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1. RESUMEN
Este trabajo trata el estudio de un Sistema de Control de Actitud para un Satélite de Observacion
Terrestre, destinado a posibilitar su orientacion en la direccion deseada, permitiendo, por parte

del sistema de camaras de a bordo, la adquisicion y consecuente visualizacion del area elegida.

2. INTRODUCCION
Durante la fase de amortiguamiento el satélite reduce su velocidad angular o hasta llegar a un

estado en el cual:
of = 1,8m,

siendo @, la velocidad angular de orbita. Para la altura prevista de 800 Km el periodo orbital es

de 100 minutos aproximadamente por lo cual:

rev
wo = 0,6 —
hora
con una velocidad angular final del satélite:
rev
of = 1,1 —
hora

suficientemente baja como para permitir la operacion de las camaras de a bordo. No obstante

ello la actitud permanece indeterminada, siendo necesario a partir de entonces, la puesta en
funciones de un sistema, objeto de este trabajo, a fin de modificar controladamente la actitud y

con ello permitir la adquisicion de las iméagenes de teleobservacion sobre el area deseada.



2.1

REQUISITOS PARA EL SISTEMA DE CONTROL DE ACTITUD.

En funcion del limitado tiempo disponible durante el paso del satélite se considera de importancia

fundamental:

Réapida respuesta del sistema: el satélite debe iniciar la orientacion y llegar a la velocidad
angular de adquisicion en el menor tiempo posible. Se estima deseable una demora no

mayor de algunos segundos.

La velocidad angular de la rotacién de adquisicién debe permitir una maniobra de 180°

(caso mas desfavorable) en aproximadamente 30 segundos.

La detencién del movimiento una vez obtenida la adquisicion debe efectuarse en un lapso

similar al de iniciacion.

Se considera altamente deseable que el sistema no consuma fluidos no renovables.

Dado que variaciones de actitud no implican necesariamente modificacion del momento cinético

del satélite, durante la fase de adquisicidon no es necesario capacitar el sistema para desarrollar

cuplas de interaccion con el medio exterior, por el mismo motivo puede prescindirse del proceso

de reaccion con expulsién de masa.

En base a estas consideraciones estamos en condiciones de analizar lo siguiente.

2.2.

CRITERIO DE SELECCION DEL PRINCIPIO DE FUNCIONAMIENTO

El sistema de magnetometros y bobinas utilizado en la fase de amortiguamiento podria en
principio, debido a su capacidad de generar cuplas, ser utilizado para la adquisicién. No
obstante la ventaja que significaria el aprovechamiento de elementos ya implementados a
bordo, tal soluciéon no es conveniente debido la lentitud de las maniobras que resultaria de
las pequefias cuplas aplicadas, insuficientes para satisfacer los requisitos relativos a

tiempos de repuesta.

Los sistemas por eyeccion de gas son descartados por su complejidad y por estar el

tiempo de funcionamiento limitado por el consumo de la reserva de gas.

Sistema por reaccion interna mediante ruedas de inercia. Esta solucion satisface los

requisitos enunciados antes y es el sistema que se estudiara en este trabajo.



2.3. DESCRIPCION DEL SISTEMA

El sistema consta de tres ruedas independientes, cada una de ellas accionada por un motor
sobre cuyo eje esta directamente montada. Las ruedas estan dispuestas con sus ejes paralelos a
los ejes principales de inercia del satélite. El sistema permite el control del satélite en cabeceo,

guifiada y rolido, correspondiendo cada maniobra al giro del rotor respectivo.

El principio de funcionamiento se basa en constituir al satélite, en lugar de un cuerpo rigido, en un
sistema de cuerpos entre los que se intercambian acciones (cuplas). Estas acciones, internas
respecto al conjunto, son externas respecto a cada componente, y capaces por ello de modificar

su respectiva velocidad angular absoluta.

3. NOMECLATURA A UTILIZAR

<Y

X, Y, Z: Terna inercial respecto a las rotaciones, inversa, versores X, Y, Z

i, J, k: Terna movil, inversa, versores i, j, k.

Sentido de los vectores axiales: Como el avance de un tornillo de hélice derecha.

Entre los versores se tiene:

=i X+iyy+i,z



]:jx)_("'jy)_/"'sz
k=kyX+kyy+k,z
)_(:Xii+xj._i+xkE
y=Vii+yji+ykk
E:Zii+2j]+ZkR
Siendo:
i dy,i;
Ix s dysJz Cosenos directores de los ejes i, j, k referidos a la terna X, Y, Z.
Ky, Ky, Kz

Xis Xy Xk
YirYj Yk Cosenos directores de los ejes X, Y, Z referidos a la terna movil i, j, k.
Z;,Zj, 2y

Entre los cosenos directores existen las siguientes igualdades:

ParaM=X,Y,Z : N=ij,k ,es Mn = Nn



4. ANALISIS DEL SISTEMA
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Figura 1

A, By C son los rotores de reaccion, cada uno de ellos formado por un volante de inercia mas la
parte rotante del correspondiente motor de accionamiento. Los ejes de rotores estan dispuestos
paralelos a los ejes centrales i, j, k del cuerpo rigido Gnico que resulta al bloquear los rotores
(satélite). La localizacion de los rotores no tiene influencia en el funcionamiento del sistema por lo

cual puede elegirse libremente en el disefio.

5. MOMENTOS DE INERCIA
Sean I', J', K' momentos principales de inercia baricéntricos del satélite, supuestos los rotores

reducidos a masas puntuales situadas en sus respectivos baricentros (1).

Sean

Ian, Ig, lc: momentos de inercia baricéntricos axiales de los rotores.

Ita, ITB, ITc: momentos de inercia baricéntricos transversales de los rotores.

Por ser los rotores cuerpos de revolucion los anteriores son momentos principales de inercia.

Se tiene, finalmente:



I=1"+1a+ITB+ITC
J=I+Itatlg*lrc (2)
K=K'+Ira*Itetlc
Donde I, J, K son los momentos principales de inercia del sistema estando los rotores

bloqueados, referidos a los ejes centrales i, |, K.

6. VELOCIDADES ANGULARES

Satélite

®j, Oj, O : proyecciones de la velocidad absoluta de la terna movil sobre los ejes i, j, k
respectivamente.

Rotores

Siendo los ejes de los rotores A, B, C respectivamente paralelos a los ejes i, J, Kk, las

componentes de las velocidades relativas son:

Rotor A ®rai = oa ORAj~ 0 orak =0
Rotor B ggi=0 wrsj=ws ©rek=0
Rotor C wrci=0  rgj=0  wrck = ac

op, ®g, ®c son velocidades de giro de los rotores con respecto al satélite.

Las velocidades absolutas de los rotores expresadas en la terna movil resultan, por el Teorema

de adicion de velocidades

Rotor A gJabsA = ((Di + Q)A)i + O] + ok

Rotor B (ypes = oi t ((oj + oos)] tok ()

Rotor C (:)absC ot 0] + ((DC + (Dk) k

7. MOMENTOS CINETICOS

El momento cinético del sistema es la suma de los momentos cinéticos de sus componentes:



H=H+H, +Hg +Hc
H' : Momento cinético absoluto del satélite (segun idealizacion (1))

Ha. Hg, Hc : Momentos cinéticos baricéntricos absolutos de los rotores.
ﬁ’:(x)i I'i+C0j‘],]+(Dk K’E
Ha = (i + oa) 1Al +wjlTalt ok lTak
Hg = oi ITBI +((Dj+COB)|Bj+(Dk ITek

He = wi ltci + ojltci* (ox + oc)lck

Las componentes del momento cinético del sistema resultan:

Hi=oi (' +1a+Ite* 1Tt oala=wil *oala
Hi= ;" +Ita+ s+ I1c)* ol = 0jd +op s (4)

Hk = ok (K +ITa* T8+ 1c) + oc Ic = ok K+ ac Ic

8. ECUACIONES DE MOVIMIENTO

Llamando M al momento mecanico exterior aplicado al satélite es:
dH  —
M
t

Valida con referencia al sistema inercial x, y, z, siendo
H= Hii+ Hjj+ Hck
el momento cinético dado por ecuaciones (4)

En X, Y, z los versores i, j, k son variables, por lo tanto:

dH di  d - dj d - dk  d - —
—=Hi—*+—|ojl+ I+Hi—+—|ojJ+ +H—+— o K+ k=M
gt Hudt dt[w' (DA'A] HJdt dt[mj (DB|B]J det dt[wk 0)c|c]
d_oxi o Yoguj ;o Koouk
dt dt

dH _ — - dei,: doa. :

— =Hjoxi+—1lI+—=|al+

g ety a A
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- = d(,l)] r dQ)B r
+Hj(DXJ+TJJ+—dt IBJ+ ®)

#Hcoxk+ S K 00 | k= M

dt
Se hace notar que, siendo

doa dog doc
dt ' dt ' dt

aceleraciones relativas de los rotores, dichos valores no son, como sucederia en un ensayo

estético, iguales al cociente de la cupla motriz del motor sobre el momento de inercia del rotor.

Desarrollando los productos vectoriales y multiplicando por las componentes de H
Hj oxi :(x)kHij_(x)jHi Kk
Hj(DXj:—Q)k Hji+0)i HJk

HkC_OXR:(Dj Hki—ooi Hk]
Reemplazando en (5) y separando componentes:

dej, d
ijk—wkHj+f|+%lA:Mi

d(DJ dQ)B
= (i +—J+ —== = f
ok Hi —oj Hk dt dt I MJ

d d
oi Hj— o) Hi+ — < K+ —2€

dt ar 1¢7 Mk
Introduciendo los valores de H dado por (4)

d o d
(Dj((DkK+0)c|c)_03k(COjJ+OJB|B)+$I+%|A:Mi

doj. d
wk(ooi|+wAIA)—wi(ka+wclc)+TjJ+%|B='V|J'

d d
0)i(0)j~]+(DB|B)_(Dj((Di|+COA|A)+%K+%|C:MK

Efectuando los productos indicados y sacando factor comudn llegamos finalmente a las
ecuaciones generales del movimiento:

d d
Q)j(x)k(K_\])"'(Dj(Dc'c_(Dk(DB|B+ﬁl+%|A=Mi

doj . d
wkwi(l_K)"'COk(DA'A_COi(DC|C+FJJ+%|B:Mj (6)



dok . , doc
dt dt

Si se bloquean los rotores el sistema se convierte en un cuerpo rigido de momentos de inercia |,

J, K (ver (2)).

wioj-1)+*oiosls—ojoalat lc =Mk

Haciendo

doa _dos _doc _
dt  dt  dt

oA=oB=wc=0 ;
en las ecuaciones (6) tenemos:

d .
@jmk(K—J)Jf%':Mi

d w;
wkwi(|—K)+fJ:Mj

d ok
dt

Que son las ecuaciones de Euler del movimiento de un sélido de momentos de inercia principales

wiojd-1)+ K'= Mk

I, J, K sometido a la cupla M[Mi,Mj,Mk].

Analizaremos como ejemplo de aplicacion de las ecuaciones generales obtenidas el caso
representado por el ensayo del satélite sobre mesa sin rozamiento de un grado de libertad (eje i,
vertical). En este caso tenemos:

doj _

dt

Mi=0 ; ®j=0; ok=0 ; ™

y las ecuaciones (6) se reducen a:

dwi, . doa
=doiy =0 (7
Mi at at Ia (7)

d
Mj:-coicoclc"'%ls (8)

d
Mk:(Di(DB|B+%|C 9)
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Figura 2

Los términos de la (7) contienen las aceleraciones angulares alrededor del eje de la mesa.

Integrando y suponiendo condiciones iniciales

®; =0 wp =0 : ojl +opla =0 .. wi:-OJAITA (10)

Este resultado, de la mayor importancia, muestra que la velocidad o ;del satélite (velocidad
angular de la rotacion de adquisicion) es proporcional a m , €s decir, que ®; aparece y se

anula tan pronto se pone en marcha o se detiene el motor de accionamiento del rotor.

Como tratandose de pequefios motores los tiempos de arranque y detencién pueden hacerse
muy reducidos, (incluso menores a un segundo) se comprende la aptitud del sistema para

satisfacer la funcién encomendada.
Cuplas Internas eje i

La velocidad angular absoluta del rotor A es por las (3) ®ypsa = ©; +©p ; Y la cupla aplicada a A:

d d w; doa
= — -+ = —
Ma dt(w' oa)la= dt Ia+ dt
Reemplazando
d(,gAI
at A

por su valor dado por (7)



= d(!)i
dt

Ma —la)

d i d wj
_doiy - _fGoi
A ot (

dt

La cupla aplicada al satélite es (principio de accion y reaccion)

Msat = —Ma
d i
=—(1-1
Msat dt ( A)
y la aceleracion angular del satélite:
doi_ Msat
dt  1-1Ip

9. CUPLAS APLICADAS SOBRE EJES | Y k.

Mj y My, dadas por (8) y (9), estan suministradas por el cojinete de la mesa rotante, y

equilibran las cuplas de precesién y aceleracion de los rotores B y C. En la figura se representan

junto a los rotores sobre los cuales acttuan.

Volviendo a las ecuaciones generales analizaremos ahora su resolucion.

10. RESOLUCION DE LAS ECUACIONES GENERALES DE MOVIMIENTO
A fin de resolver las ecuaciones (6) introduciremos la hipétesis que mejor representa la situacion
real, segun la cual la velocidad relativa del rotor es una funcidon conocida del tiempo.

Adoptaremos para el arranque y detencién funciones rampa, y durante la marcha o = cte.

Es de hacer notar que la parte mas importante de la accién del rotor sobre la actitud del satélite
se desarrolla durante la marcha a régimen del motor, condicion que es representada con

exactitud por la suposicion o = cte.

Aplicando las consideraciones anteriores las aceleraciones angulares relativas

doa _ . dog _ . doc _
at A g B g e

se convierten en parametros que pueden tomar tres valores conocidos:
Ya =7V arranque A

YA =0

YA =7 detencion A
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Lo mismo para yg Y Y

Las velocidades angulares wa,mg,0c se calculan a partir de y aplicando las conocidas

expresiones de la cinemética. En base a las ecuaciones (6) y teniendo en cuenta lo anterior:

dej_1

%:T[Mi—ijk(l'(—\])—(ﬂj())c|c+0)k0)BIB_YAIA]

dej 1

%:E[Mj—wkmi(|—K)—o)k(oA|A+(DiO)C|C_YB|B] (11)
d 1

%:E[N‘k—mi@j@—')'®i®B|B+@J’(’JA'A_VC|C]

En las cuales las Unicas incognitas son ®j,®,®, Y sus derivadas. Las ecuaciones (11) se

pueden resolver por integracion numérica. El desarrollo de dicha resolucién como parte de la

simulacion computacional de la dinAmica completa del satélite se efectuara en otro trabajo.

11. CONCLUSIONES
Se demuestra en el presente trabajo (ver pag. 10) que el sistema de ruedas de reaccion es un

medio conveniente para el control de actitud de un satélite de teleobservacion.

Las ecuaciones obtenidas en el curso del analisis constituyen instrumentos que, adecuadamente
implementados en un programa de simulacion, permiten la resolucion del movimiento en
cualquier caso particular de configuracion fisica del satélite que se desee estudiar, sea respecto a
la distribucion de masas, a las cuplas externas aplicadas, o a las condiciones de velocidad

angular y actitud iniciales.

El estudio proporciona asimismo informacién de utilidad en el disefio de ingenieria, posibilitando
la determinacion de las caracteristicas basicas de los motores de reaccion, en atencién a los

requerimientos especificados para el sistema.

12. RESULTADOS OBTENIDOS

El sistema de control de actitud mediante ruedas de reaccion estudiado en este trabajo,
representado por las expresiones matematicas expuestas, fue introducido formando parte de un
programa de simulaciébn computacional de la dindmica completa de un microsatélite de
observacion terrestre, observdndose en dicha simulacion el funcionamiento plenamente

satisfactorio del sistema.

11



