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Resumen

El proyecto satelital de la Universidad Distrital
Francisco José de Caldas, requiere un sistema de
estabilizacién y orientacién del vehiculo espacial
en Orbita para obtener la orientacién adecuada
que permita la comunicacién con la estacién
terrena. Este requerimiento se logra mediante la
implementacién de un sistema conjunto de actuador
y sensor para una adquisicién, readquisicién y
reorientacion del satélite. Teniendo en cuenta que
para el proyecto la propuesta es la utilizacién de un
giroscopio triaxial como actuador, asi como también
la implementacién de sensores solares ubicados en
cada una de las caras del picosatélite permitiendo
acciones rapidas y la utilizacién de poca memoria en
el programa principal. Realizando un ajuste rapido
de las acciones a realizar en cada uno de los pasos
sobre la estacion terrena. Para lograr los calculos de
simulacién se realizaron sobre la base de SPG4 y el
software de AGI. Permitiendo ademés la generacién
de datos sobre las perturbaciones y variaciones
temporales de los elementos keplerianos de vehiculo
durante su vida util.
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Abstract

The Universidad Distrital Francisco José de Caldas
satellite project has a requirement to orientation
and stabilization of the special shuttle system
in its orbit to obtain the right orientation that
allows communication to the earth station. This
requirement is obtained by means of the system
implementation with actuators and sensors to
data acquisition and satellite reorientation.
Considering that to this project the proposal is to
use a Magnetometer as actuator, as well as sun
sensors implementation places them in each Pico
satellite side. Allowing fast actions and using less
memory in main program. Making an express
actions adjustment of each observable steps over
earth station. To get this objective the calculations
of the simulation they were making over the SPG4
base and AGI software. Allowing disturbances and
vehicle’s keplerian elements temporary variations
data generation during its useful life.
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Introduccion

El sistema de control y determinacién de actitud
(ADACS) de un satélite esta formalizado para
determinar la orientacién espacial en su trayectoria
orbital, para lo cual se requiere de las relaciones
entre los diversos sistemas rectangulares de
coordenadas ubicados tanto en el cuerpo primario
asi como también los sistemas coordenados en el
vehiculo espacial a saber, coordenadas sideral,
perifocal, topocéntrico, spacecraft body, spacecraft
principal, spacecraft orbit[1].

El proyecto debido a su tamano y limitacién en
masa (1Kg) permite Unicamente la implementacién
de un actuador pasivo, que para nuestro caso es un
magnetémetro que hace las veces de actuador y la
utilizacién de sensores solares para obtener una
medida del angulo de orientacién, lo que permitira
tomar las decisiones adecuadas para enviarlas al
satélite y que el actuador realice la accion de actitud
pertinente, para tener una adecuada orientacién que
garantice la realizacién del enlace con la estaciéon
terrena y pase al estado de misién [1].

La propuesta de implementacién del sistema de
actitud es un giroscopio triaxial, el cual siempre
estara en la disposicién de alinearse con el campo
magnético terrestre, para lo cual se dispondra de
una medida del sensor que debe ser igual a la actitud
del satélite menos la actitud nominal de los céalculos
de simulacién.

Métodos
Actitud del Satélite

Un vehiculo espacial en oérbita estd sujeto a
las acciones gravitacionales de la Tierra y las
perturbaciones debidas al entorno espacial, es asi
como este término de la ingenieria aeroespacial hace
referencia a la orientacién angular de un sistema de
coordenadas fijo en el satélite respecto al sistema de
coordenadas externo al mismo.

Esto quiere decir que el movimiento del satélite
en el espacio se pude describir por un conjunto de
ecuaciones que son del tipo diferencial ordinaria no
lineal, cuya solucién permite el conocimiento del
torque externo, momento angular y por supuesto
su actitud respecto a un sistema de coordenadas de
referencia, lo que permite el uso de ecuaciones de
traslacién y rotaciones entre los sistemas.

La actitud de vehiculo espacial, se puede entender
como el proceso de medir la orientacién angular del
satélite por medio de sensores [3].
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Entonces el término de adquisicién de actitud se
utiliza para una maniobra en que la actitud inicial es
desconocida al momento de planeacién de la acciéon.

» SEPARACION DEL CUBESAT DEL
COHETE QUE LO DEJA EN CRBITA.

» ALCANZAR UNA ACTITUD CERCANA A
LA ACTITUD NOMINAL DE DISENO

+ INICIO DE OPERACION NORMAL DE LA
MISION

UM VERSIDAD DIS TRITAL "FIC" o

Figura 1. Pasos para la obtencién de la adquisicién de la actitud de un
satélite. Fuente: Autores

Asi, el movimiento del satélite en su trayectoria su
puede estudiar desde dos puntos de vista segun las
variables que estén presentes a saber; un estudio
cinemético el cual relaciona la velocidad orbital, su
orientacién relativa que involucra el conocimiento
de los angulos de Euler, su localizacién respecto al
cuerpo primario, aunque se manejan tres variables,
realmente se necesitan cuatro que se trabajan
con el cuaternion unitario q (combinacién de tres
componentes del vector unidad y el angulo de
rotacion) [3].

Desde el punto de vista dindmico se estudian los
pares de fuerzas externas actuantes sobre el sistema
como son las perturbaciones del ambiente espacial
(gravitacionales, rozamiento, radiacién solar y pares
magnéticos), y las del sistema de control.

Representacién de la Orientacion del Vehiculo
en Orbita

En un proyecto satelital se tiene un problema
fundamental como es el de la representacién de
la actitud del vehiculo espacial en Orbita que
representan los torques ejercidos sobre la nave
artificial y la evolucién temporal de su orientacion,
este se resuelve pensando en poder obtener las
orientacién del sistema de coordenadas amarradas al
cuerpo del satélite respecto a un sistema coordenado
fijo en el primario [2].

Las propuestas conocidas para hallar la soluciéon a
este problema son los Angulos de Euler, el cuaternion
unitario y la matriz de rotacién R, ,

* Los sistemas de coordenadas se pueden
diferenciar en cuanto a la ubicacién de su
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origen, estos pueden ser localizados en el cuerpo
del primario y en la nave espacial, la definicién
de estos sistemas de referencia deben tener en
cuenta las condiciones geométricas (de caracter
obligatoria y vinculadas a la forma geométrica
del satélite) y fisicas (son externos, no fijos al
cuerpo en rotacién y no necesariamente inercial)
estos corresponden a [2]:

» Sistema sideral (ECI): tiene el origen localizado
en el centro de masa de la Tierra, su eje Z es
paralelo al eje de rotacion terrestre.

» Sistema terrestre (ECEF): asume una longitud
de cero en el meridiano de Greenwich, utilizado
para introducir coordenadas fijas en la nave.

» Principal del vehiculo (SCP): su origen se coloca
en el centro de masa del satélite.

» Principal en érbita (SCO): sus ejes son paralelos
al ECI, pero con origen en el centro de masa del
vehiculo espacial.

» Principal en el cuerpo (SCB): su eje geométrico
es fijo, pero su origen se coloca en centro de masa
del satélite.

Modelamiento Dinamico

Es la agrupacién de las ecuaciones de cineméatica y
dindamica, para ello se pueden utilizar métodos de
numéricos o modelos analiticos, partiendo de [6]:

7 ==1 M

Se tiene que el vector de estados es definido a partir
de los vectores de velocidad angular w y el momento
angular L parametrizados y seleccionados para el
ADACS, al igual que los grados de libertad [8]. Si
el torque interno es cero para la nave, la expresiéon
para el torque neto externo corresponde con:

d 7o ol (@)
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Pero si la suma de los torques, para el sistema de
referencia en la nave se tiene:

f:;%zn‘(z—;}')xi @)

Expresién que contiene el torque interno ejercido
sobre el vehiculo espacial. De esta manera podemos
representar la energia cinética del sistema en la
forma:

I
T=—ollw 5
) Q)

Estabilidad Giroscéopica

Un giroscopio mantiene una direccién de referencia
angular por medio de una masa con un spin adjunto.
La utilizacién de este instrumento requiere tener en
cuenta:

P Sila masa m es muy pequena, el giréscopo se
puede utilizar como sensor.

» Sila masa es muy grande, el giréscopo se puede
emplear como un actuador.

El giro modelado consiste en utilizar sensores para
sensar la velocidad angular w para poder integrar
las ecuaciones de la cinematica [7].

Cabe anotar que el ambiente espacial ejerce un
torque T sobre el vehiculo espacial el cual tiene unas
componentes que realizan las siguientes acciones:

» Componente normal: causa un desplazamiento
de L en la direccién del torque t aplicado.

» Componente paralela: causa una aceleracion.

Las ecuaciones de Euler establecen:

7 :A" (6)

ext At

Si se tiene en cuenta el momento angular h de la
nave, el torque externo sobre el vehiculo tiene una
componente normal a h. Se obtendra entonces un
desplazamiento diferencial que se puede calcular
mediante [5]:
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ambiente espacial. Este presenta unas ventajas como  Figura 4. Datos simulados de los cuaterniones.Fuente: Autores
ahorro de recursos de abordo (ahorro de energia de
las baterias) pero también presenta una desventaja
como es la proveer un control pobre, poca precision.
Para el proyecto se propone la utilizacién de rotores
fijos a la estructura de la nave transfiriendo un
momento angular L al rotar.
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Figura 2. Datos de simulacion en attitude space-craft Simulator
Fuente: Autores

Resultados

A continuacién se presentan algunas graficas que se

han obtenido en el proceso de simulacion: e
Figura 6. Actitud de la nave en 6rbita, simulado con software AGI.
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Figura 3. Estabilizacion del momento angular. Fuente: Autores

Figura 7. Relacion de sistemas de coordenados en 6rbita, simulado con
software AGI. Fuente: Autores
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Figura 8. Movimiento de la nave para realizar enlace de comunicaciones
con la estacién terrena. Fuente: Autores

Discusién

Los resultados obtenidos para este trabajo establecen
que la mejor forma de obtener los mejores resultados
para orientacién en érbita de un pico satélite es
colocar giroscopios triaxilaes, permitiendo tener una
actitud de orientacién en menor tiempo de respuesta,
adem&s su masa se ajusta al requerimiento de
peso para este tipo de satélites. Las limitaciones
que ofrecen estos giroscopios estd en los diferentes
tamarfios, para ello se debe buscar aquellos que
establezca el equipo de peso y balance. La propuesta
de utilizar este tipo de equipo como actuadores es
que con ellos, la curva de respuesta de estabilizacion
se obtiene en menos tiempo a diferencia, de si se
utilizan acelerémetros. La razén es que para un
pico satélite cuyo peso es 1Kg la respuesta mecanica
de estabilizaciéon se puede alcanzar sin contar con
respuestas electronicas como si la requieren los
acelerémetros

Conclusiones

Para un proyecto académico satelital se propone en
sistema ADACS basado en giroscopios triaxiales
porque ofrecen una rapida estabilizacién del
momento H, y mejores resultados para los datos de
los cuaterniones.

Colocar estos giroscopios en un pico satélite,
permite de acuerdo con las simulaciones una pronta
respuesta de estabilizacion para establecer la
orientacion orbital del vehiculo espacial en 6rbita.
El ofrecimiento de mecanismos de control y de
adquisicién de actitud en el mercado se ajusta a los
presupuestos del proyecto.

Se cumple con las limitaciones en peso y tamano
del proyecto, asi como su baja memoria en datos en
main pc de abordo.
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Estos equipos se pueden conseguir en el mercado de
acuerdo con el peso indicado por el grupo de trabajo
de peso y balance.
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