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RESUMEN

Las ruedas de reaccion (Reaction Wheels, RW) son dispositivos ampliamente usados en los
sistemas de control de actitud satelital debido a su precisién en maniobras de orientacién. Sin
embargo, presentan un fenémeno de saturaciéon debido a la acumulacién de momento angular.
Esta acumulacién conlleva a que alcancen su limite de velocidad de rotacion e impidan el
intercambio de momento con el cuerpo del satélite para garantizar la estabilidad. Debido a
esto, es de particular interés estudiar técnicas de desaturacion de estos dispositivos empleando
otros actuadores de control como los magnetorquers, los cuales, por medio de su interaccion
con campos magnéticos, generan un torque que contribuye a la desaceleracion de las RW.
Para ello, se propone un anélisis computacional, que parta de un modelo dinamico basado en
el CubeSat de entrenamiento EyasSat. Una vez obtenido dicho modelo, se propone realizar
una comparacién de diferentes controladores de actitud, con la capacidad de desaturar las
RW, mediante indices de desempeno relacionados con el consumo energético, el tiempo de
respuesta y el error en estado estable. A su vez se evaluard el rendimiento en diferentes
escenarios al modificar parametros orbitales e incluir fenémenos del medio ambiente espacial

como la variacién del campo magnético terrestre.

Palabras clave — Desaturacion, ruedas de reaccion, Sistema de determi-

nacion y control de actitud, Cubesats, EyasSat, Estrategias de Control
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ABSTRACT

Reaction Wheels (RW) are widely used devices in satellite attitude control systems due to
their orientation accuracy. However, they present a saturation phenomenon due to the ac-
cumulation of angular momentum. This accumulation leads them to reach their rotational
speed limit and prevent the exchange of momentum with the satellite body to ensure sta-
bility. As a result, it is of particular interest to study unloading techniques using auxiliar
control actuators such as magnetorquers, which, through their interaction with magnetic
fields, generate a torque that contributes to the deceleration of the RW. For this purpose,
a computational analysis is proposed, starting from a dynamic model based on the EyasSat
training CubeSat. Once this model is obtained, a comparison of different attitude controllers
with the ability to desaturate the RW is proposed. Performance indexes related to energy
consumption, response time and steady state error are taken into account. At the same time,
the performance will be evaluated in different scenarios by modifying orbital parameters and

including space environment phenomena such as the variation of the Earth’s magnetic field.

Keywords — Reaction Wheel Unloading, Attitude Determination and
Control System, Cubesats, EyasSat, Control Strategies
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. INTRODUCCION

La determinacion y el control de actitud en satélites son esenciales para el éxito de
una mision espacial. Existen diferentes métodos de control de actitud, los cuales pueden clasi-
ficarse como pasivos y activos. El control pasivo recurre principalmente al diseno geométrico
y magnético del satélite, buscando aprovechar los principios fisicos y fuerzas naturales que
actiuan sobre el satélite, aumentando los efectos de una mientras se minimizan los de otras.
Por otro lado, el control activo emplea actuadores como propulsores, magnetorquers (barra
de torsién) o ruedas de reaccién (Reaction Wheels, RW) para modificar la actitud del satélite
mediante la generacién de torques correctivos [1]. Durante una misién espacial, se pueden
utilizar diferentes modos de control de actitud para sus diferentes fases y tareas del satélite.

En los ultimos anos, se ha presentado un aumento de misiones espaciales que involu-
cran CubeSats, el cual es un tipo de nanosatélite formado a partir de unidades cibicas (U)
de 10 cm de lado, y que cada vez presentan una mayor complejidad. Por lo tanto, ha sido de
gran interés el incremento de la vida 1til y el rendimiento de las misiones, donde el sistema
de determinacién y control de actitud (Attitude Determination and Control System, ADCS)
juegan un papel fundamental para garantizar la probabilidad de éxito [2]. En este sentido, el
control de actitud de un CubeSat es fundamental para cumplir el perfil de misiéon, normal-
mente situado en érbita baja (Low Earth Orbit, LEO), donde se busca tener precision de
apuntamiento y estabilidad para las cargas tutiles, antenas y paneles solares, que son compo-
nentes criticos para el funcionamiento de la nave espacial y del éxito de la misién. El control
de actitud en CubeSats es normalmente provisto por RW, las cuales intercambian momento
con la nave sin consumir propelente. No obstante, una desventaja de este tipo de dispositi-
vos electromecénicos es que acumulan el momento para mantener una actitud deseada y, en
consecuencia, las RW se saturan cuando alcanzan su velocidad méxima de rotacién, lo cual
impide que estas puedan intercambiar momentos que garanticen la estabilidad del satélite.
Por tal motivo, surge un desafio en el area de control de actitud que busca la desaturacién de
dichas ruedas de reaccién mientras se conserva la actitud del satélite. Algunos de los desafios

que se presentan frente a este fenémeno se deben a que comunmente el control de actitud
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y la desaturacién de RW son tratados por separado, y a pesar de que existen numerosos
estudios sobre el control de actitud con torques magnéticos, hay pocos articulos que involu-
cran la desaturacién del momento de las RW mediante magnetorquers [3]. Por otro lado, se
requieren controladores que garanticen la estabilidad del satélite anticipando y actuando ante
perturbaciones presentes en el ambiente espacial, como por ejemplo torques externos debido
a gradientes gravitacionales, torques aerodindmicos o torques de radiacién solar [4]. Debido a
esto, es de particular interés estudiar técnicas de desaturaciéon con controladores, que permi-
tan asistir estos dispositivos recurriendo a otros actuadores auxiliares como los magnetorques,
los cuales, por medio de su interaccion con campos magnéticos, generan un par que desatura
las ruedas de reaccién. No obstante, a diferencia de las RW que pueden generar un torque
en cualquier direccién y en cualquier momento, los magnetorques dependen de la interaccion
con el plano ortogonal del campo geomagnético instantaneo, el cual cambia a medida que el
satélite orbita alrededor de la tierra [5]. Adicionalmente, a pesar de que los magnetorques
son dispositivos confiables en LEO, producen una respuesta més lenta en comparacion con
otros actuadores lo cual reduce la capacidad de maniobra del satélite y su tiempo de reaccion
ante perturbaciones externas. En este sentido, se propone evaluar estrategias de control de
actitud que incorporen la desaturacion de las ruedas reaccién, mediante simulaciones compu-
tacionales a partir de un modelo dindmico basado en el CubeSat de entrenamiento EyasSat
[6]. Adicionalmente, se pretende realizar una comparacién de diferentes controladores bajo
algunos escenarios o perfiles de mision propuestos, con el fin de determinar las condiciones
donde mejor se desempenan las estrategias de control propuestas. La eleccion de este modelo
en particular de CubeSat se debe a que dicho satélite se encuentra disponible en el programa
de Ingenieria Aeroespacial; y es de especial interés incluirlo en el planteamiento de las simu-
laciones porque puede ser aprovechado junto con otros equipos, como la Jaula de Helmholtz,

para consolidar una futura linea de investigacion en control satelital.
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II. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

El fenémeno de desaturacion de ruedas de reaccién sera abordado en un nanosatélite

tipo CubeSat (Fig. 1), particularmente en el modelo EyasSat, el cual esta equipado con:

e Una rueda de reaccién en el eje Z, por lo que se tendra control unicamente en un grado de
libertad. En este actuador es donde se presenta el fenémeno de estudio, ya que a pesar de
proporcionar una respuesta rapida en el control de actitud, sufre de un incremento gradual
de su tasa de giro. Lo anterior, debido a su incapacidad para alterar el momento angular
total del satélite en presencia de perturbaciones externas.

e Magnetorquers en el eje X e Y respectivamente, los cuales pueden ejercer torques en los 3
ejes debido a la interaccion del campo magnético terrestre. No obstante, el modelo estara
restringido a contemplar solo los torques generados en el eje Z con el fin de disminuir la

velocidad de rotaciéon que pueda presentar la rueda de reaccién.

De esta manera, el problema tratado en este trabajo consiste en el diseno de estra-
tegias de control que permitan eliminar la saturacion de ruedas de reaccién mediante los
magnetorquers, que sirven como actuadores secundarios en el sistema de control de actitud.
Dichos dispositivos, deberan garantizar que el momento angular de las ruedas de reaccion sea
igual momento angular del satélite, evitando una acumulaciéon progresiva de la velocidad de
rotacién de las RW. Ya que el rendimiento de los magnetorquers depende de su interaccion
con el campo geomagnético, es de interés evaluar 3 inclinaciones de érbitas circulares que
permitan identificar el escenario mas favorable donde se podria desempenar.

Ademas de eliminar el exceso de momento angular, dichas estrategias de desaturacion,
simultaneamente, deben permitir que el satélite alcance una actitud deseada en el marco de

referencia del cuerpo ante diferentes respuestas:

e Fase de Detumbling.
e Respuesta tipo escaléon de un angulo deseado.

e Respuesta tipo rampa para alcanzar una velocidad de rotacion constante.
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B Campo geomagnético
— - ——

Fig. 1. CubeSat EyasSat equipado con una rueda de reaccién y dos magnetorquers.

III. ESTADO DEL ARTE

La desaturacion de ruedas de reaccién es un problema comin en los satélites, incluidos
los Cubesats, que pueden llevar a una pérdida de control de actitud. La ley de producto cruza-
do es una solucién clasica en ingenieria cominmente utilizado para resolver este paradigma
desde una aproximacién lineal [5]. Pero en los ultimos anos se han desarrollado diferentes
controladores que involucran sistemas no lineales. Sin embargo, tal como se expresa en [3], el
problema de control de actitud y la saturacion de ruedas de reacciéon es cominmente abor-
dado como temas separados desde el punto de vista de diseno, por lo cual, no existen tantos
articulos en los que se incluyan ambos objetivos. Yang[3] propone un método de disefio de
un LQR periddico variable en el tiempo donde se incluyen los torques generados por gradien-
tes gravitacionales y los efectos periddicos del campo geomagnético alrededor de la orbita.
Ademas, senala que los articulos existentes no suelen tener estos efectos mencionados ante-
riormente. Por otro lado, nuevamente Yang[3] menciona esfuerzos como el de [5], en el cual

se estudio al mismo tiempo el problema de la estabilizacion y el de desaturacion de ruedas
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de reaccién. A su vez considerd la variacion temporal del campo magnético en el marco del
cuerpo (BRF), y el marco inercial (ECI). Sin embargo, también menciona que, para una nave
espacial en LEO que utiliza el campo geomagnético, su marco de referencia mas idoneo es
el marco local vertical local horizontal (LVLH). Adem4s, el disefio propuesto por Yang[3] se
compone de dos bucles, que es esencialmente una idea de tratar con el control de actitud
y la desaturacién en consideraciones separadas. En esa misma linea, de Angelis [7] propuso
un controlador proporcional heuristico y utilizé una funciéon de Lyapunov para probar que el
controlador puede simultaneamente estabilizar la nave espacial con respecto al marco LVLH
y lograr la desaturacion de ruedas de reacciéon. Pero este método de diseno no tiene en cuenta
el efecto variable en el tiempo del campo geomagnético en el marco del cuerpo.

Finalmente, al estudiar las estrategias de control ya implementadas y conocer, tanto
los efectos que incluyen como las simplificaciones de sus sistemas, es necesario recurrir a un
modelo dinamico del EyasSat, el cual es el punto de partida para disenar los controladores
que se evaluaran bajo las condiciones de saturacion y de estabilidad. A pesar de no encontrar
modelos dindmicos especificos para el EyasSat, Groenewald y Steyn [8] elaboraron una pro-
puesta para un nuevo ADCS integrado en este CubeSat, y en el que se incluyen propiedades
inerciales y dimensiones ttiles para la formulacién de un modelo dindmico. A su vez, en [9] se
realiza un desarrollo matematico de la dinamica de un CubeSat de 1U, donde se describen los
diferentes torques y perturbaciones externas, se modela los actuadores en Simulink y sus di-
ferentes configuraciones para ser evaluados bajo diferentes condiciones como la desaturacion

de ruedas de reaccién.
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IV. JUSTIFICACION

Dentro del proceso de disefio de una mision espacial, es fundamental evaluar el rendi-
miento de los subsistemas de un vehiculo con el fin de garantizar el cumplimiento del perfil
de mision. Especialmente, en el sector espacial es de vital importancia limitar el consumo de
potencia eléctrica para maximizar la vida util de la misiéon. En este sentido, las técnicas de
desaturacion de ruedas de reaccion, ademas de garantizar la estabilidad y el control de acti-
tud, permiten establecer un balance entre el rendimiento y el consumo de potencia eléctrica
al tratar de minimizar la accién de control de los actuadores sin afectar la estabilidad del
sistema.

Por otro lado, conocer el desempeno de los magnetorquers segin su orbita, permite
tener un criterio a la hora de evaluar perfiles de misiéon que cumplan con los requerimientos
y a su vez sean eficientes en materia de consumo de potencia.

Finalmente, el diseno tedrico de controladores crea la oportunidad de evaluarlos en
un ambiente controlado, donde se puedan implementar las estrategias de control en ADCS
reales. Para ello, se pretende fomentar una linea de investigacion en sistemas de control de
actitud, donde se cuenta con una Jaula de Helmholtz (Fig. 2) funcional y operativa, como

parte del inventario del grupo de investigacién ASTRA de la Universidad de Antioquia.
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Fig. 2. Ensamble Jaula de Helmholtz.

V.OBJETIVOS

A. Objetivo general

Validar computacionalmente estrategias de control de actitud para el nanosatélite Cu-
beSat EyasSat que integre la desaturacion de sus ruedas de reaccién mediante magnetorquers

a partir de su modelo dindmico.

B. Objetivos especificos

e Simular el comportamiento dindmico del nanosatélite EyasSat a partir del desarrollo de
un modelo fenomenoldgico de este.

e Determinar una estrategia de control de actitud para el nanosatélite EyasSat que integre la
desaturacion de las ruedas de reaccién empleando magnetorquers a partir de simulaciones
computacionales basadas en su modelo dindmico.

e Identificar aquellas 6rbitas donde la estrategia de control presente el mejor desempeno al

utilizar los magnetorquers como elementos de desaturacién de las ruedas de reaccién.



ESTRATEGIAS DE CONTROL PARA LA DESATURACION DE RUEDAS DE REACCION... 22

VI. MARCO TEORICO

A. Concepto CubeSat

El concepto CubeSat se refiere a un nanosatélite estdndar cuyo diseno fue propuesto
por los profesores Jordi Puig-Suari, de la Universidad Politécnica Estatal de California, y
Bob Twiggs, de la Universidad de Stanford en 1999. Corresponde a un pequeno satélite
constituido por unidades (U) con forma de cubo de 10 cm y una masa de hasta 1.3 kilogramos
[10]. Son ampliamente utilizados alrededor el mundo por universidades ya que representan
una alternativa para desplegar cargas cientificas en el espacio con un presupuesto inferior
a los 100.000 dolares [11]. No obstante, también son disefiados con fines educativos para
que los estudiantes se familiaricen con los principales sistemas que componen estos vehiculos
espaciales y puedan hacer pruebas de integracion y rendimiento en un aula de clase. En este
sentido, surge el CubeSat EyasSat [12] como parte de un programa de entrenamiento del
Departamento de Astrondutica de la Academia de las Fuerzas Aéreas de Estados Unidos
(USAFA). El EyasSat (Fig. 3), se centra en seis subsistemas de los que constan la mayoria
de los satélites. Estos subsistemas son: estructuras, potencia, comunicacién y tratamiento
de datos, control y determinacién de actitud (ADCS), propulsién y sistemas térmicos. No
obstante, el diseno modular del EyasSat permite la integracién y mejora de subsistemas
adicionales que pueden ampliar sus capacidades. Por ejemplo, Groenewald[8] propone una
nueva version del ADCS, sistema de particular interés en esta investigacion, el cual se extiende
a tres ejes y permite la capacidad de ser probado en un cojinete de aire.

A continuacion se dara una breve descripcion del sistema de determinacion y control

de actitud (ADCS) del EyasSat.

B. Sistema de determinacion y control de actitud (ADCS)

Este sistema se encarga de estabilizar y orientar el vehiculo en las direcciones deseadas
durante la misién a pesar de los torques de perturbaciones externos que actiian sobre él. Para

ello es necesario que el vehiculo determine su actitud mediante sensores, y la controle mediante
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Fig. 3. CubeSat de entrenamiento EyasSat.

actuadores.
El Médulo ADCS del EyasSat (Fig. 4), se compone de dos tipos de actuadores: una
rueda de reaccion en el eje Z y dos magnetorquers en el eje X e Y respectivamente. En la

Fig. 5 se evidencian los ejes coordenados en el marco del cuerpo.

1) Ruedas de reaccion (RW). Son motores de alto torque acoplados a rotores de gran
inercia. Permiten reposicionar vehiculos espaciales y satélites controlables mientras estan en
6rbita ya que contienen energia rotacional, almacenada mediante la conservacion del momento
angular, y pueden activar el intercambio de momento para proporcionar estabilidad a una
nave espacial o al satélite.

Como puede apreciarse en la Fig. 6, en cuanto cambia la velocidad de rotacion w de
la nave espacial, la RW desencadena una contra rotaciéon del satélite, en la misma proporcién,
a través de la conservacién del momento angular. Dicha contra rotacion se produce a lo largo
de un tnico eje, por lo que, para tener un control completo del sistema, es necesario recurrir

a ensambles de tres ruedas de reaccién. Son ampliamente utilizadas ya que sélo requieren
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ADCS Module Yaw Sensor
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(a) Hardware del ADCS. (b) Tarjeta integrada de la rueda de reaccién EyasSat

Fig. 4. ADCS EyasSat.

Fig. 5. Ejes coordenados del EyasSat[8]

energia eléctrica para funcionar y no necesitan actuadores externos de torque como cohetes o
propelentes. Pueden asegurar el control de actitud en tres ejes de forma autonoma. Ademas,
las ruedas de reaccion pueden gestionar la orientacién de un satélite o nave espacial con
una precision superior a otros dispositivos. Se trata de un elemento critico para las misiones
espaciales tanto de accién como de observacion que requieren una precision de apuntamiento

muy elevada.
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© —Setellite

1. Change in w
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2

2. Change in w in opposite direction

Fig. 6. Efecto de RW en la velocidad w de un satélite[13].

2) Magnetorquers. Por su parte, estos dispositivos utilizan bobinas magnéticas o electro-
imanes para generar momentos dipolares magnéticos, producen un par proporcional y per-
pendicular al campo magnético variable de la Tierra [14]. Esto puede representar un desafio
ya que la magnitud del campo geomagnético varia con el tiempo y su desempeno disminuye a
medida que aumenta la altura de la 6rbita, como se ve en la ecn (1), donde B es la constante
magnética terrestre y corresponde a B = m/R3 donde m = 7,96 x 10 Wb/m y R es la
distancia desde el centro de la tierra hasta el centro de masa del vehiculo. De esta manera,

se tiene una expresion para la magnitud del torque:

7=MxB (1)

Donde 7 es el torque generado por el magnetorquer, B es el vector de campo geo-
magnético, y M es el momento dipolar magnético generado por el magnetorquer especificado
en Amperios - vuelta - m?. No obstante, los electroimanes tienen la ventaja de no tener pie-
zas moviles, ya que solo necesitan un magnetometro para detectar el campo y una varilla
electromagnética enrollada en cada eje. Como utilizan los campos magnéticos naturales de
la Tierra, son menos eficaces en érbitas altas donde disminuye la magnitud del campo.

Por otro lado, segiin Wertz y Larson [1] , en el disefio de un ADCS, normalmente se

requiere conocer la ubicacién del centro de masa o gravedad (CG), asi como los elementos
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de la matriz de inercia: los momentos y productos de inercia en torno a ejes de referencia
elegidos. La direcciéon de los ejes principales, aquellos ejes para los que la matriz de inercia es
diagonal y los productos de inercia son cero, también son de interés. Por ultimo, es necesario
saber como cambian estas propiedades con el tiempo, a medida que se utiliza combustible u
otros componentes se desplazan o despliegan.

Por otro lado, la medicion de la posicién se realiza mediante dos sensores solares,
situados en la parte superior e inferior del EyasSat, y un sensor solar diferencial-posicional
(compuesto por dos células fotovoltaicas) [15]. En este sentido, es posible realizar pruebas de

actitud recurriendo a un control de lazo cerrado de un grado de libertad.

C. Fundamentos de dindmica de satélites

1) Marcos de referencia
El primer paso para analizar y disenar un sistema de control de actitud es definir los sistemas
de referencia de coordenadas con los cuales se pretende trabajar, esto permite describir la
actitud de un satélite como una desviacién con respecto a un sistema de referencia elegido.
Hay tres marcos de referencia comunes utilizados para la descripcion de la actitud: Marco de
referencia orbital (ORF), el marco de referencia centrado en el cuerpo (BRF), el marco de

referencia centrado en la tierra (ECI) y el marco alineado con el plano de la horizontal local

(LVLH).

a) Marco de referencia alineado con el plano de la horizontal local (LVLH): Se define
este sistema como aquel que tiene su origen justo por debajo de la proyeccién del centro de
gravedad del vehiculo sobre la superficie de la Tierra. Se orienta de tal manera que el eje Z
apunta en direccion al norte geografico, el eje Y apunta al este geografico y el eje X apunta
“hacia arriba” paralelo a la linea que une el origen del sistema coordenado con el centro de

la Tierra tal como se observa el la Fig. 7.

b) Marco de Referencia Orbital (ORF'): Es un marco no inercial donde el origen coin-

cide con el CG del satélite. El eje X, apunta hacia el centro de la Tierra (nadir). El eje Y,
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(east)

z q . 4 X (up)

T ]éq uator
- P 5

Fig. 7. Sistema de referencia basado en la horizontal local [16].

apunta en la direccién de la velocidad tangencialmente a la orbita. El eje Z, completa el

sistema usando la regla de la mano derecha, como se muestra en la Fig. 8.

7A Normal vector
Geografic northpole  Z to the oribital plane

¥
Parallel to the
velocity vector

~ | Rotational
axis

Orbit

Fig. 8. Marco Orbital[17].

¢) Marco de Referencia centrado en el cuerpo (BRF'): Se fija con respecto al centro
de masa del satélite (Fig. 9). Se utiliza para determinar la orientacién de los instrumentos

a bordo. Si algunos de los instrumentos a bordo dependen de la orientacion del satélite, por
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ejemplo una camara, es conveniente definir el BRF con uno de los ejes paralelos al campo de
vision de este instrumento. Por otro lado, la orientacién del satélite se describe en relacion

con el marco orbital como se ve en la Fig. 10.

Fig. 9. Marco de referencia centrado en el cuerpo. Adicionalmente se observan los angulos roll (¢), pitch (6)

y vaw (¢)

Fig. 10. Marco de referencia centrado en el cuerpo y marco orbital
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d) Marco de Referencia centrado en la tierra (ECI): Este marco esté fijo en el espacio,
por lo que es un marco de referencia no acelerado que permite la aplicaciéon de las Leyes
de Newton, donde su origen esta situado en el centro de la Tierra. El eje Z apunta hacia
el Polo Norte, el eje X hacia el Equinoccio de Primavera y el eje Y completa el sistema de

coordenadas cartesianas como se ve en la Fig. 11.

Geografic north pole

Rotational
axis

— S

_— Equator
Direction of Vernal

Equinox '\('

Fig. 11. Marco de referencia inercial centrado en la tierra (ECI) [17].

Cuando se requiere considerar la rotacion de la tierra, se recurre a un marco centrado
y unido a la tierra (ECEF). Este también se encuentra en el centro de la Tierra, sin embargo,
los ejes X e Y giran con la tierra respecto al marco ECI alrededor del eje Z. El eje X apunta
hacia la interseccién del meridiano de Greenwich y el Ecuador. Finalmente, el eje Y completa
el sistema siguiendo la regla de la mano derecha, como se ve en la Fig.12.

Estos marcos de coordenadas permiten describir la actitud del vehiculo en términos
de la orientacién del BRF con respecto al ORF o ECI. Para ello se utiliza la representacion
de cuaterniones o dngulos de Euler en una matriz de cosenos directores (DCM) o matriz de
transformacién. Esta matriz permite transformar vectores de un sistema de referencia a otro

como se vera en la siguiente seccion.

2) Transformacion de marcos de referencia

Segun la notacién y formulacién presentada en [18], CIT°™ denota una matriz de transforma-

to
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ZA
__|Geografic north pole

Rotational
axis

| Zero longitude
| Zero latitude

Fig. 12. Marco de referencia fijo centrado en la tierra (ECEF)[17]

cién de coordenadas desde un marco de coordenadas (designado por ”from”) a otro marco
de coordenadas (designado por ”to”). Por ejemplo C9EL denota la matriz de transforma-
cion de coordenadas desde el marco orbital al marco centrado en el cuerpo. Las matrices de

transformacién de coordenadas cumplen algunas propiedades ttiles como:

e La regla de composicién que expresa que
cEca=c4 (2)

donde A, B y C representan diferentes marcos de coordenadas.
e La inversa de una matriz de transformacion es igual a su transpuesta, lo cual revierte la

rotacién del marco de referencia. Esto se expresa de la siguiente manera:
B\T B\ 1 C
(Cg) =(cg) =Cp (3)

En este sentido, se puede definir una expresion general para la transformacion de
coordenadas en 3 ejes. Para expresar el vector v del marco XY Z en el marco UVW se tiene

que:

Vg Uy,

_ UVW
Uy = LYXxyz Uy
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Donde
11, 171, 171,
Cyvy = | 171, 171, 171,
171, 171, 171,
De la expresién anterior, 121, representa el producto punto de un vector unitario del
marco XY Z con un vector unitario del marco UVW. Sin embargo, este producto punto
también representa el dngulo entre ambos vectores, por lo que se tiene que 121, = cos (64).

Por este motivo, las matrices de transformacion también son llamadas matrices de cosenos

directores (DCM) y se define con la siguiente expresion:

c0S (0zy) €08 (01) €08 (0p)
C%EV: c0s (0yu) cos (0y,) cos (0y)

cos (0.u) cos(0.,) cos(0.u)

3) Angulos de Euler
La actitud de un vehiculo puede representarse mediante los dngulos de roll (¢), pitch (0) y
yaw (¢). Estos dngulos representan las rotaciones consecutivas sobre los ejes X, Y y Z con
el fin de pasar de un marco de referencia a otro (Fig.13). El orden en que estas rotaciones

son efectuadas tienen efectos en la matriz de rotacién.

07T z,
Zh ¢
) Vb
Wr
%
w .

»
I_"Jr.'
Xa (l!‘
'
&)
Xh

Fig. 13. Angulos de Euler : Roll-Pitch-Yaw [9]




ESTRATEGIAS DE CONTROL PARA LA DESATURACION DE RUEDAS DE REACCION... 32

Debido a que el problema discutido en este trabajo se restringié para solo un grado
de libertad, solo basta realizar una rotacion de un angulo ¢ en el eje Z, del marco orbital
(ORF) para pasar al marco del cuerpo (BRF) como se vi6 en la Fig. 9. Lo anterior puede

lograrse con la matriz de transformacién R%:

cosyp —siny 0
R =R,y = | simh cosp 0
0 0 1

4) Cuaterniones
Los angulos de Euler pueden provocar singularidades en determinados angulos cuando se
utilizan en calculos numéricos. A ese problema se le conoce intuitivamente como gimbal lock
o bloqueo de Cardan. Como puede verse en el gimbal de la Fig.14, puede darse el caso que

dos ejes giren de forma paralela, perdiendo asi un grado de libertad.

Fig. 14. Gimbal compuesto por tres cardanes, en esta configuracién se presenta el bloqueo de un grado de

libertad.

Por este motivo, es mas conveniente usar los cuaterniones, ya que son una mejor repre-
sentacién sin singularidades y sin funciones trigonométricas en la matriz de transformacion
[19]. En este sentido, el conjunto de cuaterniones consta de cuatro pardmetros, que se definen
en términos del eje de Euler. El teorema de rotacion del eje propio de Euler establece que la
rotaciéon finita de un cuerpo rigido con un punto fijo puede expresarse mediante una tnica

rotacion alrededor de algin eje fijo.
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Este eje fijo, el eje de Euler, se representa mediante un vector unitario de componentes

imaginarias (e, €y, €,) y una componente real 7, como se evidencia desde la ecn. (4).

n
€1 exsin (®/2)
o €1
n = cos (5) : n=1e | =| esin(®/2) |, q= (4)
€2
€3 e,sin (®/2)
€3

Donde ® es el dangulo de rotacién sobre el eje de Euler y ¢ es el vector de cuaterniones.
Ademds, se cumple que n* + €2 + €2 + €2 = 1. Por otro lado, si se quiere pasar de dngulos de
Euler a cuaterniones puede hacerse siguiendo la expresién (5) donde ¢ ,1 y 0 corresponden a

los angulos de Euler.

| [ elor2e/2ewr2) + s(6/2)s0/2)s00/2)
||| s 2)  s(oi2)etb/2)5(012) 5
e || clo/Ds(0/2)e(/2) + 5(6/2e(8/2)s(0/2)
e || el/2e0/2)5(6/2) — s(8/2)(6/2)c/2) |

La transformacion de cuaterniones a angulos de Euler puede ser calculada con la
expresién (6).
¢ = atan (2 (203 +101) , (©° — ¢/ — ¢ — 43))
0 = asin (q193 — nq2) (6)
W = atan (2 (qig2 +nas), (7" + ¢ — & — ¢3))
Sin embargo, a diferencia de los dngulos de Euler, los cuaterniones no resultan tan
intuitivos de interpretar, por lo tanto, serdan usados en algunos célculos numéricos que in-
volucran la dinamica del CubeSat, pero tambien se recurria a los angulos de Euler para

representar las rotaciones deseadas para el sistema de control.
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D. Teoria de Control

Como se mencioné en la seccion del ADCS, para garantizar la estabilidad de un
satélite primero es necesario conocer su orientacion angular en el BRF y determinar su
actitud respecto al ORF. No obstante, la accion de los actuadores depende de la posicion
instantanea y sus cambios para poder compensar y anticipar el efecto de las perturbaciones
en la actitud. Por tal motivo, los ADCS se fundamentan en la teoria de control. De tal
manera, la ingenieria de control recurre a los sistemas retroalimentados o en lazo cerrado, en
los cuales, se alimenta al controlador con la sefial de error de actuacion, que es la diferencia
entre la senal de entrada y la senial de realimentacién (que puede ser la propia senial de salida
o una funcién de la senal de salida y sus derivadas y/o integrales), con el fin de reducir el
error y llevar la salida del sistema a un valor deseado [20]. Asi mismo, los sistemas en lazo
cerrado tienen la habilidad de rechazar perturbaciones externas y mejorar la atenuacion del
ruido de medicién. Las perturbaciones y el ruido de medicién se incorporan en el diagrama
de bloques como entradas externas, como se ilustra en la Fig.15.

Input disturbance Output disturbance

di(t) dy(1)

Command
input Controller Plant Output
r(t) + u(t) y(v)
K(s) G(s)
+ - -

Sensor
noise
n(t)

Fig. 15. Sistema en lazo cerrado con perturbaciones externas

1) Modelo dindmico Para comprender y controlar sistemas complejos, es preciso obtener
modelos matematicos cuantitativos de dichos sistemas. Es necesario, pues, analizar las rela-
ciones entre las variables del sistema y obtener un modelo matematico. Dado que los sistemas

considerados son dindmicos, las ecuaciones descriptivas suelen ser ecuaciones diferenciales.
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Ademas, si estas ecuaciones se pueden linealizar, es posible utilizar la transformada de La-
place para simplificar el método de solucién. En la practica, debido a la complejidad de los
sistemas y nuestro desconocimiento de todos los factores relevantes, se hace necesaria la in-
troduccién de suposiciones relativas al funcionamiento del sistema. Por lo tanto, a menudo

resultara 1til considerar el sistema fisico, expresar y linealizar el sistema.

E. Ambiente espacial en LEO

La drbita baja (LEO, por sus siglas en inglés) es una region del espacio que se encuentra,
a una altitud de aproximadamente 160 a 2000 kilémetros sobre la superficie de la Tierra, como
se muestra en la Fig.16. Los satélites en LEO experimentan diversas condiciones ambientales,
incluyendo gradientes de gravedad, arrastre aerodinamico, presion solar y el campo magnético

terrestre.

Low Earth Orbit (LEO)

All sizes to scale

Fig. 16. Orbita baja (LEO)[21]

Los gradientes de gravedad son causados por la variacion de la fuerza de gravedad a
medida que el satélite se mueve a través de diferentes regiones del campo gravitacional. Esta
variacién decrece con el radio de la érbita a razén de 1/r% por la ley de Newton. En este
sentido, la parte baja de un satélite experimenta una atraccion mayor que su parte superior,
causando momentos de torsiéon no deseados y que tienden a alinear el eje del vehiculo de

menor inercia con el plano local vertical (LVLH) [? ], lo que puede afectar su orientacién y
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estabilidad.

Por otro lado, el arrastre aerodinamico es causado por la interaccién del satélite con
la alta atmosfera, este arrastre genera un torque debido al desfase entre el centro de masa
y el centro de presion del CubeSat. Por su parte, el campo geomagnético puede afectar
la orientacién y el control de los vehiculos debido a los torques magnéticos. Estos tltimos
aparecen gracias a los lazos de corriente que generan dipolos y magnetizaciones residuales
sobre el satélite [22]. Adicionalmente, pueden presentarse otro tipo de perturbaciones debido
a la radiacion solar, ya que los fotones son desprendidos cuando se presenta actividad y
erupciones en el sol.

Estos factores pueden afectar el sistema de control en LEO de diversas maneras. Por
ejemplo, los gradientes de gravedad y el arrastre aerodinamico pueden causar momentos de
torsion no deseados, lo que puede ir anadiendo energia al sistema en forma de momento
angular, afectando la precision del sistema de control.

Para mitigar estos efectos, se utilizan diversas técnicas de control, como el control de
actitud, que utiliza dispositivos como los ya mencionados magnetorquers, ruedas de reaccion
y propulsores para controlar la orientacion. También se pueden utilizar técnicas de control
adaptativo y control predictivo para compensar los efectos del arrastre aerodinamico y los
gradientes de gravedad [23].

Dado que el desempeno del ADCS se ve influenciado por las condiciones del ambiente
espacial, es necesario conocer las particularidades de la érbita donde se encontrara el Cu-
beSat. De esta manera, es posible incluir estos parametros en el modelo dindmico y en los

controladores que se evaluaran.
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VII. METODOLOGIA

La estrategia metodoldgica tiene un enforque cuantitativo, ya que toma como punto
de partida un fenémeno, que puede ser amplio en el campo de la dinamica de satélites, pero
que se acota cada vez mds segin se definen las preguntas de investigacién, su alcance y su
definicion de variables. Por otro lado, se define un conocimiento minimo, consolidado en el
marco tedrico, y una revisiéon de los métodos e investigaciones que se han realizado hasta el
momento, consignado en el estado del arte. En este sentido, el desarrollo de este trabajo de

grado se divide en tres etapas:

A. Modelo dinamico

Primero es necesario interpretar el fenémeno de estudio, partiendo de la realidad y
va u r Ati u rmita su simulacién. Par recurre a u -
llevandola a un entorno matematico que permita su simulacién. Para ello se recurre a un mo
elo dinamico, constituido por las ecuaciones diferenciales involucradas en el fenémeno fisico
delo d , tituid 1 dif 1 1 d 1 f f
y sus propiedades inerciales. De esta manera se pretende resolver las siguientes preguntas:
. Cuadl es el marco de referencia idéneo para plantear las ecuaciones del modelo dindmico? ;De
qué manera se puede comprobar que el modelo dindmico se acerca al modelamiento real del
fenomeno? ;Qué torques internos y externos deben tenerse en cuenta segin las necesidades

del proyecto? Para ello se realizaron las siguientes actividades:

a) Recopilacién y comprensiéon de modelos dindmicos similares al caso de estudio segin
el estado del arte. Para esto se consultaran diversas fuentes de libros, bases de datos y

revistas indexadas.

b) Adaptacién de dichos modelos para la construccion de un modelo propio: se parte
de un modelo simple y se hacen suposiciones como: orbita circular, campo magnético

constante, simetrias, etc.

c¢) Simulacién realizando ajustes de pardmetros usando la herramienta computacional de
Matlab Simulink, con lo cual, se busca conocer el comportamiento del modelo dinamico

que corresponda a la realidad.
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B. Diseno de estrategia de control

Una vez se tiene un modelo dinamico, se realizaron simulaciones con diferentes es-

trategias de control que garanticen condiciones de estabilidad e incluyan la desaturacion de

ruedas de reaccion. De tal manera que, en la medida que se realicen y se desarrollen las simu-

laciones, en esta etapa se responderan las preguntas: ; Qué estrategia de control es la que mas

se emplea actualmente? ; Qué deficiencias tiene?, y al comparar con una estrategia de control

de referencia se respondera la pregunta ;cémo se desempenan los otros controladores? Para

esto se realizaron las siguientes actividades y experimentos:

a)

Busqueda bibliografica de controladores para justificar para identificar aquellos que
comunmente utilizados para hacer frente al fenomeno de estudio. De esta manera, se

seleccionara el controlador mas usado para usarlo como punto de comparacion.

Planteamiento de indices de desempeno del comportamiento de los controladores justi-
ficando la incorporacion de las diferentes variables que hacen parte de este, teniendo en
cuenta parametros como el consumo energético, el tiempo de reaccién y error en estado

estable.

Diseno y simulacién de controladores de actitud con desaturacion de RW, como por

ejemplo LQR y PID.

Definicién de escenarios de operacién: Se plantearon diferentes escenarios correspon-
dientes a un uso especifico del CubeSat, donde el objetivo varia segiin la érbita o el
perfil de misién. De esta manera se evalué el desempeno de los controladores para distin-
tas aplicaciones, como un apuntamiento constante hacia una base terrena, disminucién

de consumo energético o aumento en la respuesta para alcanzar la estabilidad.

Realizacion pruebas con los diferentes controladores en los diferentes escenarios pro-

puestos y comparacion a partir de sus indices de desempeno.
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C. Andlisis de drbitas

Como se mencioné en la seccion A de modelo dindamico, este parte de realizar suposi-
ciones y simplificaciones. Algunas de estas conciernen la 6rbita y las perturbaciones del medio
ambiente espacial. En esta etapa se determiné la influencia de ciertos parametros orbitales de
la 6rbita baja, sus correspondientes intensidades de campo geomagnético y como éstas afectan
el desempeno de los magnetorquers en el fenémeno de desaturacion. Luego de implementar
condiciones de ambiente espacial, las simulaciones deberian dilucidar las siguientes preguntas:
JEn qué drbitas de presenta un mejor desempeno por parte de los magnetorquers y con cual
controlador? ;Qué tipo de perfil de misiones son las mas indicadas para los controladores

seleccionados? Para ello se realizaron las siguientes actividades y experimentos:

a) Integracion las intensidades de campo magnético terrestre segiin una érbita deseada en

el modelo dindmico a partir de funciones integradas de Matlab.

b) Nuevamente se realizaron pruebas y comparaciones de los controladores de actitud, que
incluyen la desaturacion de RW, basados en los indices de desempeno. De esta manera,
se evaluaron diferentes escenarios donde se variaron algunos parametros orbitales como

la inclinacion, excentricidad y la variacion del campo geomagnético.

Finalmente, el esquema de la estrategia metodologica puede apreciarse en la Fig.17,
donde se plantea el entregable u objetivo a cumplir al término cada etapa, el cual es funda-
mental para el desarrollo de la etapa posterior. De esta manera se consolida una estrategia
secuencial pero que puede estar sujeta a diferentes iteraciones segun el desarrollo de las

actividades.
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VIII. MODELO DINAMICO

La dindmica de una nave espacial como un CubeSat puede ser representada por las
ecuaciones dinamicas de Newton-FEuler, las cuales describen los efectos de los torques externos

e internos que modifican la aceleracién del satélite. Para llegar a dichas ecuaciones se parte

de la dindmica rotacional tal como se describen en [24].

42
2
A A
A r k \1
K L y Rotating
B A Body Frame
Inertial _ N _
Frame et >y
A
J
©= Angular A
Velggi‘ly ot !
Body Frame
X

Fig. 18. Variacion en el tiempo de un marco de referencia rotante

La Fig.18 muestra la geometria esencial del sistema. Se tiene el vector de posiciéon p

en el marco del cuerpo en rotacion, si se desea conocer su variacion en el tiempo respecto al

marco inercial se tiene:

() -(5) o

Donde w es la velocidad angular en el marco del cuerpo. Por otro lado, se requieren

determinar el vector posicion r y sus derivadas ' y a.

Del sistema vectorial se tiene una relaciéon entre r y p:

r=R+p (8)
Donde R es el vector posicién del marco rotante. De esta manera, velocidad y la

aceleracion pueden ser determinadas:
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dr dR dp
o= () =G (), e )

d?r d’R d?p dp dw
= (S5 = CPY youx (L) + & 10
@ (dtQ)i dt2+<dt2)b+ wx(dt>b+dt><p+wx(w><p) (10)

En la dinamica rotacional, dos cantidades fundamentales de interés son el momento

de inercia y el momento angular. El momento angular de una coleccién de puntos de masa
es el momento de su momento lineal alrededor de un origen definido.
A partir de Fig.18, si se supone hay un cuerpo rigido en el centro del marco rotante

con una masa m;, su momento angular alrededor del origen en el sistema de inercial es:

Ht = Zn X m;v; (11)

Si aplicamos las ecn.(9) y ecn.(10) con V = 9 y si suponemos que 1) el origen
del marco de rotacién se encuentra en el centro de masa del cuerpo (> m;p; = 0), y 2) los
vectores de posicién p; estén fijos en el marco del cuerpo, es decir, tenemos un cuerpo rigido

dp _

& = 0. Se obtiene el momento angular total asf:

dp;
Ht:(Zmi>RxV+Zmipi><d—pt:H0Tb—l—Hb (12)

El primer término de la derecha es el momento angular del cuerpo rigido debido a su
velocidad traslacional V' en el marco de inercia. El segundo término es el momento angular del
cuerpo debido a su velocidad de rotacién alrededor de su propio centro de masa. La ecn.(12)
provee un importante resultado ya que indica que, en un cuerpo rigido, es posible escoger un
marco de coordenadas que desacopla el momento angular del cuerpo del momento angular
orbital. Por tal motivo, el andlisis se centrara inicamente en el segundo término, donde la

ecn.(7) se simplifica de la siguiente manera:

N T WX (13)
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De esta manera, a partir de la ecn.(12) tenemos que el momento angular en el marco

del cuerpo es:

dp;
H, = Zmipi X d—'i = Zmipi X (wx p;) =Iw (14)

Donde I es una matriz real y simétrica, llamada matriz de inercia, con componentes:

I = Z m; (P?z + P223)
Iy = Zmi (P§1 + P?:z)
Iy3 = Zmi (V5 + pha)
Ly =1y = — ZmlpilpiZ
Ly =1 =— Zmipilpi?;
Ios = I3p = — Zmipz’2pi3
La ecn.(14) indica que el momento angular total depende de la matriz de inercia del
CubeSat y del vector de velocidades angulares. Sin embargo, es necesario introducir el efecto

de las ruedas de reaccién, las cuales también disponen de un momento angular h,,. Por lo

tanto, se tiene a partir de la ecn.(14) que:

Por otro lado, el efecto de los torques externos se incluye al considerar una fuerza F;
aplicada en una posicién p; en las coordenadas del marco del cuerpo. Esta fuerza tiene un

efecto dado por:

T = pi ¥ F; (16)

En este sentido, el torque neto de fuerzas externas es:

dQTZ'
Textzzpixﬂzzpixmi@ (17)
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Al expandir la expresion para la aceleracién tal como se hizo en la ecn.(10), se tiene

que :

dH _dH,

Te;t = = 57
T dt

+wx H (18)

O visto de otra manera, asumiendo un marco fijo del cuerpo con ejes principales, se
puede expresar el cambio del momento angular del cuerpo como el efecto de los torques y el
producto cruz entre la velocidad angular y el momento angular total del sistema.

dH,

E :Text—w X (Iw+hw) (19)

Analogamente, se puede obtener otra expresion para el cambio de momento angular
del cuerpo al derivar la ecn.(15) respecto al tiempo :
de dwb .

Hy=—2==1—+h, 20
T ar a (20)

Tomando el principio del intercambio de momentos, se tiene que el momento angular
producido por las ruedas de reaccion se aplica al satélite con signo opuesto. Entonces si

definimos T, como el par de control:

Al igualar las ecuaciones (19) y (20) se obtiene una expresién para las aceleraciones
angulares, conocida como ecuacion dindmica de Newton-Euler, la cual consolida el modelo
dindmico del CubeSat:

dwb

i IV [—wp x (Twy + hy) + Togs + T (22)
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Donde:
Loy Loy 1y
I=|1, I, I, |: Matrizde inercia del CubeSat
Lo Ly 1.
We
wp= | wy, |: Vector de velocidad angular del satélite en el marco del cuerpo.
W,
hy
h, = hy | : Vector de momento de angular de las RW.
h.

La ecn. (22) puede reescribirse usando el operador skew-simétrico del vector de velo-

cidades angulares, el cual estd dado por:

0 —w, wy
S(w)=| w, 0 —w,
—Wy Wy 0
En este sentido, se obtiene la ecn. (23):
Wy =171 [=S(w) (Twy + h) + Tear + Tt (23)

Realizando las respectivas multiplicaciones matriciales, se tienen las ecuaciones en cada eje:

Wy = [Ty + Tew + wyw, [Iyy — 2| — howy + hyw,] /Ly (24)
Wy = [Ty + Toy + waw; Ly — Lyg| — haw, + howy] /1, (25)
W, = 1% + Ten + wewy [Luw — Iy — hywy + howy] /1., (26)

Finalmente, usando las componentes del vector de velocidades angulares es posible

determinar la actitud del CubeSat.
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La interpretacién de los angulos de Euler es més intuitiva, pero para evitar que surjan
singularidades, los cuaterniones resultan mas convenientes para los calculos de simulacion

[25]. La ecuacion diferencial cinemética de los cuaterniones estd descrita en la ecn.(27):

. 1
q= 54 (27)
Donde:
0 W, —Wy Wy
—w, 0 Wy Wy T
0= : q:[(h G g3 G
wy —w; 0 w,
—w, —wy —w, 0

En la Fig. 19 se evidencia la implementacién de la ecn.(22) en Simulink, donde se
tienen como salidas tanto las ecuaciones cinematicas, que relacionan velocidades angulares

w, como las ecuaciones dinamicas, las cuales determinan la actitud del satélite por medio de

los cuaterniones q.

D

Mgt_torgues

&

RW_torques

D

Td (perturbaciones)

= AT

SC_omega_out

cubeSatOmega

3
g_dot “
RW_h >+ omega2qdot 9 2 )

SC_qg_output

Cinematica de S/C
| > Matrix
» —
»| Multiply »(3)

y

Matriz de Inercia SC_h_output 1
s
SC_omega

Fig. 19. Implementacion modelo dindmico en Simulink.



ESTRATEGIAS DE CONTROL PARA LA DESATURACION DE RUEDAS DE REACCION... 47

En la siguiente seccion se profundizard en como determinar pardmetros fundamentales
del modelo dindmico, sintetizado en la ecn.(22), como la matriz de inercia del EyasSat, el

modelo de los actuadores del ADCS y el calculo de perturbaciones.

A. PROPIEDADES INERCIALES

Con el fin de obtener la matriz de inercia del EyasSat se realizé un modelo CAD en
el software Inventor®. Para ello se desarmé el Cubesat con el fin de conocer las dimensiones
de las tarjetas integradas donde se encuentran los diferentes subsistemas (Fig. 20). De
igual forma, como se evidencia en la Fig. 21, los pesos de cada tarjeta fueron registrados
para realizar el calculo de la matriz de inercia a partir de la distribucion de masa de los

componentes.

(a) Ensamble EyasSat. (b) Tarjetas integradas que componen los médulos

del EyasSat.

Fig. 20. Célculo de matriz de inercia.

Como resultado de este ejercicio, se determind que el EyasSat tiene una masa total
de 3.705 kg y los valores de la diagonal principal de la matriz de inercia se calcularon como
se evidencia en la Tabla I.

Debido a que la inercia se midi6 a partir del centro de masa, los productos de inercia
pueden despreciarse. Finalmente, el CAD se incluy6 en el entorno de 3D World Editor de

Simulink® como se aprecia en la Fig. 22.
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TABLA 1
INERCIAS EYASSAT

Componente Inercia [kg - m?]

Lo 3,361 - 1072
I, 3,082 - 1072
L. 27171072

(a) Ensamble del médulo ADCS. (b) Pesaje de la placa inferior del médulo
ADCS.

Fig. 21. Médulo ADCS del EyasSat

B. MODELADO DE PERTURBACIONES

Tal como se menciond en la seccién E del ambiente espacial en LEO, las cuatro fuentes

principales de perturbaciones son:

Gradiente gravitacional.

Aerodindmico.

Radiacién solar.

Campo geomagnético.

Dichas perturbaciones son representadas como fuerzas que actian sobre el vehiculo,
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Fig. 22. CAD del EyasSat en el entorno 3D World de Simulink.

sin embargo, cuando no actian sobre el centro de masa, se producen torques externos que
alteran la actitud y que deben ser tenidos en cuenta por el ADCS.

Existen algunos autores [26][17] que modelan las perturbaciones en funcién de la posi-
cién y actitud del vehiculo a lo largo de su 6rbita. Sin embargo, para este trabajo se hizo una
simplificacién similar a la propuesta por P.S Bayod [9], en la cual se parte de cada una de
las ecuaciones de perturbaciones, extraidas de [27], donde se evalia el valor méximo de dicha
perturbacion. Como resultado, es posible sumar los torques externos como una constante, los

cuales seran incluidos en la ecn. (22) del modelo dindmico.

1) Torque Gravitacional

El torque gravitacional maximo puede ser expresado por:

_ e

b= oms

1., — I, |sen(26) (28)

Donde:

Ty: es el torque gravitatorio maximo.
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w: es el pardmetro gravitatorio de la Tierra (3,986 10 m?/s?)
R: es el radio de la tierra mas la altura de la érbita (6370 + 500) x 10 m.
0: es la desviacién méaxima del eje Z, en el marco ORF.

12z, Iyy: son los momentos de inercia sobre los ejes Z; e Y.

Tomando el valor maximo donde el torque actiia con un brazo a 45, entonces
sen(26) =1
Por lo tanto, reemplazando los valores se obtiene que:

T, = 6,737 x 10"°Nm

2) Torque Magnético
Similarmente a como lo expresa la ecn. (1), el torque magnético generado por el satélite estd
dado por:

—

Tm - mt;at x B (29)

Donde:
Mg - €s el dipolo residual del satélite.

B: es la estimacion del campo magnético terrestre para una orbita circular.

Debido a que el dipolo residual solo puede ser determinado experimentalmente, se
tomard un valor de referencia de 0,01 Am? usado en [22], donde desarrollan el cdlculo para
un nanosatélite similar al EyasSat.

Adicionalmente, el campo geomagnético puede ser estimado por:
- 2M
B=—
3

Donde M es el momento magnético terrestre (M = 7,96 x 10'® T m?) y el radio de la 6rbita

(30)

R es igual a (6370 + 500) x 10*> m como en el calculo anterior. Por consiguiente, el torque
magnético es igual a:

T,, = 4,91 x 107"Nm
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3) Torque Aerodindmico
La fuerza aerodinamica que experimenta el EyasSat, en una orbita determinada, debido a su

interaccién con la alta atmédsfera puede ser expresada por:

1
Faero = 5/) V2 CdA (31)

Donde:

p: es la densidad atmosférica

V: Velocidad del satélite

Cy: Coeficiente de arrastre ~ 2.5.

A: Area superficial del EyasSat = (0,192m)>.

Para estimar la densidad del aire a 500 km de altitud puede consultarse [28] donde se obtiene
que:

p~1,7x 10 'kg/m?

Por otro lado, la velocidad lineal de un cuerpo que se encuentra en una érbita circular puede

estimarse con la expresion:

GM 6.67106 x 5971024
V= — ]2 i — 761327
\/ R \/ 6370 10° + 500 103 2Tm/s

Finalmente, dado que la fuerza aerodinamica se aplica sobre el centro de presion, y
éste tiene un desfase respecto al centro de masa, se genera un torque con un brazo equivalente

a la distancia entre el C.G y el C.P. Por lo tanto, se tiene la expresion:

Toero = Faero X (W - m)
1
Taero = 5P V204 A x (0,05)

Toero = 2,27 x 9 Nm

4) Torque por radiacion solar

Para calcular esta perturbacién se procede de manera similar respecto al torque aerodinamico.
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Primero se calcula la fuerza por radiacion solar que se ejerce sobre el CubeSat, la cual viene

dada por:

Fsp = —psr Cr Acos A (32)

Donde:
psr: es la densidad fuerza de presion solar por unidad de area, la cual se calcula usando la

densidad de flujo solar y la velocidad de la luz (¢) con las siguientes expresiones:

SF = 1,353 W /m?

SF 1353

PSR = —

= 31 4,51 x 107°N/m?
C

Cr: es el coeficiente de reflectividad, el cual también puede ser expresado como: C'r = 1+ g,.
De [29] se obtiene un valor tipico de ¢, = 0,6 para satélites.
A: es el angulo de incidencia del sol hacia la superficie del satélite.
A: es el area superficial del EyasSat = (0,192 m)2.
Dado que se busca obtener el peor escenario, el angulo de incidencia sera ¢ = 0, donde se
maximiza la ecn. (32). En este sentido, una vez obtenida la ecuacién de la fuerza de radiacién,
se calcula un torque a la misma distancia del centro de masas que en la seccion anterior. Por
lo tanto, se tiene que:

Tsg = |Fsg| x (CP — CG)

Tsr = psr Cr Acos )\ x (0,05)

Tsr = 1,33 x 107*Nm

5) Perturbaciones totales
Al recopilar y sumar las magnitudes de los torques de perturbacién, como se evidencia en la
Tabla II, se obtiene el torque total T,,; = 2,78 x 107°.
Dado que el problema solo contempla 1 grado de libertad en el eje Z, las perturbaciones

se pueden escribir en notacién vectorial como:
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TABLA 11
TORQUES EXTERNOS DE PERTURBACION

Perturbacion Magnitud [Nm]
T, Torque Gravitacional 6,73 x 107
T, Torque Magnético 491 x 1077
Toero  Torque Aerodinamico 2,27 x 1076

Tsr  Torque Radiacién Solar 1,33 x 1078
Tort Total 2,78 x 1076

Text = |: 0 0 Top :| (33)

C. MODELO DE RUEDAS DE REACCION

Como se mencioné en la seccién B del ADCS, las ruedas de reaccién son motores de
alta inercia. Por lo tanto, su modelamiento parte de un circuito de armadura para motores
DC. El objetivo es obtener una expresion que relacione el voltaje de entrada con el torque
de salida, es decir, determinar su funcién de transferencia. De igual forma, la corriente que
consuma el motor también serd un parametro de utilidad para determinar los indices de
desempeno de los controladores, por lo que es de interés obtener también su funcién de
transferencia.

A partir de la Fig. 23 puede realizarse un analisis de malla del circuito de armadura:

di(t)

L
dt

— u(t) — Rei(t) — e(t) (34)

Donde:
i(t): es la corriente del circuito. e(t): es voltaje inducido en la armadura a través del flujo de
campo fijo ("Fixed field”).

R.: es la resistencia eléctrica.
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Fixed
field
W\, Y Yy
v (_,_) Armature ({
= circuit
I

Ramf

Fig. 23. Circuito de armadura de un motor DC.

L: es la inductancia eléctrica.

Por su parte, la ecuacién mecanica del rotor viene dada por el modelo:

dwp, (1)
dt

J = T)(t) — Bjw (35)

Donde:

T (t): es el torque generado por el motor.

J: es el momento de inercia total del rotor y la carga.
wp: es la velocidad angular del motor.

By: es el coeficiente de friccion.

Por otro lado, se asume que existe relacién proporcional entre e(t) y w,, a través de la
constante de campo K, (36). Asi mismo, se supone una relacién proporcional entre el torque

mecénico y la corriente por medio de la constante de torque K; (37)
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e(t) = K, wn(t) (36)
T,(t) = K, i(t) (37)

Finalmente, realizando la transformada de Laplace de las ecuaciones (34) a (37) se
pueden obtener las funciones de transferencia para la corriente i(s), w(s) y el torque del

motor 7T,,(s) expresadas por:

Tn(s) _ K (Js+ By) (38)
v(s)  LJs?>+ (R.J+ LBy)s+ R.By+ K, K.
v(s) LJs®+ (R.J+ LBy)s+ R.By + KK,
w(s) K,

= (40)
v(s) LJs®>+ (R.J+ LBf)s+ R.By + K, K,

En la Fig. 24 se muestra la implementacién del modelo de ruedas de reaccién en
Simulink. Ademas de calcular el torque y la corriente, dicho modelo calcula el momento
angular hgy segin la ecn. (21).

Debido a que los manuales técnicos del EyasSat no especifican el modelo preciso del
motor empleado para las RW. Se seleccionaron los parametros electromecanicos del motor
A-max 22 (Fig. 25), el cual fue empleado en el trabajo de Groenewald y Steyn [8]. Dichos

parametros pueden se consultados en la Tabla III.
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Fig. 24. Diagrama de bloques del modelo de RW en Simulink.

Fig. 25. Motor sin escobillas A-max 22[30].
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TABLA IIT
PARAMETROS ELECTRO-MECANICOS RW

Parametro Valor
R, Resistencia eléctrica(€2) 3.36
L Inductancia (mH) 0.222
K, Constante de torque (Nm/A) 8,55 x 1073
K. Constante de campo (V/rad/s) (1/1120) - (60/2m)
B;  Coeficiente de friccién (Nm/rad/s) (1/438) - (60/27) x 1072
J Inercia total (kgm?) 7,157 x 1075
T o Torque méaximo (Nm) 6,27 x 1073
Vs Voltaje méaximo (V) 6

Winaz RPM maéximas 3940




ESTRATEGIAS DE CONTROL PARA LA DESATURACION DE RUEDAS DE REACCION... 58

D. MODELO MAGNETORQUERS

Recordando la ecn.(1), donde se tiene que 7 = M x B , el momento dipolar M puede

expresarse Ccomo:

M = nlAnygh (41)

Entonces, el torque generado por el magnetorquer se reescribe como:

F=nlApgn x B (42)

Donde:

n: es el nimero de vueltas de la bobina.

I: es la corriente que pasa por el magnetorquer.

Apmgi: es el area del magnetorquer en la direcciéon normal de la bobina. .

Tal como se muestra en la Fig. 26a , el momento dipolar tratara de alinearse con
la resultante del campo magnético debido al torque generado, el cual es proporcional a la
corriente, al numero de vueltas y al drea, como lo indica la ecn. (42).

La Fig. 26b muestra los actuadores reales del EyasSat, los cuales estan dispuestos
en los ejes X e Y. Con el fin de determinar las propiedades mencionadas anteriormente, se
realizaron mediciones de inductancia y resistencia como se muestra en la Fig. 27

No obstante, al comparar los parametros con otros magnetorquers de usos similares,
como el CubeTorquer, fabricado por la Universidad de Stellenbosh [8], éstos no correspondian
con los valores de inductancia medidos, los cuales determinan el niimero de vueltas. Por lo
tanto, se optd por determinar este parametro usando las dimensiones de la bobina como se

ve en la Fig. 28:
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—

B

MAGNETIC

FIELD DIPOLE
VECTOR

Y

RESULTANT
FORCE
MAGNETIC
TORQUER
(a) Principio de funcionamiento de los magnetorquers. (b) Médulo de magnetorquers del
EyasSat.
Fig. 26. Magnetorquers
Nvueltas = #capas X (vueltas/capa) (43)
Nvueltas = [(/@/bobina - gnucleo) /2 : gcable] X Lbobina/gcable (44)
Nyueltas = 5412 (45)

De esta manera, en la Tabla IV se recopilaron los parametros de los magnetorquers
que se emplearian en el modelo. En la Fig. 29 se evidencia la implementacién en Simulink

para el magnetorquer X, la cual es igual para el Y.
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Fig. 27. Medicién de inductancia de magnetorquers.

ghobina

mnuc leo

Fig. 28. Célculo de nimero de vueltas.
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TABLA 1V
PARAMETROS MAGNETORQUERS

Parametro Valor

M Momento magnético nominal (Am?) 0.2834
Toe Torque maximo (Nm) 1,843 x 107°
R,  Resistencia del magnetorquer (£2) 30

2 Didmetro bobina (cm) 2

Do Didmetro nucleo (cm) 0,77

Jo g Calibre cable (cm) 0,03

Ly Longitud bobina (cm) 7,92

Ny Numero de vueltas de bobina 5412
Lyt Inductancia (H) 0,585

E. MODELO DE CAMPO MAGNETICO

Con el fin de evaluar el desempeno de los magnetorquers en diferentes orbitas se
requiere determinar la magnitud del campo magnético a lo largo de la trayectoria del EyasSat.
Para ello se recurre a un script de Matlab encargado de calcular todas las intensidades de
campo para luego ser leidas por el modelo en Simulink.

La logica de este procedimiento se ilustra en el diagrama de flujo de la Fig. 30, el
cual inicia definiendo los parametros orbitales, mostrados en la Fig. 31, donde:

RAAN: ascension recta del nodo ascendente.
Werp: argumento de perigeo.

v: anomalia verdadera

lorp: iNclinacion

a: semi-eje mayor

e: excentricidad.
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n_cal*A/R_mgt

cross
.—b t
Mgt_ejeX 9 Mgt XYZ

Momento Dipolar B

Fig. 29. Diagrama de bloques Magnetorquer X.

. ECI
Parametros ECl
Orbitales Latitud
Propagacion XYZ » Longitud igrfmagm

Altura

RAAN

w BRF LVLH

Matriz de
¥ Bx, By Bz € transformacion | Bx, By Bz

’ 1

Angulos de Euler

Fig. 30. Diagrama de flujo para cédlculo de intensidades de campo para una érbita determinada.

Posteriormente, estos parametros son usados por el propagador para determinar las
coordenadas XY Z de la orbita, en el marco EFC'I. Luego estas coordenadas son convertidas
en latitud, longitud y altura ya que la funcién igrfmagm de Matlab recibe estos parametros
de entrada. Dicha funcién se encarga de calcular las intensidades de campo para cada punto
de la orbita, sin embargo, estas intensidades en encuentran en el marco LVLH.

Hasta este punto, los pasos anteriores se realizan en Matlab con el fin de ahorrar
capacidad de computo y disminuir los tiempos de simulacién. Sin embargo, para poder trans-

formar las intensidades de campo del marco LVLH/NED al marco BRF se requiere conocer
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Cuerpo celeste

Direccidon de
referencia

Fig. 31. Elementos orbitales.

los 4ngulos de Euler (RPY") en cada punto de la érbita. Por tal motivo, la implementacion de

Simulink (Fig. 32) recibe el vector de campos magnéticos LVLH y realiza la transformacion

de marcos de referencia usando la actitud instantanea del satélite.

Campo Magnético

B_cal

time

)&_Magnetic

fen

NEDMagnetic
&Y_Magnalic

O}
&)

Extract B

RPY_Magnetic

’—v RPY RPY_Magnetic

Angulos de Euler

Fig. 32. Implementacién del modelo de campo geomagnético en Simulink.

La transformacién de intensidades de campo magnético estd dada por:

B, B,

B, =Cgri’ | By

B. BRF B. NED
Para hallar la matriz CYED

BRF >

(46)

se remite a [18] donde se define la matriz:
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SyCp CgrCy + SpSySp —SrCy + CrSy Sp
Contr=| CyCp —CrSy + SgCySp  SrSy + CrCySp |
Sp —SrCp —CrCp

Donde :

Por otro lado, se conoce la transformacién del marco NED al ENU

01 0
cREP =10 o
00 -1

Finalmente, usando las propiedades (2) y (3), descritas en la seccién 2 de transforma-

cién de marcos de referencia, se tiene que:
NED _ BRF\T ~NED
Cgrr = (CENU) Cenu

NED __ ENU ~NED
C’BRF - C’BRF CENU
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IX. DISENO CONTROLADORES

Tal como se mencioné en el planteamiento del problema, las estrategias de control
tienen como objetivos desaturar las RW a la vez que permiten que el EyasSat alcance una
actitud determinada ante diferentes respuestas. En cuanto al control de actitud se disenaron
dos controladores con estructuras PID y LQR, los cuales determinan el voltaje que debe
suministrar el subsistema de potencia a las RW. Por otro lado, la desaturacién se logra por
medio de la accién de control de los magnetorquers, la cual se rige por dos métodos diferentes

dependiendo del controlador de actitud:

e Tanto para el controlador PID como para el controlador LQR, se evaltia una ley de control

para desaturacion que define el torque del actuador dado por la siguiente expresion:
7=kAh=M x B (49)

Donde k es la ganancia para el control de desaturacion y Ah es la diferencia entre el mo-
mento angular del satélite y el momento angular de las RW. La representacion simplificada

de este lazo de control puede evidenciarse en la Fig. 33.

Perturbaciones

Error Voltai
1},) Controlador| 0 ¢ Torque RW Dinamica de
ref- i Modelo RW T
Actitud EyasSat

h’-’?W Torque Mgt hS(.'
Ah | controlador | Voltaje Modelo
desaturacion Magnetorquers

Yaw P

Fig. 33. Control de lazo cerrado para el control de actitud y ley de control de saturacién.

e Para el LQR, se implementa un controlador en cascada que recibe los valores de referencia

calculados a partir de las ganancias de la matriz K. Este lazo de control de ilustra en la Fig.
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34. El diseno de los controladores y la definicién del espacio de estados seran desarrollados

en la siguiente subseccion.

Perturbaciones

Torque RW Dinamica de

EyasSat

Error
Kbref—b —@ Modslo RW
Estados

Controlador Torque Mgt w
en cascasda q

hHH'

7.

Fig. 34. Control de lazo cerrado para el control de actitud y controlador en cascada.

1) Linealizacion y Espacio de Estados
Las ecuaciones dinamicas (22) y cinematicas (27) conforman el espacio de estados que se
evidencia en (50), donde @ son los estados definidos por la velocidad angular (w), cuaterniones

(q) vy el momento angular de las RW (h,,).

w I (T + T, — S(w) (Twp + hy))
= %Qq
R Trw
~—. - . ~ vl
& f(w,u)
(50)
w L3x5 O3xa Osxs w
= | Ouxs Llaxa O4xs
h O3x3 O3y4 lgxs [
—— — E ——
y X

Sin embargo, la naturaleza de las ecuaciones de f(z,u) es no lineal. Por lo tanto, con

el fin de disenar los controladores, estas ecuaciones deben ser linealizadas sobre un punto de
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control (@, q, h,,) donde se tienen en cuenta pequenas variaciones sobre ese punto representa-
dos por el simbolo ~ sobre los estados. En este sentido, los estados y las entradas del sistema

se expresan de la forma:

xz(t) =z (t) +x(t)
(51)
u(t) = u(t) + u(t)
No obstante, debe hacerse una distincién entre las entradas, las cuales corresponden

a los torques que afectan la dinamica del sistema. El torque de control T, esta definido por

la contribucién de los torques generados por las RW y los magnetorquers:
T. = TRW + Tmgt

Por otro lado, los torques externos no se consideran entradas ya que son perturbaciones a las
que no se les ejerce control. Por lo tanto, son tratados en el término uy. De esta manera, es

posible expresar el espacio de estados de la siguiente forma:

z(t) = Az(t) + Bu(t) + Tuq(t) (52)
Donde:
“ T,
RW
2(t)= | ¢ |; ult)= a(t) = | Tt | (53)
ngt
o
_ 9% g _Oh . _ Of
Az] - axja Bz] - auj7 Fz] - aUdj (54)

Donde ¢ es el nimero de ecuaciones del modelo y j el nimero de estados o entradas. Con
el fin de hallar las matrices A, B y I' debe determinarse una expresion linealizada para los

términos de f(x,u), constituidos por las ecuaciones dindmicas y cineméticas.

a) Linealiazion de la ecuacion dindmica

Segun el procedimiento planteado en [17], se parte de la ecuacién dindmica (22) :

Wp = I [=S(w) (Twp + hep) + Ty + T
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y se escoge un punto de operacion w para el sistema y se modela con pequenas varia-

ciones w en dicho punto de operacion. Esto se expresa en:

w=wlt+At) =0+ (55)

w=w
Tomando la ecn. (22) es posible considerar T,,; como una constante al rededor del
punto de control de un marco de tiempo At. Por lo tanto, w se puede expresar como una
funcién de w, T, y h,,. De esta manera, es posible linealizar usando la expansion de Taylor

de primer orden, obteniendo la siguiente expresién:

Wp = I [S(I& — S(@) + S(hw)| @ — I'S(@)hey + I (Taw + Tings)  (56)

b) Linealiazion de la ecuacion cinemdtica
Siguiendo un procedimiento similar al anterior, se tiene que dq es la orientacion en el tiempo

t + At relativa a la actitud en el tiempo ¢, por lo tanto ¢ se puede expresar como:

[ €1 ] [ dq, ] [ €z8in (%wdt) ] [ %wldt ]
G- € _ g _ dqs _ €y SiNn (%wdt) - %Wth (57)
€3 Ga dqs €,8in (%wdt) %wgdt
I 7 | I dqy | | cos (%wdt) | I 1 |

Recurriendo a [31], se tiene que £¢4 = 0 y S(w)dg = 0. Por lo tanto:

: 1 1 1.
g= —§S(w)g + §q4Iw = §Iw (58)

Donde g se conoce como vector de Gibbs y corresponde a las primeras 3 componentes
vectoriales de un cuaternion. Finalmente, recurriendo a las ecuaciones (56) y (58), las matrices

A, B y T pueden ser expresadas como :
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[ [ST@) = S(@) + S(hy)] 0343 —IS(w)
A= %I 0323  Oszs (59)
03w3 03933 03:1:3
I 11
B = 0323 O3.3 (60)
—I O3z3
I—l
= 0323 (61)
0323

2) LQR
El disenio de un regulador cuadrético lineal (LQR) estd basado en el espacio de estados
linealizado obtenido en (52) y su objetivo es llevar los estados (53) a un valor de referencia
que asegure obtener una actitud de deseada. El proceso de diseno consiste en minimizar la

funcién de costo dada por:

J = /00 (" Qz + u" Ru] dt (62)
0

Donde x es el vector de estados, A es la matriz de estados del sistema, B es la matriz
de entradas, Q y R son la matriz ponderada de coste de estado y la matriz ponderada de coste
de entrada respectivamente. Dicha funcion de costo, puede ser interpretada entendiendo el
término T Qx como la penalizacién del mal rendimiento del controlador y el término uT Ru
como la penalizacion por el esfuerzo de la accién de control.

Con el fin de minimizar la funcién de costo se calcula la matriz de ganancia K, la
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cual también nos permite expresar el control de realimentacion de las entradas dado por:
u=-R 'BTPx (63)
u=—-Kz (64)
Donde P es la solucion simétrica positiva de la ecuacién de Riccati:
0=PA+ AP+ Q- PBR 'BP (65)

La cual solo tiene solucién si A y B son controlables. Para ello se puede usar la funcién de

Matlab ctrb que genera la matriz de controlabilidad dada por:

C,=| B AB A2B ... A" 'B (66)

El sistema es controlable si la matriz de controlabilidad C, tiene un rango total, es decir,
el rango es igual al nimero de estados del modelo de espacio de estados. Por otro lado,
para obtener la matriz de ganancias K puede ser obtenida usando la funcion lgr dada por
(K, P,E] = lgr(A, B,Q, R). De esta manera, P es obtenida como solucién a la ecn. (65) y

E son los valores propios en lazo cerrado de |A — BK| que deben garantizar la estabilidad.

a) Diseno LQR Partiendo de las definiciones anteriores, deben seleccionarse las ma-
trices Ry Q, donde la primera refleja el peso que tendra el desempeno de cada actuador
(RW y magnetorquers) y la segunda penaliza el error de cada uno de los estados. En este
sentido, para seleccionar los pesos de estas matrices se realizaron diferentes pruebas, donde

se determiné que los valores que mejores indices de desempeno presentan son los siguientes:

Q = Iyyo; Q9,9 = 100
R = [1]

(67)

La matriz @) establece que todos los estados se penalizan por igual excepto la compo-
nente Z del momento angular de las RW h,,. Por otro lado, aumentar la matriz R implica
una penalizacion en la accién de control, sin embargo, afectaba directamente el error del

momento angular. Por tal motivo, se definié un valor de 1 para todos los actuadores.



ESTRATEGIAS DE CONTROL PARA LA DESATURACION DE RUEDAS DE REACCION... 71

La matriz K de ganancias es calculada con la funcién lgr de Matlab, donde sus valores

propios estan ubicados en la zona real negativa:

—0,50
—0,50
~0,50
—2.24
E=| 224 (68)
—2.24

—133,07
—145,10
| 164,60

En la Fig. (35) puede apreciase la implementacién en Simulink. Alli se evidencia que
el lazo de control tiene como referencia a los cuaterniones en su aproximacién de vectores de

Gibbs, por lo tanto las entradas son de la forma:
gl
ugx1] = —Kiexo] Tox1) + Kiexs) | g2 (69)

93 [3x1]

Donde K es la submatriz de K, la cual corresponde a las componentes que multiplican
a los cuaterniones dentro del vector & de estados. Por lo tanto, se tiene que:
K; =K;;
4<i<6 (70)

1<73<6
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Fig. 35. LQR simplificado y controlador en cascada con valor de referencia Tepror-

Finalmente, en la implementaciéon del lazo de control también puede apreciarse el
controlador en cascada, el cual recibe su valor de referencia (Tepror) como las componentes
correspondientes al torque de los magnetorquers como se mostré en (53) y en las ecuaciones
(69). Internamente, este bloque contiene el modelo de magnetorquers junto con un controlador

PID como se evidencia en la Fig. (36).

Geomagnetic

*—»B
T_errg) Mgt XYZ
b Boror » PID(s)/ > _/ » PR
> —»B PWR_mgt X
i Mgt X
T_error ” Saturation 6V1 9 +
= Correccion X
+ Y D
magTorqueMatrix
SatT3
T_errg,
Perror » PID(s) >/ L »s
2 ) PWR mgt Y Mgt XYZ

ﬁ{_wrrecti
Correccion Y

Geomagnetic Saturation 6V2 e

Mgt Y

Fig. 36. Controlador PID en cascada.
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3) PID
Usando las herramientas Control System Designer y PID Tuner de Matlab-Simulink, fue
posible sintonizar los diferentes controladores PID, tanto para el control de actitud como

para la desaturacién, como se evidencia en las Fig. (37a) y Fig. (37b) respectivamente.

. Step Response
Root Locus Editor for LoopTransfer_PID_mgtXY_latex_tune_PID_Controller D EEE
150
100
i
50
0 19 0.8
w 50
E: 4
P 20
100 g
<
150
04
-200
-250 02k
-300
-1000 500 0 500 1000 1500 2000 0 L L L L L L
Real Axis 0 0.02 0.04 0.06 0.08 01 0.12
Time (seconds)
(a) Editor de Root Locus. (b) Respuesta al escalén para el control de actitud.

Fig. 37. Sintonizacion PID en Control System Designer.

Step Plot: Reference tracking

Tuned response
— = Block response

Time (seconds)

Fig. 38. Herramienta PID Tuner para la sintonizaciéon controlador PID.
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Ademas de verificar la ubicacion de los polos, un ajuste progresivo del controlador
fue realizado al evaluar individualmente sus componentes derivativa, integral y proporcio-
nal, hasta dar con unas ganancias que permitieran la estabilidad con un bajo tiempo de
estabilizacién y poco sobreimpulso maximo.

Finalmente, la implementaciéon en Simulink para el control de actitud puede apreciarse
en la Fig. (39). De igual forma el modelo de desaturacién que cumple la ley de control

expresada en la ecn. (49) se evidencia en la Fig. (40).

[0 0 sin(20/2)]

Gibbs Ref

o
‘aw
A

[00T_ext] T4

External Torques

M [R—

w(t)2

RW torque

H_RW

Torque [Nm]

Td (disturbances)
RW_torques
RW_h

Mt _torques

SC_q_output
s

SC.h_output

L r SC_omega_out
SC_omega sc_gmega
RWS SC Dynamics

Delta H

Delta H
magTorqueMatrix

Geomagnetic Mgt

RPY_Maghi

RPY

Rw_H SC_ h 2z

-+

Fig. 39. Implementacién simplificada en Simulink del controlador de actitud y desaturacion.
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1) T_erva Mgt XYZ
bafa H . rror »  PID(s) > / o g ™ PWR
fen Mgt X
Correccion X Saturation 6V g i+
| >+
magTorqueMatrix
T_erro
- #rmr > PID(s) » / SR v B
By _comecti . _mg[ e Mgt XYZ
Geomagnetic Correccion Y Saturation 6V2
Mgt Y

Fig. 40. Modelo de desaturacién segin ley de control de Ah.
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4) Indices de desemperio
Con el fin de comparar los diferentes controladores y sus métodos de desaturacién, se esta-
blecieron indices de desempeno que involucren parametros clave como el error de referencia,
la potencia de los actuadores y la diferencia entre el momento angular del satélite y las RW.

Lo anterior se expresa en la siguiente ecuacion:
Index = / Kerror|6ref<t>| + KAh|Ah(t)| + KRWlpRW(t)‘ + ngt|ngt<t>| dt (71)
0

Donde Kepror, Kan, Kpw y Kmge son las ganancias que permiten mantener cada
término del indice de desempeno, en un orden de magnitud cercano para poder ser compa-
rados. Sus valores se recopilaron en la Tabla V.

TABLA V
GANANCIAS INDICES DE DESEMPENO

Ganancias Valor
Kerror Error de referencia 71
Kap Error Ah 132000

K,.g Potencia Magnetorquers 0,1

Krw Potencia RW 5}

La implementacion para su célculo en Simulink, tras cada simulacion, se evidencia en

la Fig. (41)
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Fig. 41. Implementacién del calculo de indices de desempeno.

5) Resumen controladores

Debido a que el controlador PID se implementd tanto para el control de actitud como para

el método de desaturacion, se obtuvieron 3 controladores cuyas ganancias estan recopiladas

en la Tabla VI.

TABLA VI
GANANCIAS CONTROLADORES PID

Ganancia PID, PID, PIDs
P 4500 0 3739538.59
I 800 2538362,26  11683234637.87
D 8000 0 -2886.42
N 100 100 1295.56
Funcién | Control de actitud Desaturacion  Desaturacion

Finalmente, se obtienen 4 diferentes estrategias de control al combinar los métodos

para el control de actitud y la desaturacion. En la Tabla VII se recopilaron las mejores

combinaciones que seran evaluadas en los diferencias escenarios y orbitas.
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TABLA VII
RECOPILACION CONTROLADORES

ID Control de actitud Método de desaturacion Controlador desaturacién

1 PID, kAR PID,
2 LQR kAR PID,
3 LOQR Cascada PID,
4 LQR Cascada PIDs

X.RESULTADOS

A. Fenémeno de Saturacion

En primer lugar, el fenémeno de saturacién pudo ser evidenciado con el fin de visualizar
cualitativamente el efecto de los magnetorquers en la desaturaciéon. En la Fig. 42 se muestra
la respuesta del ADCS con el controlador LQR ante un escaléon de —20 grados en ¢ = 2000 s.
Debido a que el satélite experimenta torques de perturbaciones T,,; > 0, el torque que deben
realizar las RW es negativo. Por otro lado, como se sabe que 7 = h, el momento angular
empieza a aumentar con una pendiente negativa conforme pasa el tiempo. Finalmente, es
evidente que a medida que las RW se acercan a su nivel de saturacion, el error del Yaw
empieza a aumentar como se muestra en la grafica superior de la Fig. 42.

Una vez se tiene en cuenta el efecto de los magnetorquers y su correspondiente método
de saturacion, el ADCS puede mantener el angulo de Yaw sin incrementar el error, por su
parte, las ruedas de reaccion vuelven a apagarse una vez se realiza la maniobra alcanzando

la actitud deseada. La desaturacién se muestra en la Fig. 43.
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Fig. 42. Saturacién en ruedas de reaccién para el controlador LQR y su efecto en el Yaw y momento angular.

B. Definicion de perfiles de mision

Con el fin de dar solucion al planteamiento del problema, se evalia el desempeno de

los controladores en los diferentes escenarios planteados:

e Fase de Detumbling: Se refiere a la etapa inicial donde se tiene en cuenta una velocidad
angular inicial. Esto de debe a las condiciones iniciales que cominmente enfrentan los
satélites al ser desplegados en LEO. Recurriendo a [32], se tomé un valor de referencia de
w, = 0,297ad/s.

¢ Respuesta tipo escalén: Se establece una referencia para un angulo de Yaw deseado.
Para las simulaciones se tomé un valor de 20 grados donde este se duplica al cabo de unos

segundos para tener un doble escalon.



ESTRATEGIAS DE CONTROL PARA LA DESATURACION DE RUEDAS DE REACCION... 79

Error Yaw [rad]
T

T T T T T I
.0 Yaw H
_g’ Referencia
5 -10 - -1
©
>
.20 —
! I L I I I ! ! !
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 10000
%107 RW Torque [Nm]
= T T T T T T T
€
£, \
()
i -
S
o4k i
=
X 6Lk 1 1 1 1 1 1 1 1 -
1950 2000 2050 2100 2150 2200 2250 2300 2350
%107 RW Momento Angular [Nms]
T T T T T T T T
rg 0
Z-r b
T
S ! I I I ! I ! ! N
1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000 10000

tiempo [s]

Fig. 43. Desaturaciéon de RW empleando magnetorquers.

e Apuntamiento hacia el Nadir: Con el fin de simular un apuntamiento constante a la
tierra se evaliia una respuesta tipo rampa para alcanzar una velocidad de rotacién constante
que corresponda con la velocidad angular de la érbita. Para ello se determiné el periodo

orbital T, y la velocidad angular con las expresiones:

a3
To =27 G_M (72)

_27T

W= = 0,0635 deg/ s (73)

o

Donde a, G y M son el semi eje mayor, la constante de gravitacién y la masa de la tierra

respectivamente.

Por otro lado, los perfiles de misién mencionados anteriormente se evalian en 3 6rbi-
tas diferentes con el fin de comparar el rendimiento de los magnetorquers segin el campo
magnético que atraviese el satélite. La representacion de las érbitas puede apreciarse en la

Fig. 44 y sus elementos orbitales se consignaron en la Tabla VIII.
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Fig. 44. Orbitas evaluadas en los diferentes perfiles de misién representadas en STK®

TABLA VIII
PARAMETROS ORBITALES DE LAS TRAYECTORIAS A EVALUAR

Elemento orbital Ecuatorial ISS Polar
RAAN  Ascension recta del nodo ascendente [deg] 75.84 75.84 75.84
w Argumento de perigeo [deg] 180 180 180
v Anomalia verdadera [deg] 16.3 16.3 16.3
i Inclinacién [deg] 0 57 98
a Semi eje mayor [km] 6978 6978 6978
e Excentricidad 0.0004681  0.0004681 0.0004681

A continuacion se mostraran los resultados de angulo de Yaw, velocidad angular del
satélite y momento angular de las RW para los 3 perfiles de mision en sus respectivas orbitas.
Adicionalmente, se recopilaron los indices de desempeno de los controladores que son de

utilidad para su comparacion.
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C. Perfil de mision 1: Detumbling

INDICES DE DESEMPENO PARA ORBITA ECUATORIAL EN MANIOBRA DE DETUMBLING

TABLA IX

ID | Controlador e,.f Ah Prw  Pn4 | Total
1| PID Ah 29.39  931.32 88.79  339.68 | 1389.19
2 | LQR Ah 291.75 926.60 332.94 340.04 | 1891.34
3| LQRI 283.27 93520 332.26 343.67 | 1894.41
4 | LQR PID 275.73  933.24 320.65 340.40 | 1870.03

TABLA X

INDICES DE DESEMPENO PARA ORBITA DE LA ISS EN MANIOBRA DE DETUMBLING

ID | Controlador e,.f Ah Prw P4 | Total
1| PID Ah 29.33  709.51 88.83  346.15 | 1173.83
2 | LQR Ah 22591 708.36 332.34 346.89 | 1613.49
31 LQRI 227.33 714.92 331.37 345.31 | 1618.94
4 | LQR PID 23443 711.95 319.50 348.44 | 1614.33
TABLA XI

INDICES DE DESEMPENO PARA ORBITA POLAR EN MANIOBRA DE DETUMBLING

ID | Controlador e,.f Ah Prw P4 | Total
1| PID Ah 29.38  929.53 88.88  414.89 | 1462.68
2 | LQR AR 277.68 928.36 332.43 409.66 | 1948.14
3| LQRI 282.22 932.90 330.22 415.75 | 1961.08
4 | LQR PID 326.09 932.21 327.58 399.09 | 1984.97
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Fig. 45. Angulo de Yaw, velocidad angular del S/C y momento angular de las RW para el perfil de misién

de Detumbling
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D. Perfil de mision 2: Escalon

TABLA XII
INDICES DE DESEMPENO PARA ORBITA ECUATORIAL EN RESPUESTA DEL ESCALON

ID | Controlador e,.y Ah Prw Ppge | Total

1| PID Ah 155.78 0.0046 83.26 1.85 | 240.91

2 | LQR Ah 120.31 0.0043 64.12 1.83 | 186.27

31 LQRI 120.23 0.24 64.19 8.32 | 192.98

4 | LQR PID 119.71  0.25 63.66 8.54 | 192.17
TABLA XIII

INDICES DE DESEMPENO PARA ORBITA DE LA ISS EN RESPUESTA DEL ESCALON

ID | Controlador e,y Ah Prw Pnrge | Total

1| PID Ah 155.97 0.0061 83.34 2.76 | 242.08

2 | LQR AR 120.55 0.0046 64.25 2.41 | 187.21

3 LQRI 120.07 0.24 64.12 7.97 | 19241

4 | LQR PID 119.85 0.24 63.85 9.15 | 193.09
TABLA XIV

INDICES DE DESEMPENO PARA ORBITA POLAR EN RESPUESTA DEL ESCALON

ID | Controlador e,.y Ah Prw Pppg: | Total

1| PID Ah 155.99 0.0019 83.06 6.90 | 245.96
2 | LQR AR 120.43 0.002 64.18 7.35 | 191.97
3 LQRI 119.97 0.235 64.01 9.64 | 193.87
4 | LQR PID 120.18 0.25 63.88 9.89 | 194.22
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Fig. 46. Angulo de Yaw, velocidad angular del S/C y momento angular de las RW para el perfil de misién

escalén.
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E. Perfil de mision 3 : Apuntamiento hacia el Nadir

TABLA XV
INDICES DE DESEMPENO PARA ORBITA ECUATORIAL EN APUNTAMIENTO NADIR

ID | Controlador e,.f Ah Prw Phrge | Total
1 | PID Ah 0.00094 0.0039 0.040 2.01 | 2.06
2 | LQR Ah 0.95 0.0046 0.00071 2.075 | 3.03
3| LQRI 0.903 0.180  0.00063 2.059 | 3.14
4 | LQR PID 0.903 0.181  0.00063 11.42 | 12.51
TABLA XVI

INDICES DE DESEMPENO PARA ORBITA DE LA ISS EN APUNTAMIENTO NADIR

ID | Controlador e,.f Ah Prw Pyrrge | Total
1| PID Ah 0.00094 0.0038 0.040 2.49 2.54
2 | LQR Ah 0.95 0.0036751 0.00069  2.46 3.42
3 LQRI 0.90 0.18007 0.000629 2.43 3.51
4 | LQR PID 0.90 0.18031 0.000631 1.6284 | 2.71
TABLA XVII

INDICES DE DESEMPENO PARA ORBITA POLAR EN APUNTAMIENTO NADIR

ID | Controlador e,.f Ah Prw Phrge | Total
1| PID Ah 0.00096 0.0037 0.040 3.47 | 3.52
2 | LQR Ah 0.952 0.0035 0.00069  3.48 | 4.44
3| LQRI 0.903 0.18 0.000643 4.55 | 5.63
4 | LQR PID 0.903 0.18 0.000604 4.35 | 5.43
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Fig. 47. Angulo de Yaw, velocidad angular del S/C y momento angular de las RW para el perfil de misién

apuntamiento Nadir.
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XI. DISCUSION

A pesar de que el controlador PID fue disenado netamente a partir de un modelo no
lineal, los controladores LQR que parten de una linealizacién de espacio de estados, presentan
un desempeno equiparable al modelo no lineal, incluso cuando los estados se alejan del punto
de control. No obstante, respecto a la funcion de costo del LQR, se hallé que las matrices R
y @ deben ser ajustadas segin el perfil de misién que se quiera evaluar, ya que su desempeno
puede ser inferior al PID en algunos escenarios. En este sentido, se determiné que para los
perfiles de mision de Detumbling y apuntamiento hacia el Nadir, las matrices que mejor
respuesta generan son aquellos donde se penalizan mas el cuaternion del eje Z y el momento
angular del eje Z. Sin embargo, para llegar a un estado de equilibrio mas rapido en el angulo
de Yaw, es necesario establecer una flexibilidad en la velocidad angular. Por lo tanto, se tiene

que los valores de dichas matrices deben ser los que se presentan en la Tabla X' VIII:

TABLA XVIII
MATRICES Q Y R PARA DETERMINAR FUNCION DE COSTO EN EL LQR

Interpretacion

Q = Igp Matriz identidad para el resto de estados.
Q6,6 = 200  Penalizaciéon para el cuaterniéon del eje Z
Q99 = 10 Penalizacién para el momento angular en Z
Q33 =07 Flexibilidad sobre el estado de w

R =1,5] Penalizacién sobre los actuadores

No obstante, en estos escenarios cabe destacar que el PID presenté mejor desempeno en
Detumbling, con una notoria disminucién del error de referencia y el consumo de potencia de
los magnetorquers. En cambio, para el apuntamiento en el Nadir, se presenté un desempeno
muy similar para todos los controladores en cada una de las orbitas, donde se alcanzé la
velocidad angular deseada en t < 0,5 s. Cabe anotar que el PID presenté mas oscilaciones

para alcanzar esta velocidad pero tardé menos tiempo en estabilizarse.
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Asi mismo, se resalta que en el escenario de apuntamiento de Nadir, el momento
angular de las RW, se estabiliza en un valor tres veces mayor con el método de kAh respecto
al método de desaturacién del controlador cascada (Fig. 47), donde el primero presenta
mayores oscilaciones. Sin embargo, ambos valores de estabilizacién son del orden de 107°.

Por otro lado, donde mejor desempeno presenté el LQR fue en la respuesta escalén
como se evidencia en la Fig. 46. Es notorio que el PID presenta mayor sobre impulso en
el angulo de Yaw. Para lograr estos resultados se opté por una matriz @ de estados mas
homogénea pero fue necesario aumentar la acciéon de control disminuyendo el valor de la

matriz R de la siguiente manera:
Q = Igeo; R = [0,1] (74)

Finalmente, para este perfil de misiéon de respuesta al escalén, se destaca que, el método
de desaturacién basado en la ley de control kAh, presenta una disminucién del momento
angular respecto al método de cascada en 2 6rdenes de magnitud, como se ve en las tablas

de la seccién D.

XII. CONCLUSIONES

Tal como se evidenci6 en la Fig. 42, la saturacion de RW puede afectar significativa-
mente el control sobre la actitud de un nanosatélite, hasta el punto de ocasionar velocidades
angulares sobre el sistema que lleven a un estado permanente de inestabilidad. Con las condi-
ciones en que se realizaron las pruebas y para el CubeSat EyasSat se estimaria alcanzar una
saturacion maxima en 2 orbitas aproximadamente como se mostré en la Fig. 42 y teniendo
en cuenta el periodo orbital calculado en (72). En esta situacién, no se tendria control sobre
el eje Z a no ser de que se cuente con algiin método de desaturacion como los presentados
en este trabajo.

No obstante, se reconoce que el modelo EyasSat es un nanosatélite disenado para
pruebas en tierra con fines académicos, por lo que rendimientos similares no esperan ser

encontrados en satélites de la misma categoria debido a la limitacion de 1 grado de libertad.
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Aun asi, las estrategias de control presentadas demostraron satisfacer los requerimientos tanto
para el control de actitud como para la desaturacion de las RW en los 3 escenarios planteados.

Finalmente, se observa que el campo magnético de las diferentes érbitas no representa
una variacion significativa en el rendimiento de los controladores. Esto se debe, en parte, a
que el EyasSat solo dispone magnetorquers en el eje X y Y, por lo que solo las componentes
B, y B, del campo pueden producir torques en el eje Z que es donde se requiere reducir
el momento angular de las RW. Es este sentido, el desempeno dependera de las condiciones
iniciales de actitud, donde se presenten componentes del campo magnético mas favorables

para satisfacer el producto cruz.



ESTRATEGIAS DE CONTROL PARA LA DESATURACION DE RUEDAS DE REACCION... 90

XIII. RECOMENDACIONES

En primer lugar, aumentar el niimero de controladores podria complementar el estudio
del desempeno de estrategias de control. Asi mismo, debe asegurarse que los controladores
recurran a leyes de control que contemplen las ecuaciones cineméticas y dindmicas al mismo
tiempo, es decir, usar como referencia no solo los cuaterniones sino también las velocidades
angulares como lo hace el LQR con su control por realimentacién de estados. En [31] las
entradas del sistema tienen la forma de u = —Kp,q. — Kpqw, donde se desea obtener una
actitud ¢, con una velocidad w usando las matrices de ganancias K, y Kpq. De esta manera
un controlador del ADCS puede ser mas versatil para todo tipo de escenarios al permitir
alcanzar una actitud determinada con un mayor margen de velocidades angulares.

Por otro lado, se podria incluir un modelamiento astrodinamico de la trayectoria del
CubeSat, donde se propaguen las coordenadas de la 6rbita segin las condiciones iniciales y
se modelen las perturbaciones segun la posicion y la actitud del satélite. Adicionalmente, con
el fin de realizar una implementacién en un banco de pruebas para el control de actitud en
tierra, serd necesario modelar las perturbaciones por friccién de los puntos de apoyo y/o de
la estructura del sistema.

Finalmente, se plantea como linea futura de investigacion, la integracién de las estra-
tegias de control en un banco de pruebas que contemple los efectos de una jaula de Helmholtz
para simular los campos geomagnéticos. Para ello, serd necesario una sintonizacién y opti-
mizacién de los controladores al igual que su diseno en el tiempo discreto que permita la
implementacion de las estrategias de control en diferentes microcontroladores o cualquier

tarjeta de desarrollo.
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