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Introduccion Resultados

Este trabajo expone los resultados de simulaciones numéricas

0,25
del control de orientacion para las fases iniciales de la mision ” contrel Bt contro b
del satélite USAT-I. o N L | 11|
20 1
El USAT-I es el primer satélite desarrollado en la UNLP (Fig. 1) y tiene = 7 01
E El

como mision principal la validacion tecnolégica de los subsistemas desa-
rrollados en la universidad, el subsistema de determinacion y control de
orientacion (ADCS Attitude Determination and Control Subsystem) entre
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(a) Velocidad angular inicial de 30 . (b) Comportamiento en estado estacionario.

Figura 4: Comparacién entre las leyes de control bdot (1) y control w (2) en el modo de detumbado.
Ambas logran el objetivo de estabilizar el satélite, pero el algoritmo (2) mantiene una velocidad angular
menor. Una drbita es aproximadamente 90 minutos.
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Figura 2: El ADCS siendo ensayado en la configuracion Flatsat. A la 08 " | B N | A
izquierda se observa el médulo principal y a la derecha sus ?0 “ ?/O
4 4
actuadores. Son visibles en la imagen los MTBs de los ejes X e Y y la “
Figura 1: Modelo 3D del USAT-I. RW. EI MTB del eje Z no est4 visible y se encuentra en el lado 0.2 - —— 0.2 - Ty
opuesto de la placa. “ panel —¥ P2l Y
0,0 ——= promedio = 0,82 | 0.0 —==promedio = 0,55 |
El ADCS del USAT-I (Fig. 2) utiliza 3 barras magnéticas de torque (MTB 0 : o b 8 b ° : s 8 b
Magnetic Torque Bars) y una rueda de inercia (RW Reaction Wheel) co- (a) Orbita sin eclipse. (b) Orbita con un 35 % de eclipse.
mo actuadores. Los M TBs tienen la limitacion de que solamente pueden Figura 5: Apuntamiento solar durante 10 érbitas para el caso de una érbita sin y con eclipse. ¢ representa

el angulo entre el panel solar y el vector del Sol, por lo que COS(¢) = 1 maximiza la recoleccién de energia

controlar 2 ejes de rotacion en un instante dado. Los modos de funciona- | m , |
solar. No se mantiene COS(¢) = 1 dado que el control puramente magnético esta subactuado y un eje de

miento del ADCS se visualizan en la Fig. 3: se inicia en el modo M, que otacién no es controlable.
realiza el detumbado y estabiliza el satélite y una vez completado pasa o
. ' -§\
al modo M, que se encarga de orientar los paneles solares. El modo M; % X control magnético puro
utiliza exclusivamente control magnético mientras en el modo M, puede TN % control magnetico -+ rueda
Lo _ ., _ _ 0.9 - \\X === maximo cos(¢) dado el eclipse
ser magnético o en combinacion con la rueda de inercia. [ e fit {y = axt bla= —0.69b = 0,81}
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Figura 3: Diagrama simplificado de los modos de funcionamiento del ADCS.
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Como simulador para ensayar los algoritmos se utiliza 42, un simulador de
vehiculos espaciales de codigo abierto desarrollado en el Goddard Space :
" ’5 i T T T T T T T |
Flight Center de la NASA. 0,0 50 100 150 200 250 300 350 379

porcentaje de eclipse durante 10 orbitas [ %]
Figura 6: COS(¢) promedio en funcién del porcentaje de eclipse. Cada cruz representa una simulacién

donde se modificé aleatoriamente el angulo del nodo ascendente de la orbita. Se observa que para un
Leyes de contro' control utilizando solamente los MTBs la recoleccién solar estara entre 80 % y 55 % dependiendo de las
, _ _ condiciones de eclipse. Combinar una rueda de inercia con los M TBs compensa las limitaciones de los
Para el modo Ml se evaldan 2 algorltmos diferentes: mismos y maximiza la recoleccion de energia solar.
k1 k2 o

i = B (1) m-—
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El algoritmo en (1) es ampliamente conocido como control b-dot y sola-

mente requiere mediciones del magnetémetro (B); (2) es un control del En este trabajo se definieron las leyes de control para 2 modos de funcio-
tipo derivativo y requiere mediciones del magnetémetro (B) y girdscopo namiento del ADCS del USAT-I y se ensayaron mediante simulaciones.
(w0); J es la matriz de inercia del satélite.

Se compararon 2 leyes de control para el modo detumbado, el USAT-]

Para hacer el apuntamiento solar se propone un control proporcional- empleara el algoritmo definido por (2) ya que estabiliza el satélite a una
derivativo: velocidad angular mas baja.
] = _ka—lqv — kJio (3) Se propuso una ley de control para realizar el apuntamiento solar, se verifi-

cd mediante simulaciones su funcionamiento utilizando solamente M T Bs
y MTBs con una rueda de inercia. En el Gltimo caso se comprobd que
incorporando una rueda de inercia compensa las limitaciones del control
puramente magnético y permitiria al USAT-I maximizar la recoleccion de
energia (Fig 6).

Siendo g, la parte vectorial del cuaternién del error de apuntamiento; u
es el torque de la accion de control que se puede sintetizar parcialmente
con los MTBs (control puramente magnético) o combinando los MTBs y
la rueda de inercia.
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