un comportamiento de acuerdo a lo que
fisicamente estaria ocurriendo con el movimiento rotacional del satélite. Por una parte, tras
llegar al estado estacionario, no existe velocidad entre el satélite y el sistema orbital ya que
ambos giran a la misma velocidad sobre el eje Y. Por el otro lado, la velocidad absoluta del
satélite correspondié a lo esperado, ya que en el modelado se determiné que la velocidad
angular del sistema orbital solo tiene una componente en el eje Y para poder cumplir con el
periodo orbital del satélite.

En general el comportamiento del sistema a controlar bajo la accion de las sefales de control
determinadas por la ley de control propuesta por Wie cumple de manera cabal con el principal
objetivo propuesto en este trabajo, que es mantener y/o alcanzar el apuntamiento de nadir y/o
inercial deseado.

Ahora debe continuarse con una etapa de implementacion para evaluar de mejor manera la
viabilidad de generar un sistema de control en tiempo real requerido en el grupo de investigacion
en el cual se llevé a cabo este trabajo.
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Conclusiones

El problema de control de la orientacion o mejor conocido en el campo de la ingenieria espacial
como “the attitude control problem” ha sido abordado en este trabajo con el objeto de hacer frente a
la demanda del grupo de investigacion y desarrollo en ingenieria espacial del CAT-UNAM. Para ello,
en especifico, se ha utilizado como caso de estudio el requerimiento de apuntamiento para el modo
de medicién de nadir de una cdmara de percepcion remota.

Un esquema de control de la orientacién basado en el controlador “Quaternion Feedback Regulator”
gue tiene una estructura de tipo proporcional-derivativo propuesto en (Wie, Weiss, & Arapostathist,
Quaternion Feedback Regulator for Spacecraft Eigenaxis Rotations, 1989) fue disefiado como
primera propuesta para cumplir de manera exitosa con los requerimientos de control de
apuntamiento de la carga util en estudio. Simulaciones numéricas del desempefo de este esquema
de control fueron llevados a cabo utilizando software matemético especializado, logrando tener
evidencia que permite concluir lo siguiente:

e El esquema de control disefiado aborda Unicamente el problema de control de la
orientacion asumiendo que se conoce la orientacion actual del satélite, siendo esto
suficiente para los propositos de este trabajo, pero insuficiente cuando se aborde el
problema en una mision satelital, ya que se debe considerar el problema de la
determinacion de la orientacion.

e El controlador, con base en la evidencia obtenida con simulaciones numéricas, se ha
mostrado capaz de alcanzar el apuntamiento de nadir con el rango de exactitud requerido
por parte de la camara de percepcion utilizada como carga util de estudio. Como prueba
de ello en la velocidad angular absoluta del satélite Gnicamente se tiene una componente
alrededor del eje “pitch” tal como es esperado gracias al analisis realizado en el modelado
del movimiento rotacional del satélite. Ademas, no existe velocidad relativa entre los
sistemas orbital y fijo al cuerpo. Asi entonces, se concluye que el esquema de control
disefiado cumple satisfactoriamente el principal requerimiento de la mision satelital de
estudio.

e Con respecto al modo de operacion de control de apuntamiento inercial, en la simulaciéon
numeérica también se obtuvieron resultados positivos, por lo que el esquema de control de
orientacion disefiado, es una alternativa seria para ser utilizada en los diversos proyectos
gue se estan llevando a cabo actualmente en la UNAM y también en el pais, que requieran
un control de orientacion de alta exactitud.

e Si bien el esquema de control de orientacién disefiado puede mantener y/o alcanzar la
orientacion deseada, en ocasiones, este propésito no se logra en el tiempo de
establecimiento deseado, sobre todo cuando se hace un analisis minucioso con respecto
al rango de exactitud y, primordialmente, este retraso en el establecimiento del sistema se
presenta cuando la orientacion de inicio se encuentra muy lejos del origen, por lo que la
ley de control genera sefales de control mas grandes a las que los actuadores pueden
generar por separado, asi que al limitar la sefial de control aplicada al sistema, se tiene
como consecuencia un retraso en el tiempo de establecimiento del sistema. Para los
alcances de esta tesis, este retraso no se considera, pero debe tenerse en cuenta en el
proceso de implementacion del controlador y/o cuando se tenga un requerimiento de “slew
rate”.
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e La ley de control genera sefiales de control mayores a la que los actuadores pueden
generar, generalmente cuando el punto de inicio se encuentra bastante alejado del origen.
Es por ello que se implementd, en la simulacién, un blogue de saturacién para limitar esta
sefial de control, el cual funcion6 de manera correcta aunque genera comportamientos no
deseados en el sistema, como: retraso en el tiempo de establecimiento y comportamiento
no criticamente amortiguado. En lo que concierne al comportamiento no criticamente
amortiguado, el hecho que se presente un pequefio sub-amortiguamiento tampoco es
grave para los propositos del satélite de percepcion remota, pero no seria asi si se buscara
un acoplamiento con otra nave espacial.

e Los actuadores elegidos para el satélite utilizado, como caso de estudio en la simulacion
numérica son adecuados para manejar la cantidad de movimiento angular que puede
absorber un satélite con las caracteristicas consideradas, si bien en ocasiones se les
demanda mayor par del que pueden proporcionar, han logrado compensar este hecho y
alcanzar la orientacion deseada, aunque afectando el tiempo de establecimiento deseado.
Asi mismo, durante la simulacién nunca se rebasé su velocidad angular maxima, lo cual
es una buena sefial, ya que cuando este hecho se presenta recurrentemente, el actuador
se satura y pierde el control del satélite, al no poder absorber la cantidad de movimiento
angular. Es importante mencionar que no se realiz6 el analisis de demanda de energia.

En resumen, el esquema de control basado en el vector cuaternion error cumple de manera
suficiente el principal requerimiento impuesto por la cAmara de percepcién remota. Si bien es
cierto, que en ocasiones no se cumple con el tiempo de establecimiento deseado, por ahora
no es critico para el acercamiento a este tema.

Por otra parte, este trabajo refuerza el trabajo hasta ahora realizado en el grupo de ingenieria
espacial de la UNAM de la Facultad de Ingenieria en el campo del control de la orientacién de
satélites pequenfos, sentando bases para que en el futuro se puedan disefiar esquemas acorde
con los propésitos especificos de cada misidén satelital. Abriendo también un nicho de
oportunidad para los ingenieros de control en el pais, ya que el campo del control de orientacién
de satélites en México es practicamente nulo o en un diagndstico positivo, escaso.

Adicionalmente, este proyecto de investigacion directamente contribuye al establecimiento de
capacidades nacionales en el campo de la ingenieria espacial, en particular en la de los
satélites pequefios, con la formacién de recursos humanos especializados en el problema de
control de orientacion, lo cual se alinea con uno de los ejes rectores del Plan Nacional de
Actividades Espaciales 2011-2015.

Trabajo futuro

Este trabajo pretende sentar las bases para generar un sistema completo de determinacion y
control de la orientaciébn de micro-satélites. Es por ello que mucho queda por hacer,
enumerando las siguientes tareas, que a criterio del autor, son fundamentales:

e Disefiar un esquema para la determinacion de la orientacion con un nivel de exactitud
mayor al del control de orientacion.

e Abordar el problema de la disminucién de la velocidad angular (“detumbling”) al ser el
satélite expulsado del cohete portador.



81

e Generar los cuaterniones que describan otros modos de control de orientacion
necesarios durante la operacion de un satélite de percepciéon remota, tales como:
apuntamiento de paneles solares, maniobras para apoyar el control térmico,
apuntamiento de antenas para comunicacion con el centro de control.

e Andlisis energético y de saturacion de las ruedas de reaccién a lo largo de la vida Uutil,
con el propoésito de determinar si es necesario un grupo de actuadores secundarios
para ‘desaturar’ a las ruedas.

e Seleccién de la tecnologia adecuada para fungir como computadora de a bordo del
sistema de control de la orientacion.

¢ Implementacion de la ley de control y pruebas experimentales del desempefio del
mismo en algun simulador de dinamica rotacional y orbital de satélites como los
presentados brevemente en la revision de la literatura.

Siendo el trabajo a futuro una lista interminable, el autor considera que los puntos anteriores
son en los que primeramente se debe trabajar.



APENDICE A

Hoja de especificaciones de los actuadores.

SSTL Microwheels

105P-M 100SP-Cr
FParfommanas
De=sign IHe 7.5 years 7.5 years
Angular momentum 0.£2 Mms 1.5 Mms
Max spead {+-] S000 rpeni S000 rpemi
Speed accuracy <01 pm rms <055 rpm rms
Max lomue (p=ak) 0.011 N.m 0.11 H.m
Enwircnimerntal Condilonc
_Operaling i=mpemabore -2 o +50°C =20 bo +50°C
Surdhval iempeabure =30 o +E0°C =31 o +60°C
Radabon E krad £ krad
Ramdor wibrabon (qualficafion) 18 grms [all axes) 15 grms (all ax=s) "
First moide =400 Hz =300 Hx
Mazhanlaal
Mass 0ss kg 2EEkp
Yolume @109 101 mm 21313120 mm
Moment of inertia (wheel) 0.0008 kg.m= O.O0CE kg.m*
Shabc unbalance =1 gcm =02 gom
Cynamic unbalance <[0T gy <03 gcm?
Lubricabion Dy ol
Elsatrioal & Contral
In secionics Yes Yes
Confrol mode {up 1o SHr) Cofprurt Spesesd Dutput Spesd”
Power | standiry) - 200G ~{ .65 W ~ 1.2 W
Power {SO00me=] : 20'C ~ 1AW ~ 10 W
Power {masmum orgue) : 20'C ~ 0w ~ 113W
_Supply wolageis] SN T 22-T DG dulgle oy s dwstliding 17-35N OG
Ceata Interisce CAN bus RE4IT CAN bus! opbional R2432
i, Molor cumrent 3 . Motor current
Telematy data exampies Ea"ﬂll e e Srect "f;‘i” o et

= Wectaryim wva's et Lve £ sleiroosss guabfza¥ons ested o (owes seives. Elscimerss san acieel TSP e ve's badedd oo
i g ey

™ T witen! can be o b Eyvgus oo Dol 0 Ay b b coarse and fad ool Seen charecieiieg by SSTL

105P-M Herttage S5TL Is 1SO9001: 2008 ceriifed
— UK-DMC-2 {2009} - Marafacture io:
- Delmos-1 {2009) - ECSS Q-ST-70-DAC
- MigerlaSat-2 (2011) « ECSS Q-5T-70-38C
- Exachlew-1{2012) — Al work overseen by ESA trained assambly
— Third party misslons staft
1005P-0 Herttags Avallabds a8 part of 35TL's 20CS sulls
- TechDemosSat-1 {launched 2014) - Acuaors
- HazaECSat-2 (launched 3014) * Magnetorquens, Re2action Whees
— DMC3 Consiliation [@unching 2015) - Sensors
- MovaSAR-S (launching 2016) * Magnelomeles, Sun Senso
+ Inertial Sensors, Star Trackers
Privaic] gpsied Bealio Shiry e silied] & dangs milhaid nollcedon - GPS Recelvers

B Surrey Satellite Tedhmology Lid.

Tychd Houss, D0 Stephenson Bowd, Surrey Research Park, Guildtord, Surrey, GUITYE, Unibed King daim
Tel: +34{0]1422203803 | Fas:+44{0) 1483803804 | Emall: subsystemspest.couk | Wel wiaw.sstl ool




