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CAPITULO 1
INTRODUCCION

Los sistemas de control multivariable encuentran un gran campo de aplicacion en los
sistemas aeroespaciales. Aungue este tipo de sector suele ser conservativo en lo que a
modificaciones o la introduccion de nuevas tecnicas se refiere, los sistemas de control
multivariable se han aplicado en el sector aeroespacial.

Por tanto el sector aeroespacial se postula como un campo de analisis y aplicacion de
técnicas de control diversas. Una revision de la literatura técnica relacionada con el
guiado, la navegacion y el control aplicada al sector aeroespacial, permite conocer la
forma en que han evolucionado las técnicas y los sistemas. Concretamente en sistemas
de control automético se ha evolucionado desde los iniciales sistemas SISO hasta los
modernos sistemas MIMO, que trabajan con multitud de sensores y actuadores.

La evolucion ha podido observarse también en las técnicas de filtrado, de determinacion
de actitud y de control mediante la aplicacién de diversos métodos que crecen en
sofisticacion a medida que crece la capacidad de calculo de los sistemas embarcados.

Pero el desarrollo de las técnicas de control esta intimamente unido al desarrollo de la
capacidad de medida y actuacion. Especialmente en el control de actitud de sistemas
aeroespaciales también se ha evolucionado desde sistemas simples donde el control se
realiza por medios puramente pasivos a sistemas que requieren una capacidad de
maniobra rapida y precisa.

El control de actitud de sistemas espaciales se complica con el incremento de elementos
adosados al cuerpo principal del vehiculo. El estado del arte de vehiculos espaciales no
es simple, ya que hoy en dia un satélite estd formado por diversos elementos que
conforman una estructura compleja. Estas estructuras pueden ser de caracter simple
considerando Unicamente un cuerpo principal rigido, o pueden ser consideradas de
caracter mas complejo, en el que un cuerpo principal tiene adosados diversos elementos
estructurales que pueden ser considerados deformables. En el extremo mas elevado de
complejidad se encuentran las estaciones espaciales. Este tipo de sistemas estan
formados por una cantidad de elementos en nimero creciente, creando por tanto una
estructura deformable y flexible.

No es necesario considerar una complejidad tan elevada como la que muestra una
estacion espacial, para plantear un problema relacionado con la deformacion de las
partes flexibles de un satélite bajo la accion de determinadas maniobras de control de
actitud, es decir de orientacion del vehiculo.

Si se considera por tanto que un satélite es deformable bajo la maniobra de reorientacion
0 de apuntamiento de un satélite, de forma logica ha de plantearse el disefio del
controlador que permite al sistema de control de actitud mantener y obtener los
requisitos definidos.

Dentro de la busqueda del método de disefio del controlador se considera la de
Asignacion de Autoestructura (Método EA). Esta técnica por sus caracteristicas se



adapta a los requisitos de control de actitud que debe tener un satélite considerado
flexible. El andlisis modal del sistema permite conocer las caracteristicas de
comportamiento. Esta informacion es utilizable directamente por la técnica EA,
constituyendo por tanto un acceso directo al disefio del controlador.

1.1 PRESENTACION DEL PROBLEMA

Cualquier vehiculo aeroespacial considerado flexible esta compuesto de dos partes, una
de ellas es la parte rigida y otra la considerada deformable. En si mismo este
planteamiento podria ser considerado como un problema de importancia relativa si el
sistema fuera accesible en cualquier momento y en cualquier situacion y por tanto
mantenible y reparable. Pero esto mismo puede representar un problema importantisimo
debido a la inaccesibilidad a estos vehiculos. Por disefio se ha de garantizar que
cualquier vehiculo aeroespacial, en particular cualquier satélite, va a tener una vida Util
determinada por la funcién que va a desarrollar el mismo. La estructura de este tipo de
vehiculos ha de ser lo suficientemente robusta para que las perturbaciones a las que se
encuentran expuestas no la degraden y deformen.

En este tipo de vehiculos aparecen vibraciones no deseadas que pueden estar causadas
por perturbaciones internas o0 externas y por maniobras de orientacion. Las
perturbaciones externas son aquellas que se producen alrededor del vehiculo, son
dependientes del tipo de orbita desarrollada y pueden causar deformaciones elasticas en
la estructura o vibraciones. Las perturbaciones internas son las causadas por algun tipo
de actuador perteneciente a los sistemas del satélite. Y las maniobras de orientacion son
aquellas que se realizan para orientar el vehiculo en una determinada orientacion.

Independientemente de la fuente de perturbacion la estructura puede deformarse de
forma elastica causando cierto estrés sobre los materiales de los que esta fabricada. La
cuestion que se plantea precisamente estd relacionada con la atenuacion de las
deformaciones y vibraciones que se producen durante las maniobras de orientacion y
correccion de la oOrbita, en definitiva de los movimientos de actitud del vehiculo.

Con esta idea, el problema principal consistiria en disefiar una ley de control que
aplicada sobre el sistema de control de actitud atenuara la deformacion elastica o
vibracion sobre los elementos flexibles del vehiculo. A la vez que se ofrece una
solucion para atenuar la vibracion de los elementos flexibles sintetizada en forma de
controlador, se hace necesario en el proceso de disefio llevar a cabo un analisis de
robustez para determinar como es afectado el sistema frente a perturbaciones e
incertidumbres.

1.2 MOTIVACION

El problema planteado es lo suficientemente motivante como para afrontar el estudio de
este tipo de vehiculos desde la perspectiva de los sistemas de control y en particular
desde el disefio de leyes de control que atajen el problema expuesto. Pero esto no es
todo. Para llegar a desarrollar un controlador por técnicas de Asignacion de
Autoestructuras ( técnicas EA ) es necesario disponer en primer lugar de un modelo
matematico adecuado proximo al real. Esto abre otra linea de trabajo que se va a



desarrollar en esta tesis para cubrir matematicamente los aspectos mas reales del
sistema.

Por tanto, el acercamiento a la resolucion del problema va a tener una vertiente
poliédrica. En primera aproximacion la necesidad de disponer de un modelo matematico
adecuado que permita una aproximacion precisa del problema. Este modelo permitira la
realizacion de un estudio del comportamiento del sistema mediante un analisis modal
del mismo. En segundo lugar se presenta el disefio del controlador mediante la
aplicacion de las técnicas que mas se aproximen al objetivo del disefio. Esto conlleva un
analisis detallado de las técnicas de resolucion del problema de control. Por altimo, el
disefio del controlador finaliza con simulaciones del sistema lineal y no lineal, en el que
se ha integrado el controlador disefiado.

Otro aspecto interesante de esta tesis esta centrado en profundizar en las posibilidades
que ofrece la técnica de Asignacion de Autoestructuras y como esta puede adaptarse al
objetivo perseguido para el sistema. Uno de los aspectos mas interesantes de la técnica
es aquel relacionado con la robustez del sistema.

Por ultimo, el tercer aspecto considerado en esta tesis recae sobre la simulacion gréfica
del sistema correspondiente al satélite, con el objeto de validar el modelo matematico y
comprobar su comportamiento en lazo cerrado con el controlador disefiado.

Esta triple motivacion es la que ha sido tenida en cuenta en esta tesis. Con ello se
cubren todos los aspectos relacionados con el analisis y sintesis de sistemas de control
automatico. Se comienza en la fase de definicion del sistema, se continda con el
modelado y disefio del controlador finalizando con la simulacion.

1.3 OBJETIVO Y CONTRIBUCIONES DE LA TESIS

Puede decirse que esta tesis tiene varios objetivos. El primero esta relacionado con la
obtencién del modelo matematico. En este se van tener en consideracién los aspectos de
modelado que afectan a las deformaciones de los elementos flexibles, de un vehiculo de
estas caracteristicas. El modelo matematico va a incluir las deformaciones
longitudinales y transversales de los elementos deformables adosados al cuerpo rigido
del vehiculo.

Otro aspecto que se va a desarrollar en la tesis estd basado en la obtencién de un alto
nivel de desacoplo mecénico entre los elementos rigidos y flexibles del vehiculo por
medio de técnicas de control basadas en la Asignacion de Autoestructuras (EA). En si
mismo este puede considerarse como el objetivo principal de la tesis. Obtener un
desacoplo mecénico del vehiculo por aplicacion de una ley de control obtenida por
métodos EA supone atenuar o en algunos casos eliminar la vibracion y deformacion no
deseada de los elementos flexibles. Con esta caracteristica se garantizan unas
deformaciones y vibraciones contenidas dentro de unos limites soportables por las
estructuras de los elementos flexibles.

Un tercer aspecto considerado en esta tesis esta relacionado con la robustez del sistema
analizada con los diferentes controladores disefiados. La técnica de andlisis que se va a
emplear estd basada en el analisis p.



Estos objetivos individuales llevan al objetivo conjunto del desarrollo de esta tesis. Se
trata de considerar un vehiculo aeroespacial rigido-flexible que puede realizar
maniobras de orientacion en tres ejes. El acoplamiento mecanico entre las partes de este
vehiculo puede llevara a generar vibraciones en los elementos flexibles del mismo y
maniobras erréneas de orientacion. El objetivo por tanto es disefiar un sistema de
control de actitud, centrado en su controlador, que permita obtener un alto grado de
atenuacion en las vibraciones y deformaciones que forman parte del vehiculo.

1.4 ESTRUCTURA DE LA TESIS

Esta tesis esta estructura en ocho capitulos incluidos la introduccion y las conclusiones,
junto con varios anexos que expanden aquellas partes necesarias para el entendimiento y
desarrollo del problema y que no han sido incluidos en el cuerpo principal del
documento.

El CAPITULO 2 esta dedicado a realizar un repaso del estado del arte de los diversos
conceptos y disciplinas que ha sido necesario cubrir para presentar y resolver el
problema. Se realizan numerosas referencias a articulos y documentos publicados en
publicaciones relacionadas con el control automatico, la flexibilidad y la vibracién en
sistemas dinamicos. Aunque se ha tratado de hacer un repaso de las publicaciones mas
recientes, se han incluido las publicaciones iniciales relacionadas con el planteamiento
de la técnica de Asignacion de Autoestructuras. Asi mismo, no se ha olvidado las
referencias a textos especializados, necesarios por su aportacion técnica.

El CAPITULO 3 estd focalizado al planteamiento del problema de control en
estructuras aeroespaciales, a determinar aquellos aspectos que pueden considerarse
como perturbaciones externas y a definir el modelo del vehiculo objeto del estudio
presentado.

El modelo mateméatico del vehiculo se desarrolla en el CAPITULO 4. En este se detalla
pormenorizadamente los pasos seguidos para la obtencion del modelo matematico y
concluir con las ecuaciones dinamicas del movimiento de un vehiculo flexible. El
modelo matematico obtenido se corresponde con un modelo no lineal. Este modelo no
lineal se linealizara alrededor de un punto de equilibrio para poder desarrollar la ley de
control por el método de Asignacion de Autoestructuras.

Todo lo que acontece al desarrollo del método de Asignacion de Autoestructuras EA, se
desarrolla en el CAPITULO 5. En este se mencionan las técnicas desarrolladas para la
obtencion de una ley de control y se detallan aquellos métodos relacionados con la
robustez del sistema. EI método EA se relaciona con el problema de control de actitud
identificando los modos del sistema y determinando las especificaciones necesarias para
el control de actitud.

En el cuerpo principal de la tesis se incluyen las simulaciones realizadas para demostrar
la validez de la técnica en el disefio de controladores aplicados a vehiculos flexibles.
Estas simulaciones se presentan en el CAPITULO 6. Las simulaciones llevadas a cabo
se aplican al sistema lineal y al no lineal.



Un capitulo adicional, el CAPITULO 7 esta dedicado al analisis de la robustez del
sistema con los controladores obtenidos en el CAPITULO 6. Aunque se han utilizado
técnicas de analisis de robustez clasicas para suministrar informacion basica, se ha
empleado el analisis © como herramienta de andlisis de robustez. Por tanto, en este
capitulo se han incluido las lineas bésicas de este tipo de andlisis para analizar el
sistema.

Por dltimo, el CAPITULO 8 esta dedicado a la presentacion de conclusiones y a
analizar aquellos aspectos susceptibles de ser tratados en el futuro.



CAPITULO 2

ESTADO DEL ARTE

2.1. INTRODUCCION

En el disefio y desarrollo de un sistema de control de actitud de un vehiculo espacial se
ha de prestar atencion a diversos aspectos que afectan al disefio del controlador. Estos
aspectos estan relacionados con el tipo de vehiculo, la 6rbita que va a desarrollar, las
perturbaciones internas y externas y desde el punto de vista de simulacion matematica la
precision del modelo.

En cuanto al tipo de vehiculo tratado, se ha de discernir respecto de la consideracién de
vehiculo rigido o flexible. Esta caracteristica estd relacionada con la complejidad
matematica del modelo y por tanto con la similitud con el sistema real. Este aspecto
introduce cierta incertidumbre en la precision del modelo que puede tener una
repercusién mas que moderada en el disefio del controlador y en la etapa de simulacion.

Otros aspectos son las perturbaciones internas y externas que van a afectar al
comportamiento del vehiculo y que han de ser tenidas en cuenta en el modelo
matematico y en el proceso de simulacién para conocer la repercusion real del sistema.

Estos aspectos, junto con las especificaciones del sistema de control de actitud han de
ser valoradas para la seleccién del método de disefio del controlador.

Desde el punto de vista de disefio y desarrollo del controlador por el método de
Asignacion de Autoestructuras y relacionado con los aspectos citados se han de tener en
cuenta la flexibilidad del vehiculo y la robustez del sistema frente perturbaciones e
incertidumbres del modelo.

En esta seccidon de la tesis se realiza una revision de los trabajos mas interesantes
relacionados con el desarrollo matematico y aplicacion al sector aeroespacial de la
técnica de asignacion de autoestructuras, de los trabajos y desarrollos relacionados con
el caréacter de flexibilidad del vehiculo y por Gltimo los aspectos de robustez del sistema.

2.2. CONTROLADORES APLICADOS EN SISTEMAS DE
CONTROL DE ACTITUD

En esta seccidn se van a presentar los trabajos seleccionados que muestran las Gltimas
tendencias en controladores de aplicacion espacial, y en el desarrollo y aplicacion de la
metodologia EA. Esta vision del estado del arte no es Unica, evidentemente, pero si se
ha considerado que es representativa para el objetivo de la tesis.

Desde los primeros tiempos de implantacidn de controladores mecanicos, las técnicas de
control aplicadas estaban basadas en los tradicionales controladores PID, de los que



existen diversos ejemplos, tal como Minisat, en los afios 90. Los controladores de
caracter magnético, también han sido extensamente utilizados en satélites en drbitas
LEOQ. Sirva como ejemplo el MAGSAT también de los afios 90.

A principios de los afios 90, la Agencia Europea del Espacio, en su congreso de
navegacion y control [1991, ESA], recoge las aportaciones de lo que se denomind
“técnicas de control moderno”, en donde son presentados diversas técnicas de control
presumiblemente aplicables a futuros satélites [1991, Champentier].

En este trabajo se presentan diversos campos de aplicacién, entre las que se encuentran
los sistemas de apuntamiento preciso, grandes satélites, maniobras de atraque de los
transbordadores (Rendezvous) y sistemas multicuerpo. Se barajaban en estos trabajos
las diversas técnicas de control aplicables, entre las que se encontraban:

- Técnicas de control 6ptimo.
- Control Adaptativo.

- Control Predictivo.

- Control Robusto.

- Control Modal.

El control modal, ya se posicionaba como la técnica de asignacion de autoestructuras,
en la que el objetivo principal es el desacoplo dinamico de los modos.

Ordenados por los diversos tipos de controladores el estado del arte en el d&mbito
europeo se clasifica de la siguiente forma:

- Controladores PID: Las técnicas de control clasico mediante la instalacion de
controladores PID siguen teniendo su aplicacion en sistemas de control de
actitud. Independientemente de la complejidad del control, la aplicacion se
realiza de forma extensa en el campo aeroespacial [1997, Villa].

Entre los numerosos satélites que desarrollan una ley de control clasica se
encuentra el satélite espafiol Minisat. Este satélite de caracter cientifico, dispone
de un control de actitud de tres ejes. La ley de control estd basada en
controladores PID, para la rueda de momentos instalada abordo.

Como ejemplo de aplicacion méas reciente se muestra el control de actitud y
control de la orbita del satélite PROBA (Project for On Borrad Autonomy)
[2002, Braembussche]. Este satélite dispone de control de actitud sobre tres ejes.
La ley de control implementada realiza la realimentacion de cuaternion y de los
errores de velocidad angular. Con el control sobre los tres ejes se obtiene un
apuntamiento preciso a Nadir, orientar los paneles hacia el Sol, y la orientacion
estable de las cdmaras de abordo hacia Tierra.

- Control Predictivo: Entre las aplicaciones mas recientes de control predictivo
se encuentra la aplicada a satélites en formacion de érbita baja LEO, que se ven
afectados por perturbaciones externas como son la resistencia aerodinamica o la
presion solar [2002, Ortega]. En concreto este estudio realiza la aplicacion al
satélite italiano MITA.



El sistema de control propuesto es MIMO [2002, Rossi], teniendo como entradas
las aceleraciones en los ejes X e Y del sistema orbital de coordenadas. Como
salidas dispone de control de posicion y velocidad en los mismos ejes
mencionados. La orbita del satélite es circular, con una altitud de 450 Km. Los
resultados muestran que aplicando esta técnica de control es posible obtener
error cero incluso comenzando con errores que saturen los actuadores.

En otros trabajos, se aplica la estrategia de control predictivo en el sistema de
control de vuelo de un vehiculo de reentrada en la atmosfera terrestre,
procedente de cualquier estacion espacial [2002, Rossi]. El sistema de control de
vuelo se encarga de gestionar las medidas de posicion y el control de actitud del
vehiculo. En este trabajo se compara el sistema de control predictivo basado en
modelo con el de inversion dindmica.

- Sintesis H,: A mediados de los afios 90, se dio una importancia singular a las
técnicas de control basadas en H., [2003, Sembely]. Aunque esta técnica ha sido
empleada en sistemas de control de actitud de diversos satélites, encuentra una
aplicacion adicional en lanzadores [2002, Matthieu], entre los que se encuentra
el Ariane 5E/CB.

Mas recientemente, las técnicas han evolucionado hacia los andlisis de la problematica
introducida por elementos flexibles a bordo del satélite. Esto se relaciona con la
robustez de los sistemas, atrayendo el interés de los ingenieros de las diversas
organizaciones espaciales.

Las técnicas empleadas en la determinacion de la robustez son diversas. Ente ellas se
encuentran la sintesis p [2005, Bodineau], realimentadores estaticos [2005, Kron], o
técnicas basadas en observadores de incertidumbres [2005, Chen]. En este sentido una
de las ultimas referencias relacionadas con el control de satélites con elementos
flexibles grandes, es [2005, Chiappa]. En este trabajo se presenta la técnica iterativa p,
mostrando especial atencion a la robustez del sistema conseguida mediante la aplicacion
de la técnica. Se muestra, por tanto, que el campo de la aplicacién de diversos
controladores cuando aparecen modos flexibles en los elementos externos del satélite es
atrayente.

Desde la perspectiva de la determinacion de actitud, los trabajos realizados tanto en
ambito europeo como americano, se focalizan principalmente en dos algoritmos
clasicos, QUEST y TRIAD [1996, Bak], [1997, Reynolds]. Adicionalmente, aparecen
las aplicaciones de los filtros de Kalman, y Kalman extendidos (EKF) en la
determinacion de actitud, simplificando notablemente el hardware de los sistemas
AOCS, y de aplicabilidad en satélites pequefios, pero complicando el cédigo software
integrado a bordo del computador principal.

En el campo de los actuadores, empiezan a utilizarse con especial interés los
denominados “Control Moment Gyros”, simplificando el hardware de control de
actitud, y suministrando control total sobre los tres ejes del satélite.



2.3. METODO DE CONTROL BASADO EN LA ASIGNACION DE
AUTOESTRUCTURAS

La técnica de asignacion de autoestructuras EA ha recibido atencion preferente por parte
de investigadores durante los afios 90. Es una técnica interesante, que tiene como
objetivo situar los autovalores y los autovectores del sistema en lazo cerrado en lugares
deseados del plano complejo después de integrar el controlador. De forma més concreta,
este método, permite al disefiador satisfacer los criterios de amortiguamiento, tiempo de
asentamiento y desacoplo de los modos del sistema por medio de una seleccién
apropiada de los autovalores y autovectores del sistema en lazo cerrado.

Un sistema dinamico MIMO [1984, Sinha] modelado mediante la técnica de espacio de
estados, muestra su grado de estabilidad como una funcion de la posicién relativa que
ocupan los autovalores de la matriz de estados. Estos autovalores son equivalentes en
sistemas SISO a los polos del sistema.

De forma simple puede conocerse la estabilidad del sistema en lazo abierto por el valor
que toman los autovalores. En las técnicas de control modal, como la de asignacion de
autoestructuras, los autovectores del sistema tienen su importancia puesto que modelan
la respuesta del sistema. Por tanto, esta técnica se basa en el comportamiento de la
autoestructura, es decir en la posicion que muestren los autovalores y por los valores
relativos de los autovectores del sistema.

El método de asignacion de autoestructuras pretende obtener los autovalores del sistema
en lazo cerrado lo mas proximo posible a unos autovalores denominados deseados o
pretendidos, que dotaran al sistema de nuevas prestaciones en el dominio del tiempo,
diferentes a las originales del sistema.

Una de las caracteristicas mas importantes de la técnica, y que la hace extremadamente
atrayente a la aplicacion espacial, en la que aparecen modos rigidos y flexibles, es la
posibilidad de desacoplar las dinamicas entre los distintos modos del sistema. Exige,
para ello, un trabajo importante de determinacion de estos modos y de conocimiento
profundo del sistema.

2.3.1.DESARROLLO DE LA TECNICA DE ASIGNACION DE
AUTOESTRUCTURAS

La revision de los trabajos realizados referentes a los métodos de Asignacion de
Autoestructuras se va a presentar desde dos puntos de vista complementarios. Por una
parte se va a revisar la documentacion referente al desarrollo matematico de la técnica.
Asi, se van a presentar los trabajos realizados relacionados con la técnica que han
permitido solucionar de diversas formas el problema de asignacion para llegar a obtener
los correspondientes controladores. Desde la segunda perspectiva, se van a presentar
trabajos relacionados con aplicaciones de la técnica EA en diferentes campos
industriales recalcando el aspecto aeroespacial.

Es complicado establecer el momento exacto en que la técnica atrajo el interés de los
investigadores para el céalculo de controladores. Con el objeto de referenciarlas
temporalmente se ha mencionar los trabajos de [1967, Wonham] a finales de los afios 60



y principios de los 70, bajo contrato de NASA. En este trabajo se presenta el resultado
fundamental para la resolucién del problema de posicionamiento de sistemas lineales
con entradas multiples por medio de la realimentacion de estados. Es en este trabajo
donde se presta especial atencion a la relocalizacion de los autovalores de sistemas
lineales con entradas multiples. La técnica inicial trataba de asignar la autoestructura
mediante realimentaciéon de estados, dando lugar a trabajos adicionales como el de
[1976, Moore], en el que se pretendia deducir las condiciones necesarias y suficientes
para la existencia de la realimentacion méas conveniente de las variables de estado, de
forma que se obtengan los autovalores y autovectores en lazo cerrado especificados.
Posteriormente estos trabajos tuvieron continuacién con los de otros autores como
[1977, Porter], en el que se presentaba una técnica de asignacion de autovectores en lazo
cerrado para sistemas multivariables lineales en el tiempo con autovalores diferentes por
medio de realimentacion de estados.

La aplicacion de la técnica EA a sistemas que realimentan la salida se presenta en el
trabajo de [1975, Kimura], en el que la aproximacion se realiza para las propiedades de
las autoestructuras de la dindmica del sistema en lazo cerrado, poniendo de manifiesto
en este trabajo que el problema de la asignacién de polos como una posible técnica del
paso de la teoria de control clasico a control moderno.

Los trabajos de [1983, Andry] se muestran como de los mas interesantes en el espectro
de actividades relacionadas con la técnica EA. Ademas de presentar una revision de los
trabajos realizados sobre la técnica, justifican el estudio del problema tomando como
referencias de partida los trabajos anteriores. En este trabajo se soluciond la ecuacion:

[(41—-A)+BKC ]y, =0

Siendo 4, los autovalores y v, los autovectores. Los métodos matematicos utilizados

para el calculo de los vectores deseados incluian técnicas de proyeccion de
autovectores. Se concluye que el autovector deseado tiene la forma o, =(0,1,...,x),

donde un “0” representa una condicion no deseada, un “1” representa una condicion
deseada y una “x” una condicidén no importa, obteniéndose diferentes soluciones para la
matriz de ganancia de realimentacion K, si se trata de realimentacion de estados o de
realimentacion de la salida. El estudio presentaba un algoritmo de aproximacion al
Autovector. En este trabajo también se presentaba un sistema de control de aeronave
como aplicacion fundamental de la técnica.

Puede decirse que el objetivo principal de los investigadores desde el punto de vista
matematico se ha centrado en la resolucién del problema por diferentes técnicas. Entre
estas se han utilizado técnicas de minimizacién, como la de [2003, Mengali] en la que
primeramente se fijan los componentes de los autovectores deseados y numéricamente
se minimiza un indice cuadratico lineal, para alcanzar los autovalores deseados dentro
de los limites especificados. Otras técnicas se basan en la descomposicicion en valores
singulares (SVD), como el trabajo presentado por [1989, Burrows], en el que ademas se
comienzan a estudiar la robustez de la técnica por medio de la realimentacion de
estados.

Otros investigadores siguieron la linea de asignacion simultanea y desarrollo de
algoritmos de asignacion. Este es el caso del trabajo de [1998, Choi], en donde se
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presenta el caso de asignacion de autoestructuras derecha e izquierda de forma
simultanea.

Una de las preocupaciones adicionales contempladas por los investigadores para el
desarrollo de método de asignacion, bien sea por realimentacién de estados o de la
salida es la robustez. Hay que considerar que el método de asignacion EA no es un
método robusto en si mismo, sino que es necesario establecer estrategias que permitan
“robustificar” el proceso. En cierto modo los trabajos realizados por [1985, Andry]
aplicados al control de vuelo ya trataba aspectos relacionados con la robustez del
método.

Los trabajos de [1994, Patton] presentan directamente el problema del control robusto
por asignacion de autoestructuras, tomando como indices de robustez las funciones de
sensibilidad y sensibilidad complementaria.

Aplicando el método EA a un piloto automatico genérico, que tiene como requisito el
desacoplo de los modos del sistema, [1992, Wilson] presenta de nuevo el problema de
la asignacion robusta de la autoestructura, concretamente aplicada a la estabilidad
robusta.

El interés por la técnica EA reaparece con [2002, Duan]. En este trabajo se denomina a
la técnica ESA (Eigenstructure Assignment). Se propone la resolucion de la
autoestructura mediante la introduccion de dos algoritmos, que permiten la repeticion de
los autovalores en lazo cerrado respecto de los de lazo abierto. Este mismo investigador
vuelve a proponer la misma técnica en [2003, Duan] aplicable a realimentacion de la
salida. Asi mismo, en [2005, Xue] se trata de nuevo la técnica del método de asignacién
EA, denominandola también ESA.

Es interesante resaltar que la asignacion de autoestructuras también ha sido atendida por
los investigadores desde el punto de vista de la generacion y disefio de herramientas
aplicables al céalculo de controladores por diferentes técnicas. Cabe destacar en
particular dos herramientas utilizadas para entorno MATLAB desarrolladas por [1998,
Liu] y [2002, Magni].

2.3.2. APLICACIONES DE LA TECNICA DE ASIGNACION DE
AUTOESTRUCTURAS AL SECTOR AEROESPACIAL

La aplicacion de los sistemas de control al campo aeroespacial se extiende desde el
campo aerondutico con todos los tipos de aeronaves comerciales, de transporte,
militares y mas reciente la aparicion de las aeronaves no tripuladas, hasta el aeroespacial
incluyendo diversos tipos de vehiculos, entre los que se encuentran los lanzadores y
vehiculos espaciales de aplicaciones diversas. Aunque es posible encontrar aplicaciones
dedicadas de control automatico en determinados elementos instalados a bordo de
cualquier vehiculo aeroespacial. Con el objeto de ilustrar la aplicacion de la técnica de
asignacion de autoestructuras se van a enumerar una serie aplicaciones al sector
aeroespacial.

La aplicacion al controlador lateral de una aeronave se muestra en [1978,
Srinathkumar]. En este trabajo se muestra la metodologia EA, aplicada a una aeronave,
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mediante realimentacién de la salida. En el mismo sentido se encuentra el trabajo de
[1988, Mudge].

En el trabajo de [1985, Sobel], se marca la pauta de desarrollo de algoritmos para la
asignacion de la autoestructura aplicada también al desarrollo de sistemas de control de
vuelo en el sector aeronautico. Se propone el desacoplo de los modos para encontrar
independencia entre los movimientos de la aeronave. Ademas de este trabajo este autor
también presenta el [1985, Sobel y Shapiro], aplicado al control de vuelo igualmente.

Continuando con el vuelo automatico, aparece la aplicacidn a autopilotos de misiles. El
trabajo desarrollado por [1992, Wilson] desarrolla un controlador realimentando la
salida, que tiene como objetivo conseguir la mejor autoestructura alcanzable para
mantener criterios de robustez. Se utilizan criterios de minimizacion entre
autoestructuras reales y alcanzables por medio de la aplicacion de la ecuacion de
Lyapunov.

Otro trabajo relacionado con los autopilotos aplicados a misiles es el de [2001, Dall] ,
donde se disefia un controlador para este tipo de vehiculos basado en asignacién de
autoestructuras multi-modelo. El trabajo incluye técnicas de analisis y sintesis p.

El trabajo de [2007, Bong] presenta la relacion entre los métodos de disefio EA y el
control de vuelo. En el trabajo se valora la estabilidad robusta frente a variaciones de los
parametros del sistema, en el que se trata la pretendida falta de robustez del método.

En el mismo sentido que el anterior el trabajo de [1998, Patrick] muestra la aplicacion
de la metodologia al disefio de controladores que ofrecen robustez, agilidad y mejora de
las cualidades de vuelo en una metodologia denominada CRAFT.

Dentro de esta perspectiva historica es necesario mencionar los trabajos desarrollados
para Garteur por [1997, Faleiro] aplicados al control de vuelo de aeronaves (RCAM),
asi como los desarrollados por [1997, De la Cruz] sobre el mismo tema.

Abordando los trabajos comparativos entre diferentes técnicas y la metodologia EA,
cabe mencionar los trabajos de [2001, Lohsoonthorn], donde la aplicacién se encuentra
en el controlador longitudinal de una aeronave hipersénica, tratando de desacoplar los
modos identificados como periodo corto y fugoide. En este trabajo se comparan las
técnicas H,, y la EA.

En otro tipo de aplicaciones aeroespaciales, en concreto de la tecnologia de lanzadores
espaciales, se encuentra el trabajo de [2002, Oliva]. El trabajo compara la metodologia
EA con las técnicas de control 6ptimo. El objetivo es estudiar el desacoplo de los modos
obtenidos mediante la aplicacion de ambas técnicas.

Respecto de los recientes trabajos aparecidos en los que se retoma la metodologia EA,
denominandola metodologia ESA, el trabajo de [2004, Tsai] combina la metodologia
EA con los métodos LEQG/LTR, aplicados al control de actitud de un satélite. Se tratan
los aspectos relacionados con la robustez del sistema y tratando de minimizar las
limitaciones de cada uno de los métodos tratados.
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Enlazando el control de actitud con estructuras flexibles y con la técnica EA, se han
desarrollado diversos trabajos. Cabe resefiar el trabajo de [1989, Juang], en el que se
trata la asignacion de autoestructura robusta, para lo que se utiliza descomposicion QR.

Las actividades presentadas en [1987, Clark] aplican la metodologia EA en el desacoplo
de la vibracion a que es sometida una estructura flexible. Se trata de una aplicacion
directa de la técnica a los modos presentados por la estructura.

El trabajo de [2002, Merkel], presenta la metodologia EA aplicada al control de
elasticidad de elementos flexibles en el ambito aerondutico, y en el que se plantea un
método de resolucion para un sistema con incertidumbres en el modelo.

Respecto de los controladores longitudinales el trabajo de [2002, Crassidis], expone la
aplicacion de la técnica EA al controlador longitudinal de periodo corto del simulador
denominado VISTA (Variable Stability Inflight Simulator Test Aircraft).

Una aplicacion de las técnicas EA a elementos embarcados se presenta en [2004,
Kyongsoo]. La aplicacion EA en esta tesis se realiza sobre un espejo primario de
telescopio de aplicacion espacial.

La técnica EA también se aplica al control lateral de velocidad de misil. Este trabajo se
presenta en [2003, Bruyere]. Respecto del control robusto son diversos los trabajos
desarrollados y presentados en la literatura técnica. Técnicas de control robusto
aplicadas a lanzadores, [2003, Ganet], a control de vuelo robusto [2003, Satoh], o
incluso combinando técnicas EA y QFT [2004, Wu].

El trabajo de [2006, Mehrabian] aborda la aplicacion de técnicas EA al piloto
automatico de misiles. El objetivo es disefiar controladores adaptativos mediante la
comparacion de métodos disefiados con técnicas EA y de ganancia programada.

A pesar de que la técnica EA ha sido utilizada ampliamente durante los afios 90, siguen
apareciendo referencias en la literatura reciente de aplicaciones diversas. El trabajo de
[2007, Nieto-Wire] aplica la técnica al disefio de un sistema de control de vuelo para
modelos de tunel aerodindmico de las denominadas aeronaves “tailless”. Esta aplicacion
fue de nuevo presentada en [2009, Nieto-Wire].

En cuanto a la aplicacion en helicdpteros cabe destacar, entre los trabajos iniciales con
aplicacion de autoestructuras, el de [1989, Garrad]. En este el objetivo era obtener un
controlador para desacoplar todos los modos de este tipo de vehiculos, ademas de
disefiar un estimador de estados aplicando técnicas de asignacion de autoestructuras.

Otras aplicaciones en helicopteros como la de [2003, Clarke] tratan de definir la
autoestructura adaptada a especificaciones de tipo militar. EI objetivo principal de este
trabajo fue el de obtener una respuesta satisfactoria del modo de periodo corto. Como
continuacién de este trabajo [2008, Pomfret] adapta la autoestructura, que denomina
ideal del trabajo del 2003 a una aplicacion muy concreta en un modelo de helicoptero
denominado Lynx. De nuevo en el trabajo de [2009, Pomfret] presenta el método EA
aplicado a un helicoptero de rotor simple, y aplicado al caso mas complejo del mando
de velocidad. El objetivo perseguido fue el de desacoplo de los modos basados en
estandares de disefio militares.
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La aplicacion a helicdpteros no tripulados también ha aparecido en algunos trabajos
como el de [2006, Antequera]. En este se considera la aplicacion de la técnica por
realimentacion de estados y se comparan los resultados con un controlador LQ disefiado
para esta funcion.

Un trabajo mas reciente como el de [2008, Srinathkumar] presenta la adaptacion de la
teoria y métodos de la asignacion de autoestructuras a las cualidades de vuelo de
helicopteros y al controlador lateral-direccional de aeronaves.

El control de vuelo sigue recibiendo atencion por parte de los disefiadores de sistemas,
en los que se combinan diversas técnicas de disefio. En este sentido, el trabajo de [2008,
Douik] presenta la combinacion de los sistemas de hormigas (Ant Systems) con
métodos LQR para encontrar un controlador por realimentacion de estados basado en
técnicas EA.

Un escenario novedoso en lo que control de sistemas aeroespaciales se refiere se abre
con los vehiculos no tripulados (UAV y UAS). Estos vehiculos desde su aparicion, han
sido progresivamente adaptados a diversas utilizaciones ofreciendo escenarios nuevos
para los sistemas de control. El tipo de vehiculos no tripulados es variopinto,
ofreciéndose vehiculos de ala fija y ala rotatoria. La aplicacion de los métodos de
control basados en autoestructuras se presentan en las aplicaciones presentadas en
[2009, Yanguo] y en [2010, Thimmaraya].

2.3.3. ROBUSTEZ EN SISTEMAS AEROESPACIALES

Como consecuencia del proceso de disefio pueden aparecer modos de comportamiento
dinamico no deseados, debido a consideraciones no tenidas en cuenta, no simuladas o
simplemente como consecuencia de interacciones interiores o exteriores no modeladas.
A pesar de estos inconvenientes de disefio, se pretende que el sistema responda con
ciertas garantias cuando se presentan estos imponderables.

Para solucionar esto, se dice que el sistema tiene que ser robusto, disponiendo por ello
de cierto grado de robustez. Por lo tanto, se podria describir la robustez como la
habilidad del sistema de control para mantenerse dentro de las prestaciones nominales
del mismo frente a perturbaciones interiores o exteriores.

Cualquier sistema dispone de ciertos modos de funcionamiento que no son del todo
independientes entre si, ya que se presenta cierto grado de acoplamiento entre los
mismos. En cualquier proceso de disefio se ha de tener en cuenta el acoplamiento
existente, requiriendo que el acoplamiento cruzado entre los distintos modos sea
minimo. Esta caracteristica de disefio se denomina “desacoplamiento entre modos”,
consiguiéndose con ello en realidad afiadir robustez al sistema.

Debido a la interdependencia de los modos que se presenta en los sistemas MIMO,
intentar mantener los margenes de estabilidad en un lazo del sistema puede llevar a
degradar las prestaciones de cualquier otro del sistema. Por ello, los sistemas MIMO
requieren una medida de la robustez de la estabilidad global del mismo, consiguiendo
comportamientos aceptables dentro de los rangos de disefio.
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Entre los trabajos mas interesantes relacionados con el incremento de robustez de los
sistemas a los que se ha aplicado la metodologia EA, se extraen los siguientes:

Se presenta en [1987, Junkins] una metodologia de robustificacion de la metodologia
EA, basada en la definicion de subespacios de autovectores admisibles. La formulacién
estd basada en la resolucion del problema mediante minimos cuadrados y
descomposicion en valores singulares. Persigue la técnica de robustificacion que los
autovectores en lazo cerrado estén préximos a un conjunto unitario de vectores
previamente definidos y que a la vez lo sean a los autovectores en lazo abierto.

Otras técnicas de robustificacion, tratan del problema de robustez parcial en la
asignacion de los autovalores del sistema. Estos se tratan en [1987, Nichols], donde se
propone un método de proyeccion nuevo para obtener asignacién parcial. El proceso de
robustez estudia la sensibilidad de los autovalores asignados. Se introduce el concepto
aproximado que relaciona la robustez con la insensibilidad de las soluciones obtenidas.

Posteriormente se presentan los trabajos de [1988, Mudge], en los que se relaciona el
problema de la robustez con la sensibilidad de los autovalores de nuevo. Asi mismo, se
propone la resolucion del espacio alcanzable por medio de descomposicion en valores
singulares, SVD, aplicados a la realimentacion de estados. Se presenta en este trabajo
una aplicacion al control de aeronaves.

El trabajo de [1989, Burrows] retoma la descomposicion en valores singulares para la
obtencion de la autoestructura deseada, basando la robustez en la sensibilidad de la
autoestructura.

En [1994, Chouaib] se muestra interés por el desacoplo de los modos del sistema y el
calculo de la sensibilidad minima para la asignacion de la autoestructura proponiendo
un nuevo procedimiento. Este se basa en la minimizacion de la sensibilidad de los
autovalores asignados utilizando los grados de libertad ofrecidos por asignacion de los
autovectores.

Una aplicacion al campo de los lanzadores se presenta en [2003, Ganet]. Este trabajo
estd enfocado al disefio y desarrollo de sistemas de control robusto mediante técnicas de
Asignacion de Autoestructuras y H,, para aplicar a lanzadores. Este trabajo se centra en
la flexibilidad de los lanzadores del futuro, y pone de manifiesto la complejidad de
obtencidn de controladores con estas caracterisiticas.

La medida de robustez de sistemas aeroespaciales en los que se presenta incertidumbre
paramétrica es tratada en el trabajo de [2005, Bruyere]. El analisis de robustez se realiza
sobre un misil con control de aceleracion lateral.

Desde el punto del vista del analisis de robustez y sintesis de controladores cabe
destacar el trabajo de [2001, Boulet], en el que se presenta la técnica de sintesis p
aplicada a estructuras flexibles de aplicacion espacial.

Desde la perspectiva puramente teodrica es interesante mencionar las definiciones y

demostraciones relacionadas con la sensibilidad de las matrices del sistema y de los
autovalores y autovectores del mismo en [1965, Wilkinson].
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El anélisis y sintesis p se postula como un método interesante en la determinacion de la
robustez de un sistema y la posterior sintesis bajo criterios de iteracion. El trabajo de
[2001, Dall] cubre estos aspectos a la vez que aplica estas técnicas, junto con la
asignacion de autoestructuras, en el disefio de un piloto automatico robusto de un misil.

En los ultimos afios los aspectos relacionados con la robustez vuelven a tomar
importancia y se plasman en los trabajos realizados en ONERA y concretados en [2002,
Magni]. En este trabajo, se concentran los conceptos de robustez y los de control modal.

La robustez y el nimero de condicion son relacionados en [2009, Tsakiris]. Se propone
un algoritmo denominado APA (Affine Projection Algorithm) que tiene como objetivo
forzar la realimentacion de sistemas regulados mediante optimizacion del namero de
condicion de la matriz de inversion.

2.3.4. ELASTICIDAD Y VIBRACION EN VEHICULOS
AEROESPACIALES

Este ultimo apartado estd dedicado a la presentacion de trabajos relacionados con la
elasticidad y vibraciones en vehiculos aeroespaciales y sobre las posibilidades de
atenuacion de las mismas. La preocupacion por la elasticidad de los vehiculos de
aplicacion aeronautica y aeroespacial es un tema de constante preocupacién que se
manifiesta en forma de deformaciones y vibraciones de los elementos que constituyen
cualquier tipo de vehiculo. Es por esto por el que la elasticidad conlleva a la
consideracion de flexibilidad sobre cualquier vehiculo y por tanto a la complejidad del
modelo matematico.

La presentacion de estos trabajos se lleva a cabo desde la perspectiva de los sistemas de
control y de su influencia sobre la orientacion de un vehiculo espacial para tratar de
plasmar la preocupacion existente en el sector aeroespacial sobre este asunto. Algunos
de los trabajos relacionan las propiedades elasticas del sistema con métodos de control y
con analisis de robustez.

El control de vehiculos aeroespaciales puede presentarse de forma desacoplada en lo
que al control de ejes se refiere. Generalmente, se presentan controladores individuales
para cada uno de los canales de control del vehiculo o bien se agrupan parcialmente
para disefiar controladores de dos ejes, como por ejemplo el de alabeo y guifiada y de
forma adicional, no siempre necesaria el controlador de cabeceo. Esta consideracion
queda patente en [1985, Wie]. En este se presenta un controlador de alabeo-guifiada
para un satélite flexible, poniendo de manifiesto la necesidad de una Idgica de control
adecuada a las caracteristicas de los elementos adosados y considerados flexibles.

El trabajo de [2000, Grewal] estudia las caracteristicas de robustez de un vehiculo
espacial flexible, evaluando controladores LQG/LTR y H.,. Cabe destacar el modelado
matematico basado en la formulacion Lagrangiana.

El problema de vibracion que aparece en vehiculos con elementos adosados
considerados grandes en términos de sus dimensiones es de completa actualidad. La
supresion de la vibracion activa de elementos flexibles en satélites y los problemas
presentados en el control de actitud se presentan en [1998, Di Gennaro]. Como en otros
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trabajos la formulacion del modelo es Lagrangiana y se consideran tanto los modos de
deformacion longitudinales como los transversales.

El problema de la vibracion y deformacion de superficies flexibles se pone de
manifiesto en [2006, Wen-Hua], donde se presenta una técnica de control denominada
“Disturbance Observer Based Controller (DOBC)” que persigue la cancelacion sobre
los modos flexibles de un vehiculo flexible de las perturbaciones externas al mismo,
junto con el analisis de robustez frente a incertidumbres. Trabajos més recientes siguen
presentando sus investigaciones en la reduccion de vibracién como se muestra en [2008,

Quinglei].

Otro aspecto interesante esta relacionado con el modelado matematico del sistema
flexible. Esta consideracion ha sido recogida en las publicaciones especializadas donde
cabe destacar los trabajos de [1987, Meirovich] y [1995, Meirovich], en los que se
presentan las ecuaciones dinamicas de vehiculos aeroespaciales que modelan el
comportamiento del mismo.

El acoplamiento mecanico que presentan los vehiculos aeroespaciales entre los
elementos flexibles y los elementos considerados rigidos es un aspecto interesante, que
ha motivado esta tesis, y que ha sido tratado en algunas publicaciones como la de [2007,
Ishimura]. Otro aspecto interesante es el del amortiguamiento de un vehiculo flexible.
Desde el punto de vista puramente matematico, es decir del modelo, la consideracion
del amortiguamiento ha de ser precisa, ya que el sistema real dispone del mismo. Esto
conlleva a la determinacion del comportamiento del sistema en lazo cerrado en
presencia de sistemas amortiguados. Este tema es tratado en [2008, Cai].

Las técnicas de control adaptativo aplicado a vehiculos espaciales flexibles también son
tratadas en la literatura. En [2007, Maganti] se evalia un controlador adaptativo
simplificado disefiado para la supresion (atenuacion) de vibraciones en elementos
flexibles externos al vehiculo. El control adaptativo aplicado al disefio de sistemas de
control de actitud se presenta en [2002, Le Dul].

El problema de los vehiculos con aplicacion espacial flexibles es tratado en la literatura
con profusion. En [2007, Quinglei] se trata el problema del control de la vibracién de
vehiculos espaciales flexibles en presencia de perturbaciones externas y de
incertidumbre en el modelo. Se disefia un controlador estatico que realimenta la salida
comparandolo con una version adaptativa del mismo.

En [2008, Jiang] se trata el mismo problema, el de la reduccion de vibracion en los
elementos flexibles de vehiculos espaciales. En este articulo se disefia un controlador
dinamico con tal objetivo junto con la utilizacién de materiales disefiados para tal fin.
Otro trabajo adicional al anterior es el presentado por [2007, Hu], donde el objetivo es
comparar controladores disefiados con diferentes técnicas para atenuar vibraciones en
las maniobras de actitud.

La supresion de vibraciones con sensores y actuadores no coincidentes, y con aplicacion
de los métodos EA son propuestos en [2009, Rastgaar]. En donde la base del disefio de
los controladores EA reside en la ortogonalidad entre los autovectores del sistema en
lazo abierto y en lazo cerrado. Se presenta una interesante aproximacion a la
ortogonalidad como medio de mejorar la robustez del sistema.
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2.4. CONCLUSIONES

Esta seccion dedicada al estado del arte ha tratado de plasmar la literatura, trabajos y
articulos de interés relacionados con las principales disciplinas que son necesarias para
el desarrollo de esta tesis. Se han mencionado trabajos relacionados con la ingenieria
aeroespacial, las vibraciones en vehiculos aeroespaciales y las técnicas de control,
prestando especial atencion a los métodos de asignacion de autoestructuras. Los trabajos
y articulos son diversos, y en referencia a las vibraciones en vehiculos aeroespaciales y
los métodos de control basados en técnicas EA se ha querido poner de manifiesto el
interés en este campo por medio de trabajos recientes.
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CAPITULO 3

EL CONTROL DE ACTITUD EN SISTEMAS ESPACIALES

3.1. INTRODUCCION

El control de actitud de un sistema espacial, desarrollando cualquier tipo de 6rbita, tiene
como funcién orientar al vehiculo de una forma determinada que ofrezca un
apuntamiento acorde a las especificaciones requeridas.

La tarea de control de actitud se centra por tanto en controlar la orientacion del
vehiculo. Estas funciones recaen sobre un subsistema denominado subsistema de
control de actitud. Este tipo de subsistemas generalmente resuelven la actitud a bordo
del vehiculo, de forma complemente autbnoma, aunque existen técnicas para resolverla
desde tierra.

Cualquier vehiculo espacial, 0 mas concretamente cualquier satélite desarrollando una
Orbita cualquiera, se encuentra sometido a un conjunto de perturbaciones que alteraran
la orientacion del mismo. El conocimiento de estas perturbaciones, junto con la
especificacion del sistema de control de actitud, permitira obtener los apuntamientos
requeridos en las diferentes misiones.

Por tanto, el subsistema de control de actitud, es un sistema de control automatico,
formado por un conjunto de sensores y actuadores que basado en el conocimiento de la
dinamica del sistema permite reaccionar de forma adecuada frente a perturbaciones
mediante las acciones de control necesarias. Controlar la orientacion del satélite permite
obtener diferentes apuntamientos para los instrumentos instalados a bordo o para
posicionar las antenas de los enlaces de transmision y recepcion en una direccion
determinada o realizar maniobras de reorientacién para obtener apuntamientos
diferentes.

Todo lo expuesto lleva al planteamiento del problema de determinacién de actitud y su
control, sucintamente introducido en el CAPITULO 1. Una adecuada seleccion de
sensores Yy actuadores dependiente del tipo de satélite, del tipo de estabilizacion y de los
apuntamientos requeridos, permitird cumplir las especificaciones. A modo de ejemplo la
Figura 3.1 representa un controlador de actitud simple de un eje, introduciendo un
controlador PD. En ella se observa que la determinacion de actitud esté llevada a cabo
por los sensores de posicion y de velocidad como en cualquier otro sistema de control.
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Figura 3.1: Control de un Eje de Actitud mediante un Sistema SISO.

3.2. CARACTERISTICAS DE LOS SISTEMAS ESPACIALES

Un vehiculo espacial, 0 mas concretamente un satélite, esta formado por un conjunto de
subsistemas a los que naturalmente se les atribuye una funcion determinada. Al
conjunto del satélite se le denomina plataforma, concentrando los subsistemas
mencionados. Los subsistemas integrados en la plataforma tienen relacién directa con la
mision para la que ha sido disefiado el satélite. Los subsistemas generalmente
disponibles se muestran en la Figura 3.2, siendo sus funcionalidades las siguientes:

- Subsistema de control de érbita y actitud (AOCS: Attitude and Orbit Control
System): Realiza el control de actitud y de 6rbita cuando son integradas estas
funcionalidades.

- Subsistema de potencia eléctrica: Genera y controla la energia eléctrica del
satelite.

- Subsistema de control térmico: Controla las temperaturas de los elementos
mas susceptibles.

- Subsistema de comunicaciones (COMM): Realiza la transmision y recepcion
de datos entre los centros de control y el satélite.

- Subsistema de gestion de datos (OBDH: On Board Data Handling): Es el
computador principal del satélite. Tiene enlace con todos los subsistemas.

- Subsistema de carga de pago: Son los equipos que llevan a cabo la mision a
desarrollar. Puede tener diferentes objetivos:

o Comunicaciones.

Carga de caracter meteorolégico.

Exploracion de la Tierra.

Experimentos cientificos.

O OO
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Carga de Pago
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Terrestre
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Control Propulsion Potencia ) Control Estructura Telemetria y
de Actitud P Eléctrica | Térmico Telecomando

Bus del Satélite

Plataforma

Figura 3.2: Diagrama de Bloques General de los Subsistemas Integrados a bordo
de un Satélite.

Ciertos elementos pertenecientes a alguno de los subsistemas pueden estar integrados
fuera de la plataforma. Entre estos se encuentran las antenas o los panales solares.
Desde la perspectiva del control de actitud, se plantea el problema de disponer de dos
conjuntos de equipos. Los primeros los alojados en la plataforma y los dispuestos en el
exterior de esta. Este tipo de disposicion de elementos y equipos tiene influencia sobre
los momentos de inercia del satélite y por tanto sobre la estabilizacion del mismo. Por
otra parte afiade una complicacion adicional. Se trata del caracter de flexibilidad de que
estan dotados tanto la plataforma en si misma y la que tienen los elementos externos,
sobre todo si las dimensiones de estos son apreciables. Los segundos son los elementos
que pueden ser considerados flexibles, con sus modos de vibracidn propios. Respecto de
estos, se hace la consideracion de elementos rigidos comparados con los anteriores. A
este Gltimo conjunto pertenece la plataforma del satélite. Se presenta, por tanto, una de
las consideraciones bésicas para el desarrollo de esta tesis, que fue presentado en
CAPITULO 1. Se trata de la consideracion de rigidez de la plataforma del satélite,
frente a la de flexibilidad de los paneles solares. Esto implica que cualquier maniobra de
orientacion de la plataforma podria excitar alguno de los modos flexibles de los paneles,
y por tanto someterlos a un estrés innecesario. Asi mismo, cualquier perturbacion sobre
los elementos flexibles, debido a sus dimensiones, podria influir sobre el apuntamiento,
variando por tanto la actitud del satélite.

3.3. CONCEPTOS RELACIONADOS CON LA ACTITUD DEL
VEHICULO

A lo largo del desarrollo de la tesis se van a utilizar conceptos relacionados con el
planteamiento de la aplicacion aeroespacial. Se introducen en este apartado los
conceptos relacionados con el proceso de control de actitud de un satélite, con los tipos
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de sensores y actuadores y con las diferentes perturbaciones de caracter externo que
pueden perjudicar a la orientacion del vehiculo.

3.3.1. DETERMINACION DE ACTITUD

Se conoce como determinacién de actitud al proceso de conocer la orientacion del
satélite desarrollando su érbita. Para ello ha de disponer de sensores que tomen medidas
de diferentes caracteristicas para tomar una decision sobre la orientacidn del satélite.

De forma adicional, ademéas de los sensores, la determinacion de actitud se basa en
algoritmos robustos que permiten conocer de forma fiable la posicién del satélite en su
Orbita y el error de apuntamiento cometido. Mediante la determinacion de actitud se
conocen bien los angulos de Euler y los componentes del cuaternién, es decir se conoce
la posicion relativa del sistema de referencia ligado al cuerpo del satélite frente a
cualquier otro sistema de referencia.

Para determinar la actitud es necesario conocer a bordo la magnitud de las componentes
de la velocidad angular, para resolver la ecuacion dindmica, o para obtener las
componentes del cuaternion. Esta velocidad angular puede estar suministrada por
girdscopos de velocidad o bien ser estimada a partir de las mediciones de otro tipo de
Sensores.

La determinacién de actitud puede ser obtenida a partir de la lectura conjunta de
diversos sensores, mediante fusion de sensores. Al menos un sensor es necesario en el
desarrollo de las drbitas, para determinar la actitud del satélite. La combinacion de la
lectura de diversos sensores junto con el modelo dinamico del satélite lleva a dos
metodologias en la resolucion del problema de determinacion:

- Meétodos deterministicos 0 métodos punto a punto: Estiman solo la actitud,
basados en la observacién de vectores de al menos dos sensores.

- Métodos de estimacion recursiva: Estima los elementos de un vector de estado
a partir de medidas procedentes de diversos sensores. Este es el caso de
aplicacién de magnetometros en la determinacion de velocidades angulares y
elementos del cuaternion.

Existen diversos algoritmos ampliamente referenciados en la literatura para ambos
métodos. Para los métodos deterministicos se encuentran los algoritmos denominados
TRIAD y QUEST [1981, Shuster]. Para el segundo de los métodos la aplicacion mas
comun es la de un filtro de Kalman extendido.

El proceso de determinacién de actitud, dependiendo de la mision desarrollada y del
tipo de satélite, puede presentarse en varias fases:

- Adquisicion: En esta fase el sistema ha de estimar la orientacion inicial y las
velocidades de rotacién de los ejes.

- Control de la trayectoria del satélite: EIl satélite por medio de las acciones de
control empieza a mantener una orientacion determinada. En esta fase los
paneles, si estuvieran disponibles, ya generarian potencia eléctrica.
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- Control de apuntamiento fino: El satélite esta estabilizado inercialmente,
permitiendo un apuntamiento preciso de antenas e instrumentos cientificos, si
estuvieran instalados a bordo.

- Control de Orientacion: El satélite sigue los comandos generados de forma
manual o autom@tica para obtener una orientacion particular.

Tanto en la fase de adquisicion como en la de control de la orientacion, el satélite esta
girando sobre alguno de los ejes principales, o sobre algin otro no coincidente con los
mismos. En estas fases la velocidad de giro mayor serd la obtenida en la suelta del
satélite. Las fases de control de la trayectoria y de control de apuntamiento fino vienen
determinadas por la cantidad de error obtenido por desviacién de la actitud respecto de
una actitud definida como nominal.

El proceso de determinacion de actitud debe ser completamente fiable y robusto. De
esta forma se pretende que el satélite disponga de una fiabilidad lo méas alta posible, por
tanto en la determinacion de actitud deben garantizarse la medidas de los sensores y un
calculo preciso. De esta informacion depende el cambio de orientacion del satélite
realizado de forma automatica, o incluyendo también aquellos llevados a cabo por
comando. Esto permitiria cambiar de modo, bajo la ejecucion de un conjunto de leyes
de control.

3.3.2. SENSORES

Entre los sensores susceptibles de ser integrados a bordo del satélite y Gtiles en el
proceso de determinacion de actitud se encuentran los siguientes, estando detallados de
forma mas especifica en la Tabla 3.1, en donde se ofrecen datos generales de su
precision.

- Sensores de velocidad: Estos miden la velocidad de rotacion alrededor de
alguno de los ejes principales. Por medio de integracién se obtiene posicidn
angular. Se utilizan principalmente en la fase de adquisicion.

- Sensores de apuntamiento: Son aquellos que realizan medidas de algun
elemento determinado:

0 Sensores solares.
0 Sensores terrestres.
0 Sensores estelares.
- Sensores de campo magnético: Miden la magnitud del campo magnético

terrestre.
Tipo de Sensor Precision Aplicabilidad
) 1.0° 2 5000 Km. Medidas de actitud relativa a} ) la
Magnetometros componente local del campo magnético.

5.07a 200 Km. Aplicable por debajo de 6000 Km.

0.05° Orb. GEO Presentan incertidumbre en la deteccion
0.1° Orb. LEO del horizonte.

Sensores Terrestres

Sensores Solares 0.01° Campo de vision tipico +£30°
Sensores Estelares 2 arc-seg. Campo de vision tipico £6°
Girodscopos 0.001 °/hr Necesitan realizar un reset periodico.

Tabla 3.1: Comparacion entre los Tipos de Sensores para Determinacion de
Actitud.
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3.3.3. ACTUADORES

Ademas de los sensores, a bordo del satélite se instalan los necesarios actuadores para
controlar la orientacion del satélite. EI modelado matematico de estos, junto con el de
los sensores, y la aportacion matematica del sistema dindmico, permiten obtener las
estimas de actitud, ademas de sus errores. Los elementos mecanicos o eléctricos
encargados de variar la posicion angular del satélite son de diversos tipos:

- Ruedas de reaccién: Consisten en un motor eléctrico con una carga acoplada
que se aceleran en funcion de la demanda de par producida.

- Ruedas de momentos: ES un sistema de las mismas caracteristicas que el
anterior, con una masa acoplada de mayor dimensién, que tienen como objetivo
suministrar momento angular al satélite. Estdn girando permanentemente para
conseguir el momento deseado.

- Jets (Thrusters): Son dispositivos que expulsan una cierta cantidad de un gas
(hidracina). Mediante la combinacion de varios de ellos se pueden obtener pares
alrededor de cualquiera de los ejes del satélite.

- Magnetopares: Estos actuadores son de caracter magnético. Consisten en
arrollamientos de cobre a modo de bobinas eléctricas, que al ser excitadas con
una corriente eléctrica producen un par electromagnético que interacciona con el
campo magnético terrestre produciendo pares alrededor de los ejes del satélite.
Estos se disponen alineados con los ejes principales de inercia.

El control de actitud se puede llevar a cabo mediante la instalacion de alguno de los
actuadores mencionados, o por medio de combinacion de estos.

3.3.4. REPRESENTACION DE ACTITUD

La representacion de la actitud de cualquier satélite esta referida al modo en que la
orientacion va a ser presentada y por medio de qué pardmetros se va a llevar a cabo. Es
habitual utilizar los siguientes métodos de representaciéon, que son detallados en la
Tabla 3.2 [1990, Wertz], [1997, Sidi]:

- Cosenos Directores: EI conocimiento de los elementos de la matriz de cosenos
directores es equivalente a conocer la actitud del satélite con respecto a un
sistema de referencia coordenado.

- Angulos de Euler: Este tipo de representacion consiste en tres rotaciones
sucesivas alrededor de los ejes del satélite. Con ello, cualquier cambio en la
orientacion del satélite puede ser indicada mediante tres giros sucesivos,
obteniendo con ello desde la perspectiva matematica una matriz de orientacion
determinada. Este método posee ciertos inconvenientes. Uno de ellos implica la
utilizacioén de relaciones matematicas no lineales en la caracterizacion de la
cinematica del satélite. Los valores que pueden obtenerse en los giros alrededor
de los ejes, pueden presentar singularidades, que harian que el célculo
matematico fuera complicado.

- Parametros de Euler-Rodrigues, cuaterniones: Frente a los anteriores, la

utilizacion de cuaterniones introduce simplicidad en el célculo, ya que las
ecuaciones de prediccion de actitud pueden ser tratadas de forma lineal. A
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diferencia del anterior no se presentan singularidades, y no se presentan
ecuaciones transcendentales.

Parametrizacion Ventajas Desventajas Aplicabilidad
. . T f i0
Cosenos No ofrece Seis parametros ransformacion de
- . . vectores de un sistema
Directores singularidades | redundantes .
de referencia a otro.
. Funci .
No dispones de trlim:::::lz tricas Control de actitud de
Angulos de Euler parametros Prgsen ta ) satélites  estabilizados
redundantes . . en tres ejes.
singularidades
Un parametro | Determinacion de
q No ofrece redundante. actitud de  satélites
Cuaterniones . . Cr e .
singularidades. | Interpretacion fisica | estabilizados en tres
difusa. ejes.

Tabla 3.2: Tabla Comparativa de las Parametrizaciones de Actitud.

Para ilustrar de forma gréafica el concepto de maniobra de actitud se representa en la
Figura 3.3, en la que se observan las maniobras de alabeo, cabeceo y guifiada (Roll,
Pitch, Yaw), a las que puede ser sometido cualquier vehiculo aeroespacial.

Yp:PITCH

Figura 3.3: Maniobras de Actitud Mediante Angulos de Euler (Roll-Pitch-Yaw).

3.3.5. CONTROL DE ACTITUD

A partir de la informacion facilitada en el proceso de determinacién de actitud, se lleva
a cabo el control de actitud. Cada satélite realiza su proceso de control basado en los
controladores especificos disefiados al efecto y con los actuadores integrados en el
subsistema de control de actitud.
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Sin pérdida de generalidad, puede decirse que el objetivo del control de actitud es
mantener al satélite con un apuntamiento determinado, que involucra tanto a
velocidades como a angulos de actitud. Este apuntamiento ha de ser aceptable con
arreglo a unos limites establecidos, a pesar de las perturbaciones que acttan sobre el
satélite. La Figura 3.4 modela un sistema MIMO, extension del sistema SISO de la
Figura 3.1, disponiendo de control en cada uno de los ejes, y resolviendo los
apuntamientos deseados con arreglo a la consigna.

\4

CONSIGNA
DE ) SUMADOR p CONTROLADOR [ ACTUADORES w| PINAMICA DEL g ACTITUD
ACTITUD gl VEHICULO L
A
ESTIMACION P SENSORES DE
DE ACTITUD l POSICION )l

Figura 3.4: Diagrama de Bloques Representativo de un Control de Actitud
Generalizado.

El proceso de determinacion y control de actitud a partir del modelo matematico se
representa graficamente en la Figura 3.5. Se observa en ella que se ha incluido la fase de
robustez como una de las preocupaciones del disefiador del sistema de control de
actitud.

Eeareasrmersersserssesssessseeny
Angulos :

de Euler : perssssn s :

i Modelo Matematico i | Cuaterniones 3 3 - :

> | E

i Determinacion de Actitud : : - :

Figura 3.5: Proceso de Determinacion y Control de Actitud.

3.3.6. METODOS DE ESTABILIZACION

El movimiento de rotacion de un cuerpo libre de pares es estable si este se realiza
alrededor de su eje de mayor o menor momento de inercia, siendo inestable si se realiza
alrededor de cualquier otro eje intermedio. Por tanto el comportamiento del satélite en
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cada uno de sus ejes, en lo que a estabilizacion se refiere, depende en primera instancia
de su configuracion mecanica, de las perturbaciones exteriores ejercidas sobre el
mismo, y de los pares de fuerza a que es sometido. Esto implica que el satélite puede
comportarse de forma estable o inestable. El grado de estabilidad, por tanto, depende de
la configuracion del mismo y del grado de flexibilidad de los elementos exteriores.

Determinar el grado de inestabilidad es importante, conduce a desarrollar un método de
estabilizacion determinado, funcion de la mision encomendada. En si mismo, el tipo de
funcion, y la mision a desarrollar por el satélite permite una clasificacion funcional en
los siguientes dos grupos:

- Satélites con apuntamiento inercial: Destinados a observar un punto fijo de la
esfera celeste.

- Satélites con apuntamiento terrestre: Tienen como objetivo la observacion de
la Tierra.

En funcion de la mision del vehiculo espacial, del tamafio del mismo, de la vida Gtil y
de las prestaciones de apuntamiento sobre alguno de los objetivos, se pueden implantar
diversos tipos de control, y obtener por tanto diversas capacidades. Los tipos de control
aplicados se enmarcan bajo la siguiente doble clasificacion:

- En cuanto a los actuadores:

o Pasivo: No dispone de actuadores. La estabilizacion se realiza de forma
mecénica natural.

0 Semipasivo: Dispone de algun actuador en algln eje, sin renunciar a las
caracteristicas de control pasivo.

0 Activo: Dispone de actuadores en alguno o todos los ejes.

- En cuanto al tipo de control que afecta a la estabilidad:

o0 Control pasivo: La estabilizacion se obtiene por las caracteristicas
mecanicas del satélite.

o0 Control por giro: La estabilizacion se consigue por giro del satélite
completo o de alguna de sus partes.

0 Control en tres ejes: Permite orientar cada uno de los ejes de forma
independiente, disponiendo de un apuntamiento coordinado.

Una de las caracteristicas de los tipos de control se encuentra en la precision. Esta
depende de los actuadores utilizados y de la capacidad de maniobrabilidad.
Precisamente la maniobrabilidad es otra de las caracteristicas de los tipos de control,
pudiendo esta resolverse en traslacion o en rotacion. La Tabla 3.3 muestra las
caracteristicas principales de los tipos de control descritos.
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Traslacion Rotacion

Gradiente de
. Gravedad y Vertical Local de la . o o
Pasivo Rueda de Tierra Ajustes menores Limitada 5
Momentos
Fijos inercialmente en
cualquier direccién. | Ajustes menores Rigidez del
o . +0.3017°
Giro Simple | Reapuntamiento con | en los otros dos vector de hasta +1°
maniobras de ejes. momento astax
Por Giro precesion.
Limitados por la Ajustes menores L Indlcad_a por
. . - Limitado por | la precision
Giro Doble articulacion de la en los otros dos .
: su geometria | de la carga de
plataforma ejes.
pago.
Momento
cero S En cualquier Sin 0.001° hasta
Sin limitaciones S Lo o
(Zero direccion limitaciones 1
Estabilizaciéon | Momentum)
en tres ejes. Dominio del Obtenido por
momento | Apuntamiento vertical | Sélo conseguible medio de 0.1° hasta 1°
(Momentum preciso con “thrusters” ruedas de '
Bias) momentos

Tabla 3.3: Tabla Comparativa de los Métodos de Estabilizacion.

Atendiendo al tipo de estabilidad, y el medio por el que se consigue, se hacen las

siguientes consideraciones:

- Estabilidad por Gradiente de Gravedad:

o Eleje que apunta a Nadir o Zenith es el eje de equilibrio.

o En Orbitas circulares, el satélite tiende a estar alineado con la
combinacidn de efectos que ejercen la fuerza centrifuga y el gradiente de
gravedad.

o El eje de mayor momento de inercia se encuentra a lo largo de la normal
al plano orbital.

o El eje de menor momento de inercia esta alineado con la vertical, eje
zenith-nadir.

o El eje de momento de inercia intermedio, esta alineado con el vector
velocidad.

- Estabilidad por Giro:

o Presentan rigidez en el plano normal al eje de rotacion.

o Ante la presencia de un momento externo constante, el satélite reacciona
mediante una aceleracién angular. La velocidad crece linealmente con el
tiempo.

o Al cesar el momento externo, el satélite mantiene la Gltima velocidad
angular adquirida, produciendo una variacién lineal de la posicion
angular.

0 Los satélites estabilizados por este método, son sélo estables si giran
alrededor del eje de mayor momento de inercia.
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- Estabilidad en tres ejes:

o0 La realizacion de maniobras rapidas de orientacion son conseguidas por
medio de ruedas de reaccidn, instaladas en uno o varios ejes, incluso en
la bisectriz de los mismos. También se logran con sistemas expulsadores
de gas (jets).

o Controladores de tipo magnético, permiten un control continuo. Con
estos actuadores no se pueden realizar maniobras de actuacion rapidas.

o Soluciones mixtas en cuanto a los actuadores. Este tipo de instalaciones
contempla la instalacion de una rueda de momentos en alguno de los
ejes, y un conjunto de actuadores de caracter magnético con una doble
mision, la de suministrar control de actitud en los tres ejes, y la de
favorecer la desaturacién de la rueda. Este tipo de soluciones se
denominan “momentum bias”.

Independientemente del método de estabilizacion seleccionado, la magnitud de los
momentos de inercia juega un papel importante en la determinacion de la estabilidad.
Evidentemente, la precisién en el apuntamiento estd relacionada con los aspectos de
estabilidad y control de actitud mencionados.

3.4. INFLUENCIA DE LA ORBITA

La orbita desarrollada por el satélite tiene una influencia directa sobre el disefio del
sistema de control de actitud. Existe una relacion directa entre las perturbaciones
exteriores y la altura de la drbita. La magnitud de las perturbaciones depende por tanto
del tipo de orbita. Atendiendo a las diferentes Orbitas desarrolladas se dispone de la
siguiente clasificacion [1991, Elices].

- Atendiendo a la altura:
0 LEO (Low Earth Orbit):
=  Altura sobre la superficie terrestre entre 200 y 1000 Km.
= Pueden tener cualquier inclinacion (polar, ecuatorial)
= Orbitas casi circulares (excentricidad cero).
0 MEO (Medium Earth Orbit):
= Altura sobre la superficie terrestre en torno a los 20000 Km.
= Cualquier inclinacion.
0 GEO (Geostacionary Earth Orbit):
= Altura sobre la superficie terrestre en torno a los 35000 Km.
= Inclinacion cero.
- Sentido de rotacion:
0 Progresiva: Gira en el mismo sentido que la rotacién de la Tierra.
0 Regresiva: Gira en sentido contrario al de rotacion de la Tierra. Ver
Figura 3.6.

La influencia de la Orbita se manifiesta en la estabilidad del satélite, y por lo tanto en los
medios para corregirla y orientar el satélite hacia el apuntamiento correcto. Por tanto,
sera necesario disponer de sensores adecuados y actuadores acorde a la dimension de las
perturbaciones. Pero no solo las perturbaciones afectan al apuntamiento, sino que en
Orbitas LEO se manifiesta una progresiva degradacion de la érbita, hecho que produce
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la pérdida de altura de la misma. Si el satélite no estd integrado con sistemas de
correccion de la orbita, inevitablemente perderd altura, manifestandose de forma
importante al final de su vida util. Esta pérdida de altura incidird en un progresivo
aumento de la perturbacion aerodinamica.

Orbita Retrograda Orbita Progresiva

Figura 3.6: Orbitas LEO Progresiva y Regresiva.

3.5. ESPECIFICACIONES DE UN SISTEMA DE CONTROL DE
ACTITUD

Los requisitos de disefio que conllevan a la especificacion dependen del tipo de
aplicacion del vehiculo. Se hace referencia a la precisién de los apuntamientos de los
sistemas de control de actitud y sobre todo se focaliza la atencion a la forma temporal de
los tiempos de respuesta.

3.5.1. ESPECIFICACIONES GENERALES

La especificacion del sistema de control de actitud del que se va a proponer puede estar
realizada atendiendo a la respuesta que ha de dar el satélite en cualquier maniobra o
bien atendiendo a los pardmetros de un sistema excitado en el dominio del tiempo. Los
parametros que determinan la respuesta transitoria del sistema en el dominio del tiempo
son precisamente interesantes para la técnica de control de autoestructuras.

En cualquiera de las fases definidas en el control de actitud, pueden definirse requisitos
que informen sobre los objetivos perseguidos. Entre estos se encuentran el
apuntamiento nominal, el error de apuntamiento permitido, velocidades requeridas y
errores en las mismas y maniobrabilidad en cada uno de los ejes. Ha de tenerse en
cuenta que la aproximacidn que se hace en esta tesis es de angulos pequefios. Aln asi es
necesario definir los rangos de variabilidad angular. La Tabla 3.4 resume de forma
general los aspectos mencionados.
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Agl[:::;?::iglfto Apufl:::l(:ll;e(:lio ©) veﬁggaruf(ﬁ/s) Ma“i"b(ﬁ;‘bi“dad
©) 3o 3o
- Alabeo 3 1 X +90
E‘) Cabeceo 3 1 X +90
= Guifada 5 1 X +180
9 Alabeo X X 0.03 1
E Cabeceo X X 0.03 1
§ Guinada X X 0.03 1

Tabla 3.4: Ejemplo de Especificaciones para la Actitud de Cada Eje del Satélite.

La siguiente especificacion esta relacionada con las especificaciones que determinan el
comportamiento del sistema en el dominio del tiempo. Conociendo los polos
dominantes para cada uno de los modos se pueden conocer las caracteristicas
representativas del dominio del tiempo. La representacion tipica en el dominio del
tiempo esta dada por los valores tradicionales siguientes:

- Error en estado estacionario: es: Este error se computa como la diferencia r-

Yss , Siendo este el valor de la respuesta en estado estacionario.

- Tiempo de subida, t,: Es el tiempo necesario de respuesta desde el 0%, 5% o
10% de su valor final hasta 100%, 95% o 90%.
- Tiempo de pico, t,: El tiempo necesario para que el sistema alcance su valor

maximo.

- Porcentaje de Sobre-elongacion, M,: Se define como la relacion entre el valor
maximo de pico a su valor final.
- Tiempo de asentamiento, t;: El tiempo de asentamiento se define como el
requerido para que el sistema en su valor final converja a un valor del 2%(o 4%).

La Figura 3.7 muestra graficamente los conceptos relacionados con el desarrollo del
transitorio bajo excitacion de tipo escalon.

31



Excitacion Escalon

Amplitud

Tiempo (sec)

Figura 3.7: Especificaciones en el dominio del tiempo.

3.5.2. ESPECIFICACIONES DEL SISTEMA DE CONTROL EN
TERMINOS DE POLOS Y CEROS

Los métodos de asignacion de polos o ceros son extremadamente (tiles para obtener un
comportamiento deseado en el sistema de control de actitud, garantizando la estabilidad
del sistema y por lo tanto del satélite en cualquiera de los ejes que sea necesario actuar.

Los polos se encuentran caracterizados por su frecuencia natural y coeficiente de
amortiguamiento. El disefio se realiza con las técnicas del lugar de las raices, ya que
presentan una forma directa de visualizar los polos y ceros del sistema. Este método de
asignacion directa de polos tiene resultados evidentes en el comportamiento de sistemas
SISO. Sin embargo en sistemas MIMO, esta asignacion de polos puede llevar a una
redistribucion de ceros en el sistema, causando una degradacion de las prestaciones del
mismo.

Asi mismo, con las técnicas del lugar de las raices, las dindmicas indeseadas son
eliminadas mediante la compensacion de polos introduciendo ceros que los cancelen.
Estas técnicas pueden inducir a complicaciones en el comportamiento del sistema
debido a cambios inesperados en el disefio del controlador y a incertidumbres en los
parametros del sistema.
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Dentro de los métodos de control, el método EA, resuelve los problemas de disefio
tratando de posicionar los polos en lazo cerrado en posiciones que mejoren el
comportamiento dindmico del sistema. Mediante la técnica de asignacion de
autoestructuras, ademas de tener en cuenta la posicion de los nuevos polos deseados, es
necesario tener en cuenta la repercusion de los autovectores del sistema.

3.6. ANALISIS MODAL DEL SISTEMA LINEAL EN LAZO
ABIERTO

La estabilidad del movimiento del sistema en lazo abierto puede obtenerse a partir de
una excitacion para cualquiera de los canales, tal como escalon unitario, que permite
conocer la evolucion en el tiempo de la salida. Es al mismo tiempo Util identificar los
modos del sistema por medio de su correspondencia con los autovalores del mismo. La
identificacion de los modos del sistema es una de las tareas necesarias para el
conocimiento exhaustivo del mismo, que permitird desarrollar el controlador por el
método EA. La autoestructura, es decir autovalor y autovector, estan ligados al modo
del sistema.

Sirva este avance de datos numéricos ofrecido en la Tabla 3.5 y de representacion
gréafica de la Figura 3.8 para determinar que existe un autovalor situado en el semiplano
izquierdo que inestabiliza al sistema. EIl resto de polos se sitan en el eje imaginario, 0
muy préximos a este eje.

Modo Autovalor Amortiguamiento LG TG
(rad/s)
Alabeo +2.91e-002 1.00 2.91e-002
Cabeceo 0.0+ 3.24e-002i 0.0 3.24e-002
Guiiada -6.15e-004 + 3.48e-002i 1.76e-002 3.48e-002
Flexién 0.0+ 2.77e+001i 0.0 2.77e+001
Torsién 0.0+ 4.00e+002i 0.0 4.00e+002

Tabla 3.5: Correspondencia entre los Modos del Sistema en Lazo Abierto y la
Autoestructura.
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Autovalores del Sistema en Lazo Abierto
500

400 - X -

300 - -

200 - -

100 - -

Eje Imaginario
o
X
X%X
X

-100 - -

-200 | 1

-300 - -

-400 - x y

-50

L L
0.03 -0.02 -0.01 0 0.01 0.02 0.03
Eie Real

Figura 3.8: Posicion de los Polos del Sistema Linealizado en Lazo Abierto.

Los valores obtenidos para los autovalores no permiten concluir que el sistema de forma
global se comporte de forma estable o inestable. La teoria de Liapunov establece que no
es posible determinar de forma fehaciente el comportamiento del sistema, basado en la
posicion que ocupan los autovalores, aunque puede decirse que el sistema es
marginalmente estable.

3.6.1. CONTROLABILIDAD Y OBSERVABILIDAD

Uno de los requisitos mas importantes necesarios para la aplicacion de la metodologia
EA esta relacionada con la controlabilidad y la observabilidad del sistema. Las
comprobaciones respecto de estas caracteristicas se realizan con el modelo linealizado
entorno al punto de operacion. La determinacion de la controlabilidad esta relacionada
con las matrices de estado y de control, y la determinacion de la observabilidad lo esta
con las matrices de estado y de salida.

En el modelo matematico del sistema se estan considerando tanto elementos rigidos
como flexibles. Los datos de los pardmetros relacionados con los modos flexibles tienen
valores elevados, como el mddulo de Young, o en contraste valores menores en lo que a
dimensiones se refiere, sobre todo en el espesor de los paneles solares. Las diferencias
de varios 6rdenes de magnitud en los mencionados datos conllevan que a que la matriz
de estado estd mal condicionada. En la terminologia Matlab, la variable sys nl
representa el sistema linealizado en lazo abierto, estando su controlabilidad determinada
por el comando:

rank(ctrb(sys_nl))=10
y la observabilidad por:

rank(obsv(sys_nl))=10
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Puesto que el nimero de estados considerados para un sistema reducido es 10, se
determina que el sistema en lazo abierto es controllable y observable.

El control de los modos del sistema encaja con los conceptos de controlabilidad modal
introducidos por [2002, Magni]. Bajo este concepto se introduce la medida de
controlabilidad y observabilidad de cada uno de los modos del sistema. Esta
informacidn puede ser utilizada para tomar la decision de la posicion de los autovalores
del sistema en lazo cerrado. De hecho, cuando aquellos autovalores que resultan ser
pobremente controlables son posicionados en zonas diferentes en el plano complejo el
resultado se refleja en altas ganancias o en la pérdida de insensibilidad (alta sensibilidad
de los autovalores). El concepto de controlabilidad modal estd relacionado con el
concepto de medida de la controlabilidad de la relacion entre la entrada y la salida, y por
tanto relacionandolo con el control modal. Este concepto matematico queda expresado
por la ecuacion (3.1), que indica el grado de controlabilidad de cada uno de los
autovalores del sistema:

A =luBlico] @

En la expresion (3.1) los vectores u, y v, representan los autovectores por la derecha y

por la izquierda respectivamente. La misma expresion permite obtener la
controlabilidad y observabilidad global del sistema particularizada para cada uno de los
polos del sistema. El objetivo es tratar de determinar la controlabilidad de entrada a
salida de cada uno de los polos en orden creciente cuando se realiza alguna maniobra de
actitud. Con esto se obtiene un resultado de controlabilidad particular, relacionando la
entrada con la salida. La Figura 3.9 representa graficamente este concepto para cada una
de las maniobras de actitud del sistema. Este tipo de representacién es una indicacion
comparativa de la controlabilidad y observabilidad de los modos del sistema.

Estos graficos junto con los de observabilidad permiten conocer de forma global la
controlabilidad y observabilidad en téminos generales, como una aproximacién mas
especifica. Asi mismo, los resultados permiten obtener los autovalores del sistema mas
controlables y mas observables.
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Controlabilidad de los Autovalores
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Entrada de Cabeceo
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Figura 3.9: Determinacion de la Controlabilidad de los Autovalores del Sistema en
Lazo Abierto.

Se observa que a partir de la maniobra de alabeo los autovalores méas controlables son
los correspondientes a guifiada, seguidos de los de alabeo y flexion. La maniobra de
cabeceo muestra que los modos mas controlables son los de cabeceo, y para la tltima de
las maniobras, la de guifiada, la situacion indica que el autovalor més controlable es el
de guifiada. Los datos que muestra la Figura 3.9 deben compararse con los ofrecidos en
la Tabla 3.5. Este ensayo particular de controlabilidad individual en funcion del tipo de
maniobra, muestra una vez mas el acoplamiento que tiene el sistema. También muestra
la potencial independencia entre las maniobras de alabeo-guifiada con la maniobra de
cabeceo.

A partir de estos resultados la determinacién de los polos mas controlables en orden

creciente se representa en la siguiente Figura 3.10, en donde se han agrupado los
resultados:
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Polos mas Controlables
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0 2 4 6 8 10 12 14 16

Figura 3.10: Polos mas Controlables del Sistema.

Comparando los datos de la Figura 3.10 con los de la Tabla 3.5:, se pone de manifiesto
que el autovalor mas controlable se corresponde con el de guifiada, seguido de alabeo y
cabeceo. Es interesante hacer notar, que en este analisis los autovalores
correspondientes a flexion y torsién no son controlables, estrictamente hablando, ya que
no disponen de actuador, y su control se corresponde Unica y exclusivamente con
maniobras de actitud. EI mismo tipo de analisis debe de realizarse para determinar la
observabilidad individual de cada uno de los autovalores del sistema en lazo abierto.
Los resultados se muestran en la Figura 3.11.
Observabilidad

8.6736e-019+0.032408i

-2.842171e-014+400i

-0.00061457+0.034821i

4.69853e-013+27.7459i

-0.029132

0.029122
1 1 1

0 0.5 1 15 2 25

Figura 3.11: Determinacion de la Observabilidad de los Polos del Sistema en Lazo
Abierto.
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De los resultados obtenidos para observabilidad y comparando de nuevo con la Tabla
3.5 de autovalores, se observa que los autovalores mas observables son los
correspondientes a cabeceo, seguidos de los de torsion, guifiada y flexion. Y siendo los
menos observables los correspondientes al modo de alabeo.

Comparando los resultados obtenidos para controlabilidad y observabilidad se observa
que el polo correspondiente a cabeceo es el menos controlable pero es el mas
observable. Otro dato curioso esta relacionado con el autovalor correspondiente a
torsion. Siendo este un autovalor no controlable directamente, si aparece como
observable.

3.6.2. VALORES SINGULARES

Un método adicional a los expuestos anteriormente para comprobar el acoplamiento de
los modos del sistema, reside en la obtencion de los valores singulares. Desde el punto
de vista matematico, se denomina valores singulares a los elementos o;, de la matriz

2 =diag(o;,....0,);r =min(m,n); que factorizan la matriz A de la forma A=UZV".

A esta factorizacion se le denomina Descomposicion en Valores Singulares, siempre
que U y V sean ortogonales y los valores singulares positivos (o, >...>2 0, 20). Las

primeras r columnas de V son los valores singulares por la derecha y las primeras r
columnas por la izquierda de U son los valores singulares por la izquierda.

Desde el punto de vista del sistema real resulta interesante obtener los valores singulares
de la respuesta en frecuencia de la funcion de transferencia de un sistema. A la vez estos
resultados se pueden representar mediante diagramas de Bode de magnitud. En la
representacion grafica los picos de la misma representan los valores singulares de la
funcion bajo consideracion. En la valoracion de sistemas flexibles los picos de la
funcion suelen coincidir con frecuencias de resonancia, y los cambios de ganancia de la
funcion con modos generalmente rigidos. Por tanto, los valores singulares,
representados en graficas en frecuencia representan los modos de la funcién y coinciden
con los modos reales, es decir y para este caso, con los modos orbitales y de
deformacion.

El andlisis de los valores singulares se puede realizar desde una doble perspectiva. La
primera es la comprobacion de los modos excitados del sistema al realizar cualquier tipo
de maniobra alrededor de cualquiera de los ejes del satélite. La Figura 3.12 muestra este
efecto.

Valores Singulares de Guifiada

Valores Singulares de Alabeo Valores Singulares de Cabeceo

Magnitude (dB)

Frequency (rad/sec)

Figura 3.12: Valores singulares correspondientes a las maniobras de actitud.
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Las tres maniobras de actitud excitan en cierto grado las frecuencias correspondientes a
la deformacion por flexion y a la deformacién por torsion. La deformacion por flexion
se encuentra relacionada con la maniobra de guifiada en mayor medida, y con la de
alabeo en menor medida, debido al acoplamiento existente entre ambos modos. La
deformacion debida a torsién de los paneles se encuentra relacionada con la maniobra
de cabeceo. Se observa en la figura que tanto la deformacién por flexion como la
deformacion por torsion aparecen en cualquiera de las maniobras con diferentes
amplitudes. EI modelo no lineal se caracteriza por disponer de acoplamiento entre todos
los modos determinados en el sistema.

El segundo tipo de andlisis se corresponde con la realizacion de ensayos inversos a los
expuestos anteriormente. Se considera en este caso, las deformaciones por flexion y
torsion, con el objetivo puesto en la determinacion del modo orbital correspondiente que
ha sufrido desviacion del punto de equilibrio. La Figura 3.13 muestra estas situaciones.

Valores Singulares de Torsion-Cabeceo Valores Singulares de Torsion-Alabeo
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Valores Singulares de Flexion-Guifiada Valores Singulares de Flexion-Cabeceo
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Figura 3.13: Valores singulares correspondientes a la relacion entre las
deformaciones de los paneles solares y las maniobras de actitud.

De nuevo se pone de manifiesto la relacion existente entre la flexion y la maniobra de
guifiada y alabeo, y la deformacion por torsion de los paneles con la maniobra de
cabeceo.

3.7. DISENO DE UN CONTROLADOR OPTIMO

Se va a utilizar el modelo linealizado para obtener un sistema lineal en lazo cerrado a
partir del controlador disefiado por técnicas LQR. El disefio de un regulador lineal
cuadrético tiene como objetivo comparar los resultados con el que se obtenga por
métodos EA. Se persigue conocer el comportamiento de los modos del sistema y la
determinacion de acoplamiento entre ellos. El objetivo es estabilizar el sistema
alrededor del punto de operacién, disefiando un controlador que permita modificar la
posicion de los autovalores del sistema en lazo abierto. De forma adicional, el
controlador es integrado en el sistema real, no lineal, permitiendo comparar los
resultados.

El controlador que se va a disefiar consiste en una sola matriz de ganancia K obtenida
por medio de criterios de regulacién 6ptima, LQR [1994, Li]. Este método aplicable a
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sistemas lineales, consiste en minimizar una funcién de coste cuadrética, y generar una
matriz de ganancia de realimentacién. Por tanto, el sistema una vez mas, ha de estar
linealizado. La funcién de coste a minimizar es la siguiente:

J =j[>*<TQ>*<+aTRa] (3.2)

En esta expresion, Q es una matriz semidefinida positiva, R es definida positiva, X es el
vector de estado y U es el vector de control. La ponderacion de las matrices Q y R
depende de las especificaciones del vector de estado y del vector de control. Ha de
tenerse en cuenta, que la solucion del problema LQR, depende de la controlabilidad del
sistema. Un de los desafios que se presentan en el disefio de controladores de este tipo
es la seleccion de las matrices Q y R. Estas matrices pueden expresarse de la siguiente
forma:

R=diag(r.r,,...1,) (3.3)

Q =diag(,,0,,..-. Gy, ) (3.4)

Siendo na el nimero de actuadores, y ns el niUmero de estados del sistema, y r; y ;i los
factores de ponderacién. El criterio seguido para el célculo de estos factores es el que
esta matematicamente representado por la siguiente expresion:

(3.5)

En el caso de los estados Ax., esta basado en el grado de movilidad dado a estos. Y para
el control, Au,, esta basado en el par maximo aplicable por las ruedas de reaccion, esto
es, en el esfuerzo maximo de control.

3.7.1. CRITERIO DE SELECCION DE LAS MATRICES R Y Q

La seleccidn de los elementos de las matrices R y Q ha de realizarse de forma cuidadosa
con el objetivo de obtener un controlador adecuado a las necesidades del sistema. La
seleccion de los elementos de las matrices de peso esta ligada obviamente al sistema.
Por ello, y con el objetivo de comparar los resultados se han desarrollado tres criterios.

El primero de ellos estd basado en el criterio anteriormente expuesto, teniendo en cuenta
las variaciones maximas de los estados del sistema y las deformaciones. Para las
entradas se ha tenido en cuenta los pares maximos que aportan las ruedas de reaccion.

Ademas de este, se han considerado otros dos casos de seleccién de estas matrices de
peso. Asi, el segundo criterio considera que la matriz Q es unitaria. Y el tercer y ultimo
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criterio es considerar la matriz Q con valores de 0.1. Los elementos de las matrices R y
Q se muestran en la ecuacion siguiente:

00 0 0 0 0 0 0 O
0g 0 0 0 0 O O O O
0 0g 0O 0 0 0 0O 0 O
0 0 O 0 0 0 0 0 O
0 0 0 qt;l 00 0 0 O L 0o
Q- the R=r|0 1 0 (3.6)
000 0 0w g 0O 0 0 O
001
000 0 0 0wg, O 0 O
000 0 0O 0 O0wg O O
000 0 0 0 0 O0wgg O
(00 0 0 0 0 0 0 0 qyf
siendo sus valores los siguientes:
1 1 1 1 1
=7 % = G =7 G =7 L= 3.7)

y los valores de los pardametros en funcion de los controladores los que se muestran en
la Tabla 3.6:

Controlador x(°) y(°/s) | umNm) | L(m) a(cm)
Controlador 1 — K1 10 1 19 2 40
Controlador 2 — K2 1 1 19 2 40
Controlador 3 — K3 0.1 0.1 19 2 40

Tabla 3.6: Valores asignados a los controladores LQR.

3.7.2. ANALISIS DEL SISTEMA

Los valores dados anteriormente para las matrices de peso R y Q han sido utilizados
para obtener los resultados de estabilidad del sistema introduciendo los
correspondientes controladores. El andlisis que se presenta se corresponde con los tres
controladores mencionados. Esto permitira comparar los resultados, ya que en si mismo
el proceso representa ensayos de prueba y error. Para los tres tipos de controladores
LQR disefiados se presentan la Tabla 3.7 de autovalores correspondientes a cada uno de
los modos, junto con el mapa de autovalores.

- Controlador LQR 1 - K1: La Figura 3.14 muestra el resultado obtenido para el
controlador LQR 1 - K1. Se observa que se mantienen los autovalores
correspondientes a torsion sobre el eje imaginario. Los autovalores
correspondientes a la deformacion por flexion han sido trasladados del eje
imaginario, consiguiendo un ligero amortiguamiento respecto de la situacién en
lazo abierto. El resto de los autovalores han sido igualmente trasladados. El
comportamiento del sistema es por tanto estable.
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Eje Imaginario

-0.14 -0.12 -0.1 -0.08

Autovalores del Sistema en Lazo Cerrado - Controlador LQR

Figura 3.14: Controlador LOQR 1 - K1.

-0.06 -0.04 -0.02
Eje Real

Modo Autovalor Amortiguamiento Frecuencia
(rad/s)
Alabeo -3.15e-003 1.00 3.15e-003
-9.59e-002 1.00 9.59e-002
Cabeceo | -3.53e-002 + 4.32e-002i 6.33e-001 5.58e-002
Guifiada | -1.21e-001 + 1.37e-001i 6.63e-001 1.83e-001
Flexién -1.28e-002 + 2.77e+001i 4.62e-004 2.77e+001
Torsién | -1.44e-005 + 4.00e+002i 0.0 4.00e+002

Controlador LQR 2 — K2: La Figura 3.15, junto con la Tabla 3.8 muestran los
resultados para el controlador LQR 2 — K2. La situacién respecto del controlador
LQR 1 - K1 es diferente en lo que a amortiguamiento del sistema se refiere. Los
autovalores debidos a la deformacion por torsion y flexion no han sufrido
variacion, estando posicionados sobre el eje imaginario. El resto de autovalores,
practicamente permanecen sobre el eje real, en situacién estable y con
amortiguamiento critico. Cualquier tipo de maniobra orbital podria excitar los

Tabla 3.7: Controlador LQR1 - K1.

modos de deformacion.




Autovalores del Sistema en Lazo Cerrado - Controlador LQR
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Figura 3.15: Controlador LQR 2 — K2.

Modo Autovalor Amortiguamiento Frecuencia
(rad/s)
Alabeo -2.34e-003 1.00 2.34e-003
-8.13e-002 1.00 8.13e-002
Cabeceo -7.69e-003 £ 3.33e-002i 2.25e-001 3.42e-002
Guinada -4.01e-002 £ 7.27e-002i 4.83e-001 8.30e-002
Flexion -2.24e-004 £+ 2.77e+001i 8.06e-006 2.77e+001
Torsién + 4.00e+002i 0.0 4.00e+002

Tabla 3.8: Controlador LQR 2 — K2.

Controlador LQR 3 — K3: La situacion ofrecida por el controlador LQR 3 — K3,
Figura 3.16, es similar a la del controlador LQR 2 — K2, Tabla 3.9. Los
autovalores por deformacion en torsion y flexion contintan posicionados sobre
el eje imaginario, y el resto sobre el eje real, también en situacion estable y con
amortiguamiento critico. Al igual que el controlador LQR 2 — K2 cualquier
maniobra orbital potencialmente podria producir deformaciones en los paneles
solares.
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Autovalores del Sistema en Lazo Cerrado - Controlador LQR
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Figura 3.16: Controlador LQR 3 —K3.
Modo Autovalor Amortiguamiento Frecuencia
(rad/s)
Alabeo -5.90e-003 1.00 5.90e-003
-5.58e-002 1.00 5.58e-002
Cabeceo -2.49e-003+ 3.25e-002i 7.64e-002 3.26e-002
Guiiada -2.52e-002 £ 5.07e-002i 4.45e-001 5.66e-002
Flexion -7.07e-005 + 2.77e+001i 2.55e-006 2.77e+001
Torsion + 4.00e+002i 0.0 4.00e+002

Tabla 3.9: Controlador LQR3 - K3.

Los resultados mostrados para los tres controladores presentados muestran que el
criterio de seleccion de las matrices R y Q utilizado para el controlador LQR 1 - K1 es
el més adecuado.
debidos a flexion y ligeros amortiguamientos para el resto de los modos.

Este ofrece un situacion mejorada para

los autovalores
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CAPITULO 4

MODELO MATEMATICO

4.1. INTRODUCCION

El objetivo de este capitulo es desarrollar el modelo matematico de un vehiculo rigido-
flexible. EI modelo ha de introducir aquellos aspectos relacionados con el control de
actitud y las perturbaciones externas. Ademas de estos aspectos previos, el modelo ha
de incluir los relacionados con su 6rbita. Todo esto permitird obtener un conjunto de
ecuaciones cinematicas y dinamicas referenciadas a un sistema de coordenadas inercial
centrado en Tierra, que constituiran el modelo dindmico del sistema.

El modelado del satélite permite tratarlo con dos comportamientos diferentes. El
primero es la consideracién de un sistema rigido, y el segundo compuesto de un sistema
rigido méas flexible. Los tratamientos matematicos correspondientes se obtienen
mediante la aplicacién de la fisica newtoniana 0 mediante la aplicacion de la mecanica
analitica. Ambos métodos se van a aplicar con el objeto de validar los modelos
matematicos obtenidos.

La representacion del movimiento del satélite en su 6rbita se apoya en diversos sistemas
de referencia. Ello conlleva la determinacion de las matrices de transformacion entre
sistemas de referencia, caracterizando de forma adicional el movimiento tipico de
actitud del satélite.

4.2. SISTEMAS DE REFERENCIA

Son necesarios al menos tres sistemas de referencia coordenados para describir el
movimiento del satélite. EI primero de ellos puede ser un sistema de referencia inercial
centrado en Tierra, denominado sistema ECI o un sistema también centrado en Tierra'y
solidario con ella denominado ECEF. El segundo es un sistema denominado orbital, y el
ultimo es un sistema de referencia ligado al sistema, y que se denomina “ejes cuerpo”.

4.2.1. SISTEMA DE REFERENCIA INERCIAL CENTRADO EN TIERRA
(ECI)

Este tipo de sistema coordenado (ECI: Earth Centered Inertial) esta centrado en la
Tierra. La direccién del eje Z apunta al Polo Norte geografico, o es paralelo al eje de
rotacion de la Tierra. El eje X se extiende en la direccion del equinoccio Vernal, y el eje
Y es ortogonal a ambos. La Tierra gira con respecto al sistema ECI, ya que este es
inercial, lo cual implica que son aplicables las leyes de Newton. Los ejes del sistema se
denominan X,, Y, Z;, tal y como muestra la Figura 4.1.
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Direccién del
Equinoccio Vernal y

Figura 4.1: Sistema de Coordenadas Inerciales Centradas en la Tierra - ECI
(Earth Centered Inertial).

4.2.2. SISTEMA DE REFERENCIA LIGADO Y CENTRADO EN TIERRA
(ECEF)

El sistema de coordenadas centrado y fijo en la Tierra (ECEF) tiene su origen en el
centro de la Tierra, pero gira en el espacio inercial con una velocidad angular constante
e = 7.2921x10° rad/s. El eje Xg apunta hacia el Meridiano de Greenwich en el
Ecuador, el eje Zg apunta hacia el Polo Norte, completandose el sistema coordenado con
el eje Ye . El angulo formado entre la direccion del equinoccio Vernal y el Meridiano de
Greenwich es conocido como tiempo sidereo de Greenwich, 6y, ver Figura 4.2.

T Zi-Zs

Direccién del
Equinoccio Vernal y

Figura 4.2: Sistema de Coordenadas Fijas en el Centro de la Tierra - ECEF (Earth
Centered Earth Fixed).
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4.2.3. SISTEMA DE REFERENCIA ORBITAL

Este sistema de referencia esta relacionado con el escenario orbital seleccionado para la
mision del satélite. Describe la actitud del satélite en su Orbita y es por tanto utilizado
como referencia para el subsistema de control de actitud. La Figura 4.3 representa el
escenario de un satélite de apuntamiento a Nadir, con los siguientes ejes. El eje X, €s
paralelo a la direccion del movimiento del satélite en orbitas circulares, el eje Z, apunta
hacia Nadir, y el eje Y, completa el sistema, siendo perpendicular a la érbita descrita. El
origen del sistema de referencia coordenado es el centro de masas del satélite.

_\)

Figura 4.3: Sistema de Coordenadas Orbitales.

4.2.4. SISTEMA DE REFERENCIA LIGADO AL CUERPO DEL
SATELITE

Este sistema de referencia tiene su origen en el centro de masas del satélite, y
permanece fijo al cuerpo del mismo. Si este sistema de referencia coincide con los ejes
principales de inercia, el tensor de inercia se reduce a una matriz diagonal. Esto permite
simplificar el movimiento de rotacién sobre los ejes Xg-Yg-Zg mediante las maniobras
de alabeo (Roll), cabeceo (Pitch) y guifiada (Yaw). La rotacion entre el sistema de
referencia y el orbital, determina la actitud del satélite.
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4.3. TRANSFORMACIONES ENTRE SISTEMAS DE
REFERENCIA

Cualquier maniobra de orientacion del satélite para cubrir los objetivos de apuntamiento
se realiza por medio de una secuencia sucesiva de tres rotaciones alrededor de
cualquiera de los tres ejes que describen los sistemas de referencia definidos. Asi
mismo, si se realiza una maniobra de reorientacion, esta es llevada a cabo mediante una
secuencia de rotaciones alrededor de los tres ejes para conseguir un nuevo
apuntamiento.

Las rotaciones se llevan a cabo alrededor de los angulos de Euler, definidos como
angulo de alabeo ¢, angulo de cabeceo 6 y por ultimo angulo de guifiada W. Se permite
cualquier combinacion de rotacion alrededor de los ejes que definen las maniobras de
alabeo, cabeceo y guifiada. Este conjunto de rotaciones define una secuencia de
rotacion, siendo doce las posibles secuencias [1990, Wertz], que vienen determinadas
por el orden en que se realiza la rotacion. La eleccion de la secuencia de rotacion
depende de la arquitectura del satélite y de la mision disefiada. Con objeto de concretar
una secuencia se prevé la maniobra Wo6¢(3-2-1), alabeo-cabeceo-guifiada. Esto da
origen a la matriz de rotacion Ry, , definida de la siguiente forma:

cosdcosy cos@seny —send
=| Sen@sendcosy —Ccosgseny  seny sendseng + CoSy CoSy  Sengcosd 4.1)
COSySendcosg + senyseng  CoSgsendseny — Sen@gcosy  CoS@Ccosd

Graficamente la secuencia matematica se representa mediante las tres rotaciones en la
Figura 4.4.

R

wop

7z Z
Z” = Z "
4
0
YW
7%
Y 1
¢
0 4
X Y
Secuencia de Giro:
X" - Giro de alabeo(X): ¢
- Giro de cabeceo(Y’):0
X" - Giro de guifiada(Z’’):y

Figura 4.4: Representacion Grafica de la Secuencia de Rotaciones.
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4.4. PERTURBACIONES

Puede considerarse que cualquier satélite artificial alrededor de la Tierra va a describir
una Orbita kepleriana. La realidad es bien distinta, ya que cualquier satélite se encuentra
sometido a diferentes perturbaciones y aceleraciones, que causan la aparicion de pares
perturbadores (perturbaciones externas).

Bajo la influencia de estos pares perturbadores, el satélite no se cifie a la orbita ideal,
considerada kepleriana, sino que describe una Orbita real como consecuencia de la
distribucion de aceleraciones a las que se encuentra sometido. Conocer la orbita descrita
implica realizar estimaciones de la misma por medio de los diferentes pasos por las
estaciones de seguimiento, y de los posibles calculos matematicos desarrollados a partir
del conocimiento de los pares a que se encuentra sometido cualquier satélite.

Mientras que la fuerza de la gravedad mantiene al satélite dentro de la drbita, el resto de
pares perturbadores tienen su influencia sobre la orientacion del satélite y sobre la
degradacion de la orbita original.

Si las perturbaciones estan modeladas, y son conocidas en las posiciones en que se
encuentra el satélite, permitira la accion preventiva tanto de correccion de orientacion
como correccion de la oOrbita. Estas perturbaciones dan origen a fuerzas, que una vez
modeladas matematicamente, tienen su influencia sobre el modelo matematico
dinamico. Las perturbaciones pueden clasificarse atendiendo a la influencia ejercida
sobre la actitud del satélite, tal como las aerodinamicas, la presion solar y el campo
magnético, y las que degradan la érbita que son debidas al achatamiento de la Tierra.

4.4.1. PERTURBACIONES AERODINAMICAS

La influencia atmosférica da origen a una fuerza de caracter aerodindmico en orbitas
LEO, por debajo de los 1000 km de altitud. Este tipo de fuerza puede considerarse como
una perturbacion, ya que dependiendo de la forma externa del satélite, mostrara cierta
influencia [1971, NASA SP-8058].

Es complicado modelar matematicamente la situacion atmosférica hasta la altura de la
Orbita mencionada. Existen diversos modelos matematicos complejos que tienen en
cuenta diversos parametros, como temperatura, efectos dia noche o presion solar. El
modelo atmosférico presentado es uno de los mas aceptados, denominado modelo TD-
88 [1988, Sehnall].

En el andlisis de los pares aerodinamicos que podrian repercutir sobre el satélite es
necesario tener en cuenta los siguientes factores:

- Entorno: El modelo atmosférico seleccionado para los calculos aerodindmicos
durante la orbita.

- Orientacion de la superficie del satélite: Se hace necesario orientar de forma
precisa los elementos externos al cuerpo rigido del satélite, con objeto de
presentar la menor resistencia aerodinamica, y generando pares aerodindmicos
mas pequerios.
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- Posicion del centro de presiones: La posicion entre el centro de masas y el
centro de presiones es importante para estimar el valor de los pares
aerodindmicos. La posicion del centro de presiones varia con la orientacion del
satélite dentro de su Orbita.

- Fuerza aerodinamica: La fuerza neta que es ejercida sobre el centro de
presiones es determinada por las configuraciones de vuelo, posicion de los
paneles solares, orientaciones del vehiculo en su oOrbita y por el entorno
atmosférico.

Aparecen los efectos de resistencia aerodindmica D y sustentacién aerodinamica L,
expresados respectivamente de la siguiente forma:

1

D :EpVZSCD (4.2)
1
L:Epv SC, (4.3

siendo:

p: Densidad atmosfeérica.

S: Superficie transversal.

v : Velocidad del satélite con relacion a la atmdsfera.
Cp: Coeficiente de resistencia aerodinamica.

C.: Coeficiente de sustentacion aerodinamica.

El valor del coeficiente de resistencia aerodindmica Cp, depende de la forma
aerodinamica que presente el satélite, que puede variar en aquellos satélites que
cambien de forma persistente la superficie presentada debida a las maniobras de control
realizadas sobre el mismo para controlar la actitud.

Los valores de Cp oscilan alrededor de 2.2 como muestra la Tabla 4.1 siguiente
dependiendo de un parametro denominado coeficiente de acomodacion a.

o 0.6 0.8 0.9 0.95 0.98 1.0
Co 2.56 240 | 228 | 221 2.14 2.07

Tabla 4.1: Valores del coeficiente de acomodacion en funcion del coeficiente de
resistencia aerodinamica.

En la aplicacion de las teorias de estudio aerodindmico aplicada a un satélite, no es de
crucial importancia el valor de Cp, sino que realmente se considera importante el valor
que toma el producto (S x Cp). Es interesante que este producto permanezca constante
en la zona de la drbita préxima al perigeo, ya que esta sufre ligeras variaciones hasta el
final de la vida dtil del satélite [1987, King Hele].

El par aerodindmico que surge al no coincidir el centro de masas con el centro de
presiones del satélite se puede expresar mediante la siguiente relacion matematica:
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T,=m xD (4.4)
m, : Representa la distancia entre el centro de gravedad y el centro de presiones.

Si se expresa el par aerodinamico caracterizado Unicamente por su modulo, se obtiene la
expresion:

T =% pv?SC, A (4.5)

A : Representa la relacion entre las dimensiones del satélite.

La resistencia aerodindamica no modifica ni el plano de la érbita ni la orientacion de la
Orbita en su plano.

4.4.2. PRESION SOLAR

Este tipo de perturbacion genera una fuerza sobre el satélite que varia con la inversa al
cuadrado de la distancia al Sol. La presion ejercida por la radiacion solar es
independiente de la altitud de la drbita sobre la Tierra. Es una fuerza de tipo constante,
aunque puede ser ciclica en vehiculos orientados hacia Tierra. Su efecto esta
relacionado con la geometria del vehiculo y con la superficie que este presenta al Sol.
La fuerza debida a la presion solar se modela por la siguiente ecuaciéon [1969, NASA
SP-8027].

T = P, AL (1+@)cosi (4.6)
Con:
Ps = 4.617x10°N/m?: constante solar.
As . area del satélite
Ls . desplazamiento del centro de masas al

centro de presiones
i . angulo de incidencia del Sol
q=0.6 . factor reflectante.

4.4.3. CAMPO MAGNETICO

Los pares de tipo magnético aparecen como consecuencia de la interaccién entre el
campo magnético terrestre y las corrientes residuales generadas a bordo de cualquier
satélite. Las fuentes de tipo magnético pueden ser los momentos magnéticos del satélite,
las corrientes de Eddy o simplemente la histéresis. Las dos Ultimas componentes
magnéticas son producidas por el movimiento de rotacion del satélite. En particular la
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hysteresis se produce por la magnetizacion de los materiales permeables dispuestos a
bordo del satélite [1969, NASA SP-8018].

Matematicamente la perturbacion magnética puede modelarse como [1990, Wertz]:

!

_|
Il
S
X
ol

4.7)

mag
- . . " —_ : Wb

- B Representa la densidad de flujo magnético geocéntrico, cuyas unidades son —-.
m

- M : Momento magnético efectivo del satélite: Am?.

Los pares producidos por las corrientes de Eddy se pueden modelar de la siguiente
forma:

Toasy =K. (@x B)x B (4.8)

e

- @ Vector velocidad angular del satélite.
- k, : Coeficiente constante que depende de la conductividad y geometria del satélite.

Las magnitudes aproximadas correspondientes a todas las perturbaciones mencionadas
se resumen en la Tabla 4.2, mientras que la Figura 4.5 muestra una representacion
gréfica de las mismas extraida de [2004, Hughes]:

Fuente de la Region de Aplicaciéon Magnitud de la
Perturbacion (Altura h) Km Perturbacion
Aerodinimica < 500 =10"

Gradiente de Gravedad 500 < h <35000 =107
Magnética 500 < h <35000 =10"
Presion Solar > 700 ~10°

Tabla 4.2: Magnitud y Regiones Aplicables a las Perturbaciones.
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Altitud, Km
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Figura 4.5: Magnitud de las Perturbaciones Espaciales en Funcion de la Altura de
la Orbita (Figura obtenida de [2004, Hughes]).

4.4.4. ACHATAMIENTO TERRESTRE

La forma de la Tierra puede llegar a ser una fuente de perturbacién adicional a las ya
mencionadas. En particular, el efecto de atraccion del campo gravitatorio tiene su
influencia sobre la Orbita del satélite, mas acentuado en los que tienen Orbitas bajas.

La Tierra no es una esfera perfecta, que podria disponer de un campo gravitatorio
uniforme, sino que se acerca mas a la figura de un geoide, que dispone de un campo
gravitatorio completamente asimétrico. Esta consideracion, hace que sea necesario tener
en cuenta los efectos producidos por la Tierra en las Orbitas de baja cota, e intentar
obtener qué parametros orbitales son susceptibles de ser alterados.

El potencial gravitatorio terrestre se puede expresar por la siguiente expresion [1991,
Elices], incluyendo hasta el término armonico J, causante del achatamiento polar, o lo
que es lo mismo, del abultamiento ecuatorial:

u(r,p) :é 1+‘]—22($J (1—3sen2go) (4.9)

y la perturbacion obtenida de la ecuacién anterior es:
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J,uR?
Upes = %(1—35%2(0) (4.10)

siendo la fuerza perturbadora la siguiente:

F=VU,. (4.11)
El gradiente se puede expresar en coordenadas esféricas:

V:iar+ 1 iﬂ'€+liﬁ (4.12)
or rcose 060 rop

Resultando que las fuerzas actuantes son:

2
S I
r

F,=0 (4.13)

Seng cos @

2

F,=-3J,uR —

Las componentes de la perturbacion pueden también expresarse sobre el triedro orbital,
obteniéndose las ecuaciones:

3 1-3sen’isen?d
R=—JuR? .
2: 2
C =33 R’ sen |se:49c059 (4.14)

senicosisend
B =—3J2yR2#

La influencia del achatamiento terrestre se muestra sobre los elementos orbitales
siguientes: la ascension recta del nodo ascendente, argumento del perigeo y anomalia
media. Los elementos que no sufren variacion son la inclinacion de la érbita, el semieje
mayor Yy la excentricidad.

4.4.5. DEGRADACION DE LA ORBITA

Fundamentalmente las perturbaciones de tipo atmosférico consideradas, esto es la
densidad atmosférica y la presion solar, van a conseguir que la Orbita original se
degrade en el sentido de modificar los parametros de la elipse en que esta contenida la
propia orbita y la altitud de la misma.

En d&rbitas LEO, como la que aqui se considera, una de las perturbaciones mas
influyentes es la resistencia aerodinamica. Cuanto mas baja sea la érbita, mas resistencia
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aerodindmica se presentara al satélite. Uno de los principales inconvenientes
introducidos por la resistencia aerodindmica, es la pérdida de energia por parte del
satélite, que se traduce en una pérdida de altitud, y por tanto en una degradacion
progresiva de la orbita. Si esto no es corregido, se produce un proceso denominado re-
entrada en la atmdsfera, que llevara a la destruccion del satélite. Ademéas de esta
consecuencia extrema, la pérdida de altura orbital implica la mayor influencia de las
fuerzas aerodindmicas y por tanto su repercusién sobre satélites con elementos
extensibles de dimensiones importantes.

Dos aspectos se tienen en cuenta en la degradacion de la érbita. EI primero la variacion
en altura y el segundo la variacion circunferencial en cada periodo. Matematicamente se
expresan mediante [1991, Elices]:

Ah =2 2 (4.15)
B
2

As— _3”BP 2 (4.16)

El coeficiente balistico, B, se obtiene a partir del conjunto de elementos orbitales que
describen la orbita terrestre de un satélite, denominados TLE (Two Line Elements-Set),
y que son suministrados por la organizacion NORAD ( North American Aerospace
Defense Comand — Mando Norteamericano de Defensa Aeroespacial) para cualquier
satélite. El radio de la tierra mas la altura de la 6rbita se concentran en r, y la densidad
atmosférica es representada por p. La Figura 4.6 muestra como se degrada la orbita con
el tiempo y como disminuye el radio orbital. Se ha tenido en cuenta en los datos que se
presentan la variacion en el periodo orbital consiguiente producida por la reduccién de
la elipse que describe la 6rbita [IPS Radio].

x10° Degradacion del Radio Orbital
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6.8
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6.55

0 5 10 15 20 25 30
Orbitas 3

Figura 4.6: Degradacion del Radio Orbital.
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4.5. MODELO MATEMATICO DEL SATELITE RIiGIDO

El movimiento del satélite a lo largo de su orbita se modela mediante las ecuaciones
cinematicas y dindmicas que afectan al mismo. Se considera al satélite como un sistema
rigido, con deformaciones consideradas nulas. También se considera que el movimiento
del satélite esta estabilizado en tres ejes.

La resolucion de las ecuaciones cinematicas y dinamicas permiten conocer bien las
velocidades angulares del satélite alrededor de sus ejes, o bien la variacion angular. Este
modelado matematico es la fase previa al disefio del controlador, por lo que el formato
matematico del movimiento del satélite es aplicable en la fase de control.

El modelo matematico correspondiente al comportamiento cinematico se expresa bien
en angulos de Euler, o por medio de cuaterniones. En cualquiera de las expresiones la
secuencia de rotaciones seleccionada influye matematicamente en el modelo.
Desarrollar el modelo matematico basado en rotaciones expresadas con los angulos de
Euler implica la posible aparicion de ciertas singularidades. Con los cuaterniones se
evita este problema, facilitando por tanto el célculo matematico. Ademas de los
elementos del cuaternion, las velocidades angulares obtenidas por integracion de las
ecuaciones dinamicas, permitirian conocer cinematicamente el comportamiento del
sistema.

El comportamiento dinamico relaciona las fuerzas aplicadas sobre el satélite y la
velocidad angular del mismo, referidos a un sistema de referencia ECI. A partir de este
conjunto de ecuaciones diferenciales dindmicas, se puede conocer el grado de
acoplamiento que se presenta entre los tres angulos. En cierto grado se estan
presentando los modos que permiten conocer el acoplamiento del sistema. A partir de la
determinacion de estos modos, y mediante el método de asignacion de autoestructuras,
se podria especificar para el disefio el grado de desacoplo.

Para describir por completo el movimiento caracteristico del satélite, ademas de las
ecuaciones cinematicas y dindmicas, es necesario conocer la velocidad angular del
satélite en cualquiera de los sistemas de referencia, y conocer las energias cinética y
potencial del sistema.

4.5.1. CINEMATICA DEL MOVIMIENTO

El célculo cineméatico del movimiento del satélite estd basado en la secuencia de
rotaciones descrita por la matriz de cosenos directores Ry, ESta secuencia representa
una rotacién alrededor del eje de alabeo, seguida de una alrededor del eje de cabeceo y
por ultimo alrededor del eje de guifiada. Este método podria presentar singularidades en
las rotaciones, debido a la dependencia de los elementos de la matriz de senos y
cosenos. En esta tesis se consideran maniobras con angulos pequefios, lo que impide
que se produzcan singularidades.

En la cinematica del satélite existen dos factores importantes:
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- Las velocidades angulares de rotacion de los ejes del sistema de referencia
cuerpo respecto a otro sistema de referencia.

- La velocidad de este mismo sistema de referencia respecto al sistema de
referencia ECI.

4.5.1.1.VELOCIDAD ANGULAR

La velocidad angular en ejes cuerpo respecto del sistema de referencia ECI, @,

permite conocer los desplazamientos angulares sucedidos con el transcurso del tiempo y
forma parte de la ecuacién dinamica del movimiento. El objeto de este analisis es
obtener la matriz de velocidades [1997, Sidi]:

o) =0 + oy (4.17)
Aplicando la rotacion necesaria para cambiar de sistema de referencia se obtiene:

@y = R0 + R} o (4.18)
La secuencia de rotaciones en ejes cuerpo sobre los angulos de guifiada, cabeceo y
alabeo, segin la matriz de rotacion especificada, permite obtener las velocidades
angulares medidas sobre los mismos ejes y en coordenadas cuerpo. La secuencia de
rotaciones especificada viene determinada por la matriz de rotacion Ry, , dada por el
producto de matrices de rotacion:

R, = R,R,R, (4.19)

Luego las velocidades angulares en coordenadas cuerpo tienen las siguientes
componentes [p q r]:

p 0 0 ¢
o= q|=RR,R,|0|+R,R,|0[+R,| 0 (4.20)
r v 0 0

Desarrollando esta expresion, se llega a que las velocidades angulares en ejes cuerpo
tienen la expresion:

p=g—yrsen(6)
q = 0cos(g)+yrcos(8)sen(4) (4.21)
r =yrcos(6)cos(g)—0Osen(g)

La segunda componente, la velocidad angular de ejes orbitales a inerciales se expresa
mediante:
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cos@cosy cosédseny —-send 0
a)g" =| sengsendcosy —cosgseny  seny sendseng + Cosy Cosg  Sengcose || —a, | (4.22)
COSySendcosg + senywseng  Cosgsendseny — sengcosy  cosgcosd || 0

Luego la velocidad angular en ejes cuerpo respecto del sistema de referencia ECI esta
expresada por:

p| |of —yrsend + 0sen’d + ¢ — w, cos Gseny
o) =@ +&) =| q |+| & |=| yrsengcosd+6cosp— w, CoS P Cosy — m,sengsengdseny

oi

r Wy Y7 COS ¢ COS @ — Bseng cos O + @,SeNg COSy — w,Ccosgsendseny

(4.23)

El conocimiento de las condiciones iniciales para los angulos de Euler, permite integrar
la expresién anterior, y obtener asi los angulos ¢, €y ¥. Esta informacién permite
conocer la magnitud de la rotacion llevada a cabo alrededor del sistema de referencia.

Con estos valores se pueden obtener las componentes del cuaternion
T . . . . . -/ .
q:[q1 a4, 0, q4] . Sin embargo es posible realizar una simplificacion. Se prevé

que las rotaciones son realizadas con angulos pequefios. Esto permite obtener la
simplificacion para los elementos del cuaternion siguiente:

zﬂ; q, =1 (4.24)

G~ Q= 2

$. 9.
2 2’ %

4.5.2. DINAMICA DEL SISTEMA

La dindmica del sistema relaciona el movimiento del centro de masas del satélite
respecto de algun punto inercialmente fijo. Como se esta considerando que el satélite es
rigido se toma como centro del sistema de referencia el centro de masas del satélite, es
decir el origen del sistema de referencia cuerpo.

El comportamiento dinamico del satélite se expresa mediante su momento angular. El
momento angular de un sistema referido a un punto en un sistema de referencia de ejes
cuerpo esta definido como el sumatorio de todos los momentos angulares de los
diferentes elementos contenidos dentro del satélite, que en términos matematicos es
[1990, Wertz]:

H=>)Fxmv (4.25)
En términos fisicos el momento angular para un cuerpo rigido es una medida del

momento necesario para crear un movimiento de rotacién. La variacién del momento
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angular, referido al centro de masas del satélite o a cualquier otro punto inercial fijo se
puede producir de dos formas:

- Mediante la aplicacion de un par externo al satélite que produce momento
angular sobre el punto de referencia, que producird una velocidad de cambio
descrita mediante la ecuacion de Newton:

I

aH _¢ (4.26)

o

t

Siendo T la suma de fuerzas exteriores aplicadas al satélite y pudiendo
representar el momento angular en funcién del tensor de inercia 1, y de la
velocidad angular del sistema @. Los pares internos actuando entre cuerpos o
particulas internas no afectan al momento angular total del satélite.

- El segundo medio para cambiar el valor del momento angular es mediante la
expulsion del satélite de cierta masa que ejerciera momentos sobre el punto de
referencia.

El momento angular para cuerpos rigidos se expresa en términos de la velocidad angular
del satélite, y del tensor de inercia:

H=1a, (4.27)

Siendo @ la velocidad angular referida a un sistema de referencia inercial, e 1 la
matriz de inercia.

XX Xy Xz
I = _Ixy Iyy _Iyz (428)

_sz _Izy Izz
Donde I,,,1,,,1,,; representan los momentos de inerciay los I, ,1,, 1, representan los

productos de inercia. Los productos de inercia muestran una falta de simetria en la masa
del satélite llevando a acoplamientos cruzados. Respecto de los ejes principales de
inercia los productos de inercia son nulos, con lo que el tensor de inercia seria una
matriz identidad. Luego el momento angular se puede expresar con la velocidad angular

- T
wz[a)x , a)z} como:

Ixxa)x _Ixya)y _Ixza)z
H= —Ixya)y Iyya)Z —Iyza)X (4.29)
_sza)z _Izya)x Izza)y

Quedando el momento angular para los ejes principales de inercia de la forma:
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] (4.30)

H=[lo, Lo I,

Desde el punto de vista de control de actitud, y teniendo en cuenta todo lo expuesto
conviene tener en cuenta los siguientes aspectos del momento angular:

- En ausencia de pares o fuerzas externasT , el momento angular H permanece
constante en direccién y magnitud.

- La magnitud del momento angular H se vera incrementada si se aplica una
fuerza exterior en su misma direccion.

- Un par externo aplicado de forma perpendicular al momento angular H
producira un cambio en su direccion, pero no es su magnitud. Esto equivale a la
precesion giroscopica. Sin embargo cuanto mas grande es el momento angular,
el cambio en su direccion debido a un impulso Tét, es menor, conocido como
“rigidez giroscopica”. En la velocidad de giro tiene influencia el momento

H cinético representado por la expresion (para un angulo general):

dy

-

(4.31)

I1| —

- La influencia de los actuadores se refleja en la ecuacion de Euler por medio del
momento angular aportado. Esta caracteristica es aplicable a ruedas de
momentos y ruedas de reaccion.

De lo anteriormente expuesto, la ecuacion de Euler que representa la dinamica del
satélite considerado rigido es la siguiente:

H, =Hy+@xH, =T (4.32)

4.5.3. LINEALIZACION DE LAS ECUACIONES DEL MOVIMIENTO

A partir de la presuncion de que se generan rotaciones consideradas como angulos
pequerfios, es posible linealizar la dinamica del movimiento, bien en términos de los
angulos de Euler, o en términos de cuaterniones.

En cualquiera de los casos el objetivo es el mismo, disponer de una ecuacién del

movimiento del satélite lineal con la que poder simular las acciones de control. La
linealizacion alrededor del punto de equilibrio es:
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o =0

. m (4.33)

La expresion (4.33) indica que la velocidad angular entre los sistemas de referencia
orbital y cuerpo sean las mismas, coincidiendo por tanto los sistemas de referencia.
Este apuntamiento determina la actitud del satelite. La velocidad angular orbital es:

o =| -0, (4.34)

Teniendo en cuenta la representacion por angulos pequefios, es posible linealizar la
velocidad angular de la siguiente forma:

p~o,
0~ o, (4.35)
Y~ o,
a)xzé_wol//_l/'/e - éza)x—i—a)ol//
o, ~ 0 -, +yp - O~o,+ao, (4.36)
a)zzl/)+a)0¢_9‘¢ - ‘/'/za)z_a)o¢

Por tanto las aceleraciones angulares se expresan:

d)x z(}f—a)oy)
0, ~ 0 (4.37)
o, = ‘/7+w0¢

con lo que se obtiene:

Lo, —a)za)yly +a)za)ylz =T, +Tp,
Lo, +ool +o0l, =T, +T, (4.38)

l,o, —a)xa)ylX +0)X0)y|y =T, +Tp,

El anexo | muestra el desarrollo completo de la obtencién de la ecuacion dinamica del
sistema, considerando al vehiculo como rigido.
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4.6. ENERGIA CINETICA DEL MOVIMIENTO

La energia cinética de un satélite es una forma cuadratica que refleja la velocidad del
satélite en un sistema de referencia inercial. Podemos enfocar la caracterizacion de la
energia cinética, referenciada a la vertical local.

Estrictamente hablando, la energia cinética puede modelarse mediante la siguiente
expresion para un elemento de masa genérico:

1
E, _Elv dm (4.39)

siendo Vv, la velocidad de un elemento respecto de un sistema de referencia ECI.

El desarrollo de la energia cinética introduce diversos componentes. Los componentes
mas importantes son los relacionados con la energia cinética de traslacién y con la
energia cinética de rotacion. Adicionalmente a estos, aparecen términos de conversion
de energia cinética en potencial si existen modos flexibles, como los pertenecientes a los
paneles solares. Pueden aparecer otros términos relacionados con los modos de rotacion
de los motores de los actuadores, contribuciones de velocidad de apertura de los
paneles, y acoplamiento entre los movimientos de los elementos sensibles y la actitud
del satélite.

Para los dos primeros términos enumerados las expresiones matematicas son las
siguientes:

- Energia cineética de traslacion: E =%m\72 (4.40)
- Energia cinética de rotacion: E :%a_f lo (4.41)

Luego la energia cinética total se considera como:

E.=Ex+E; (4.42)

4.7. ENERGIA POTENCIAL DEL MOVIMIENTO

La energia potencial debida al gradiente de gravedad se considera minima cuando el eje
Z del satélite, eje del momento de inercia minimo, se encuentra alineado con el eje Z
del sistema de referencia con vertical local, ya que no hay gradiente de gravedad
actuando sobre el satélite. EI valor maximo para la energia potencial se encuentra
cuando el eje Z del sistema de referencia local coincide con el eje de referencia del
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sistema de referencia de coordenadas principales. Luego la energia potencial asociada
con el gradiente de gravedad puede ser considerada como una medida del angulo de
inclinacion del satélite entre los ejes Z de ambos sistemas de referencia, cuerpo y
orbital.

Desde la perspectiva de los componentes de energia potencial, se distinguen dos
términos. El primero, es la energia potencial gravitacional, relacionada basicamente con
la altitud de la 6rbita y la orientacion del satélite con la vertical local, como se ha
indicado anteriormente. El segundo término se corresponde con la energia potencial
procedente de los elementos flexibles. Esta componente de energia potencial se adquiere
por las deformaciones sufridas de los elementos flexibles al realizar maniobras, y
aquella que aparece como consecuencia de la interaccidn de las perturbaciones externas.

Tanto la energia cinética como potencial junto con el momento angular definen por
completo el movimiento rotacional del satélite.

4.7.1. ENERGIA POTENCIAL GRAVITACIONAL

El movimiento orbital del satélite de masa m ocurre en un campo de fuerza central con
origen en el centro de la Tierra. La intensidad es inversamente proporcional al cuadrado
de la distancia entre su origen y la posicion del satélite [1970, Meirovitch]. Esta
definicion se expresa como:

Vo =—uf— (4.43)

Siendo £ =GM , donde G es la constante de gravitacion universal, y M la masa de la

Tierra. Teniendo en cuenta todos los elementos del satélite, los momentos de inercia 'y la
matriz de cosenos directores, la energia potencial gravitacional es [2004, Hughes]:

Vo =AM A oye(1)+ 2L RTIR,

4.44
Ry 2R3 2R3 (4.44)

0p

Rg representa la distancia entre el centro del sistema ECI y el sistema de referencia
ligado al cuerpo. El tensor de inercia se representa por 1.

4.7.2. ENERGIA POTENCIAL ELASTICA

A esta también se la denomina energia de deformacion, depende tanto del material con
que estan fabricados los paneles solares, de la forma, y del tipo de viga que represente.
Este tipo de energia contribuye a la energia potencial mediante la siguiente expresion:
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1t . (0*w

La longitud del panel solar es L, EI representa la rigidez del mismo y w la deformacion.

4.8. MODOS FLEXIBLES DEL SISTEMA

Hasta ahora se ha considerado al satélite desde una perspectiva rigida, siendo las
deformaciones debidas a flexion o torsién minimas. Esta consideracion ha simplificado
las ecuaciones dindmicas y cinematicas del satélite, pudiendo calcular los efectos sin
tener en cuenta la potencial aparicion de modos flexibles y su influencia sobre la
dinamica del satélite.

Los principales modos flexibles que aparecen en el satélite son los debidos a los efectos
de los paneles solares, antenas de comunicaciones, estructuras telescopicas o brazos
roboticos e incluso los efectos producidos por elementos rotatorios internos como
ruedas de reaccion. Todos ellos introducen ciertos modos que afectan a la dinamica del
satélite, y por tanto a su control de actitud, ya que la generacion de cualquier accion de
control producira una deformacion de los elementos flexibles. A efectos de esta tesis,
solo se consideran los modos flexibles introducidos por los paneles solares Unicamente
sin tener en cuenta el resto de posibles estructuras que afecten a la dinamica del satélite.
Incluso el cuerpo del satélite se sigue considerando como una estructura rigida
comparandola con las deformaciones de los paneles.

En ciertas plataformas los paneles solares son orientados independientemente del resto
del satélite, disponiendo por tanto de su propio control de orientacién, garantizando con
ello la generacion maxima de potencia eléctrica a bordo. El hecho de tener a bordo del
satélite modos flexibles introducidos por diversos elementos, hace que tenga su efecto
sobre la ecuacion dinamica del sistema, variando el momento angular total. Los modos
flexibles, introducen sus propios momentos angulares segun la siguiente expresion
[1990, Wertz]:

H=1lo+H,, (4.46)

En este sentido puede plantearse la relacion entre la estructura dindmica del satélite y la
flexible de los paneles solares, y que tipo de interaccion aparece entre ellas. Este andlisis
lleva al estudio de estos modos de interactuar y a la definicion de algin controlador que
permita desacoplarlos.

A lo largo de la exposicion llevada a cabo en esta tesis se ha mantenido la hipotesis que
considera al satélite como un cuerpo rigido. Esta hipétesis es valida si se considera que
no existen elementos adosados al cuerpo del satélite que puedan presentar alguna
deformacion. Este caso aparece cuando existen paneles solares o elementos extensibles
que pueden verse sometidos a ciertas deformaciones.

Las maniobras de actitud pueden excitar ciertos modos de vibracion de los elementos
flexibles, produciendo cierto riesgo sobre ellos. La determinacion de las frecuencias a
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las que se producen estas vibraciones es importante en el disefio del controlador y sobre
la consideracidn de las maniobras que pueden ser realizadas [2004, Kojima].

La cuestion que se presenta esta relacionada por tanto con las maniobras realizables y la
excitacion de las frecuencias que producen vibracion. La respuesta a esta cuestion reside
en la posibilidad de disefiar un controlador que permita disociar el acoplamiento
dinamico existente entre los modos rigidos y los modos flexibles [2001, Baruh].

Los modos flexibles considerados en esta tesis, residen en los paneles solares. La
deformacion de estos elementos y su repercusion sobre la actitud esta condicionada por
diversos factores. Entre ellos se encuentran las dimensiones del panel, la posicion
relativa que disponen en el conjunto total del satélite, y el material con que han sido
fabricados.

4.9. FORMULACION LAGRANGIANA DEL SATELITE RIGIDO
CON ELEMENTOS FLEXIBLES

El modelo matematico utilizado para describir el comportamiento dindmico del satélite,
considerando a este compuesto de elementos rigidos y de elementos flexibles, esta
basado en la formulacion Lagrangiana.

Este tipo de satélites se consideran como vehiculos flexibles, y de forma mas concreta
como vehiculos rigido-flexibles. EI movimiento de estos estd descrito mediante un
conjunto hibrido de ecuaciones diferenciales ordinarias, asociadas a coordenadas
discretas que describen la evolucidn en el tiempo de las rotaciones y de las traslaciones
de la parte rigida. En cuanto a los elementos flexibles, su movimiento queda descrito
por ecuaciones en derivadas parciales asociadas a coordenadas distribuidas relacionadas
con las deformaciones elésticas sufridas en funcion del tiempo.

El método de Lagrange utilizado en esta metodologia permite modelar el conjunto
dindmico de ecuaciones diferenciales del sistema, con el objetivo de llegar a obtener las
ecuaciones de estado del mismo aplicables al desarrollo posterior del controlador.

El procedimiento Lagrangiano estd basado en magnitudes escalares: energia cinética,
energia potencial y trabajo generalizado. Estas magnitudes ya han sido obtenidas, por
tanto la aplicacion a la formulacion lagrangiana es directa.

4.9.1. ECUACIONES DE LAGRANGE PARA EL MOVIMIENTO DEL
SISTEMA

La obtencion del lagrangiano del sistema parte del conocimiento de las energias cinética
y potencial del satélite, considerando tanto paneles solares flexibles como cuerpo rigido
[1970, Meirovich]. La energia cinética del vehiculo considera tanto la de traslacion
como la de rotacion, y para la energia potencial se consideran la debida a la accion de la
gravedad y la consideracion de energia potencial a la de deformacion de los paneles,
denominada energia potencial elastica. La formulacion Lagrangiana puede ser
representada por:
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L=T-V=T-(V,+V,) (4.47)

Definiéndose como la diferencia entre la energia cinética T del sistema y la energia
potencial V. El Lagrangiano sera funcion de las coordenadas generalizadas dadas por u,
de las velocidades u y del tiempo t. La ecuacion del movimiento que considera todos
los modos, se obtiene a partir de la expresion de Hamilton, considerando fuerzas no
conservativas Q,. como:

d(oL) oL
afob) ok _ 4.48
dt(auj ou (4.48)

Las fuerzas consideradas como no conservativas tienen su origen en las acciones de
control llevadas a cabo por los actuadores, independientemente del tipo de actuador:

Q=[Q Q Q] (4.49)

En realidad con la aplicacion del principio de Hamilton la funcion Lagrangiana se esta
definiendo un conjunto hibrido de ecuaciones del movimiento, ya que son ecuaciones
con términos mixtos, procedentes de las derivadas parciales y del acoplamiento de las
deformaciones elasticas de los elementos flexibles.

Este proceso de modelado matematico lleva a obtener una expresion del movimiento
linealizado, que se expresa de la siguiente forma:

MU +Gili+Ki=Q,, (4.50)

Donde M representa la matriz de masa generalizada, siendo definida positiva; G es
semidefinida positiva representando la matriz giroscopica; K semidefinida positiva, es
la matriz de rigidez.

Si Unicamente se tuvieran en cuenta los modos rigidos el vector de coordenadas
generalizadas uestaria compuesto por los a&ngulos de Euler de la siguiente forma:

u=|6 (4.51)
7%

por lo que el modelo lineal desarrollado quedara como a continuacién se muestra,
teniendo en cuenta que en los momentos de inercia estardn incluidos los
correspondientes a los paneles solares, y con la apreciacion de considerarlos rigidos.
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I, 0 o¢ o 0 I,-1-1]¢ a4(1,-1,) 0 0 gl [Q

0 I, 0|0|+a, 0 0 0 0|+af| 0 3(I,-1,) 0 0|=|Q,

0 0 |y l+1,-1, 0 0 Y 0 0 (1,-1,) ] 1<
(4.52)

Este resultado es consistente con el obtenido por aplicacién de la ecuacion del
movimiento de Euler. Los elementos de las matrices del movimiento tienen su origen en
la energia cinética de rotacion y en la energia potencial obtenida por efecto gravitatorio.

Los componentes de inercia de la matriz M se corresponden con los principales del
satélite sin deformar. Los componentes de G proceden exclusivamente de la energia
cinética de rotacion, y los componentes de la matriz K proceden tanto de la
consideracion de la energia cinética de rotacion junto con la energia potencial.

En la extensién al modelo flexible aparecen nuevas coordenadas generalizadas
procedentes de la consideracion de la deformacion elastica sufrida por los paneles. Estas
coordenadas estan relacionadas con la deformacion por flexion g,y por la deformacion

por torsion r, para cada uno de los paneles. EI nuevo vector de coordenadas
generalizadas queda expresado como:

u=[¢ & v q 1 g 1| (4.53)
4.9.2. DEFORMACION DE LOS PANELES SOLARES

La geometria general de los paneles solares flexibles considerados rectangulares sugiere
que las deformaciones elasticas sean modeladas como una composicién de movimientos
en una viga encastrada-libre (Viga Cantilever) para la flexién y como una viga libre-
libre para el movimiento de torsion. El encastre se encuentra situado en el extremo de
unién al satélite y libre en el extremo contrario.

Entre los distintos modos aplicables a deformaciones de elementos flexibles, el que aqui
se aplica es el denominado “meétodo de los modos supuestos”. En este método, la
deformacion de estructuras elasticas contindas se modelan por una serie de funciones
espaciales que son multiplicadas por funciones dependientes de la amplitud y del
tiempo [1986, Junkins]. Las amplitudes se convierten en un subconjunto de coordenadas
generalizadas propias para ser tratadas mediante formulacion Lagrangiana. Y las
funciones espacio dependientes se eligen para completar un conjunto de ecuaciones
linealmente independientes. A este conjunto de funciones se les denomina funciones
admisibles. Han de tenerse en cuenta los modos de vibracion asociados, caracterizados
por sus frecuencias naturales y por las amplitudes de las vibraciones. Se considera que
los paneles son los elementos flexibles del satélite, y que seria interesante desacoplarlos
del cuerpo que puede considerarse rigido del satélite. Para ello se consideran
deformaciones longitudinales, en las que el desplazamiento lateral para un modo simple
i, se modela mediante el producto de una funcion espacial relacionada con la frecuencia
natural y una funcion sinusoidal arménica en el tiempo. La deformacion de ambos
paneles solares esta discretizada por una serie de funciones admisibles asociadas a las
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coordenadas generalizadas dependientes del tiempo. La expresion (4.54) muestra la
deformacion debida a flexion w, y la ecuacion la deformacion debida a torsion v,

guedando expresadas como:

= (4.54)

vi(&,2,t) =D w (&) (1)

i=1

En esta expresion w, (x,t)y v,(&,z,t) son las coordenadas fisicas longitudinales y
transversales, ¢ (x) y w;(x) representan las funciones de forma de los modos de
deformacion y por dltimo ¢,(t) y r(t) son las coordenadas generalizadas o

coordenadas modales. Las funciones de forma de los modos ¢ (x)y w; (x)dependen de

la forma en que se considera la estructura flexible que modela el panel solar. Las cargas
dindmicas que pueden ser ejercidas sobre los paneles pueden excitar diversos modos y
frecuencias de vibracion de forma simultanea. En cada instante de tiempo t la
deformacion de los paneles varia a lo largo de su longitud.

Se considera al panel como una estructura rectangular adosada al cuerpo del satélite, y
gue estd sometida a efectos de flexion y de torsién. Las dimensiones del panel se
muestran en la Figura 4.7, disponiendo de un largo L, un ancho a y un espesor b. El
sistema de coordenadas utilizado es el de la figura, coincidente con las coordenadas
cuerpo (Xg,Yg,Zg). El satélite dispone de dos paneles situados en el mismo eje, y
simétricos respecto del centro de gravedad, y del origen del sistema coordenado centro
en el mismo. Se considera a efectos de célculo y simulacion que la deformacion de un
panel en un sentido se produce en el otro de la misma forma pero antisimétrica.

A
A4

) b
| -
— s
Ys
_v

XB ZB

Figura 4.7: Configuracion del Satélite junto con los Paneles Solares.

Las funciones admisibles se modelan para los dos tipos de viga considerados de la
siguiente forma [1995, Sarafin]:
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- Estructura fija-libre(Cantilever):

C. X C. X C. X C. X
X)=cosh—-——-cos———d.| senh———sen—— 4.55
¢'( ) L L '( L Lj ( )
- Viga libre-libre(free-free):
C.X C. X C. X C. X
- (x) =cosh——+cos———d. | senh——+sen—— 4.56
p(x) oo oo X g, [senn S sen®X | sy

En ambos casos, las ecuaciones que determinan la forma de los modos son aplicables a
los modos considerados teniendo en cuenta que las estructuras tienen masa
uniformemente distribuida, m, momento de inercia constante, I, y médulo de Young
constante, E. Los valores de c y d,representan valores constantes que dependen del

modo considerado. La Tabla 4.3 muestra los valores tomados por los coeficientes ¢,y
d, para los primeros cinco modos de vibracion.

Viga Encastrada-Libre Viga Libre-Libre
Modo
Ci d Ci d
1 1.875 0.734096 4.730 0.982502
2 4.694 1.018467 7.853 1.000777
3 7.855 0.999227 11.00 0.999966
4 11.00 1.000034 14.14 1.000001
5 14.14 0.999999 17.28 1.000000

Tabla 4.3: Valores Tomados por las Constantes de las Funciones Admisibles.

La frecuencia natural obtenida para cada uno de los modos estd dada por [1995,

Sarafin]:

¢ [El
fm=2ﬁ'l_2 /F (4.57)

Gréaficamente las deformaciones introducidas por los cinco primeros modos, tanto para

flexion como para torsidn se presentan en la Figura 4.8:
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Deformacién Transveral - Modos 1 - 5
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Longitud del Panel(m)

Figura 4.8: Deformacion Longitudinal y Transversal de los Paneles Solares para
los Cinco Primeros Modos.
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Una vision general del efecto que produce la flexion y torsion conjunta sobre los
paneles solares se muestra en la Figura 4.9. En ella se muestran algunos de los modos
de deformacién, y el efecto que tienen sobre un panel. En una configuracién
antisimétrica el efecto sobre el segundo panel serd de las mismas caracteristicas pero
con signo inverso.

Modelo 3D de la Deformacién para el Modo 1 - Modo 1
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Modelo 3D de la Deformacion para el Modo 2 - Modo 2

So—o0o®m3~o0S0O

Torsién

Figura 4.9: Representacion 3D de la Deformaciones Longitudinal y Transversal de
los Paneles Solares para los Dos Primeros Modos.

La Figura 4.10 representa graficamente el efecto de la deformacion de los paneles
solares sobre la estructura rigida del satélite.

Figura 4.10: Representacion 3D de la Deformaciones Longitudinal y Transversal
de los Paneles Solares. Modo 1-1 (izquierda), Modo 2-2 (derecha).
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La deformacion de los paneles puede considerarse para cualquier maniobra como
simétrica o antisimétrica. Esta segunda opcidn es la desarrollada en esta tesis, debido a
que es la deformacion que se presenta en una maniobra de actitud. La Figura 4.11
muestra de forma simple la posible deformacidn tanto para el caso simétrico como para

el antisimétrico.

N |

_/\_

—

Figura 4.11: Deformacion de los Paneles: Simétrica y Antisimétrica.

Las frecuencias propias de los modos que pueden aparecer en el sistema estan
relacionadas con los modos orbitales o rigidos y los modos flexibles. Es interesante
conocer su magnitud, con el objeto de identificar estas frecuencias posteriormente en el
analisis de la autoestructura en lazo abierto y cerrado y hacer corresponder los
autovectores con los autovalores del sistema. Las frecuencias se presentan en la Figura

4.12.
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Figura 4.12: Frecuencias Naturales de los Modos Rigidos y Modos Flexibles.
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4.9.3. ENERGIA CINETICA DE DEFORMACION

La energia cinética del panel deformado tiene dos componentes, la dedicada a la flexion
del panel y la que se obtiene por torsion del mismo.

4.9.3.1. FLEXION DE LOS PANELES

Se considera que el panel solar se va a deformar segun una funcién de forma de flexién
definida por la funcion ¢(¢), siendo & la distancia entre la unién del panel con el

cuerpo del satélite, y la de un elemento de masa del panel solar. Por tanto, el
desplazamiento por flexion de una seccion del panel viene dado por la expresion:

w (§,t):(.§+gj¢(t)+qi (1) () (4.58)

La Figura 4.13 muestra de forma grafica la deformacion elastica debida a flexion.

Qi
SO L

— T »' B

&

v.Yy

<+« a —»

Figura 4.13: Deformacion del Panel Solar Debida a Flexion.

La energia cinética debida a flexion de los paneles se expresa mediante:

EC_FIexion = %J-ILJI (W| (é:'t))z dé: (459)

siendo 4 la masa por unidad de longitud segun el eje Y del panel i-ésimo, y W, (§,t) la

velocidad de una seccion del panel. Desarrollando la expresion de la energia cinética del
panel para su flexion:
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Ee_rtion =5 J [(&gj&(t)mi (t)¢(§)j2 d¢ =

Lfu((6+2) @20 0 (@200 (0 £+ 2)oe) e

0

20 u(ev3] e us @S2 0] u( 43 o)z
S F )1+ 58 (Om+ (06 (0)Q,

(4.60)

En esta expresion existen términos identificados de la siguiente forma:

|
m :Iyi¢2 (§)d§; representa la masa generalizada asociada a la flexiéon del panel i-
0
ésimo.
| a2
I = jﬂi (f +Ej d& ; es el momento de inercia méasico del panel con respecto al Xg.
0

|
Q,; =jﬂi (§+gj¢(§)d§; es el momento generalizado de primer orden del panel con
0

respecto al eje Xg del satélite.
Representando la energia cinética del panel en forma matricial, se obtiene la expresion:

_l 7 . IXi Qxi ¢
EC_FIexion - 2|:¢ qi]|:QXi mi j||:ql:| (461)

4.9.3.2.TORSION DE LOS PANELES SOLARES

Del mismo modo en que se ha procedido a la obtencion de la energia cinética por
flexion de los paneles solares, se procede para las deformaciones debidas a torsién. En

realidad, este tipo de deformacion existe, y lleva asociada una funcion de forma w(f),
con lo que un desplazamiento alrededor del eje Zg de un punto del panel solar situado

en las coordenadas y =0,& +%, z estara definido por:

V(O,§+%,z,tj:—(0+t//(§)q(t)) (4.62)
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Donde aparecen las nuevas coordenadas generalizadas asociadas a torsion ri(t). El

efecto de torsion sobre los paneles aparece al realizar la maniobra de cabeceo, es decir
cualquier giro alrededor del eje Y. La Figura 4.14 muestra esta deformacion.

Figura 4.14: Deformacion del Panel Debida a Torsion.

La energia cinética, asociada a los paneles i-esimos es:
1 | a 2
EC_Torsion :E_(['Ipv(x’g"'z,t] b(f, X)dXd‘f:

(-0t ) biemyocbe

(4.63)

Aparece en esta expresion el término p, que representa la densidad masica del panel. El
término b((f,x)es la ley de espesores de una seccion genérica del panel solar definida
por su coordenada & a una distancia x del eje de simetria del panel. La ley de espesores

considera que el espesor de los paneles permanece constante. Desarrollando la
expresion anterior se obtiene:
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I CE R e | e B A EeE

0Lz

+2-01 | { Job(e z)w(f)zdz}dé 3 Q0

(4.64)

Se observa que la energia cinética de torsion depende del momento de inercia I, del
momento de inercia generalizado J,;, y del momento de primer orden Q,, todos

aplicables al panel i-ésimo alrededor del eje Yg. Estos momentos matematicamente
desarrollados se expresan de la forma:

I, :j[ ,ob(f,z)zzdz}dgZ (4.65)
J, =j[ | pb(f,z)zzdz}wz(f)dcf (4.66)
o¥ =IIUPD(§,Z)W(§)ZdZ}d§ (467)

La energia cinética de torsion expresada en forma matricial queda como:
. I, e
EC Torsion — 1I:H rl] . QYI (468)
h 2 Qi Jvillf:

4.9.3.3. ENERGIA CINETICA TOTAL

Las contribuciones a la energia cinética total procedentes de la rotacién del vehiculo, de
la deformacién por flexion y la deformacidn por torsion se expresan en forma matricial
por las ecuaciones (4.69) y (4.70):

e 0 o) 10 ol3 0 o SE S oy S

0 0 I, i-1 I =

(4.69)
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_IX+IX1+IX2 0 0 Qu 0 Q, O ¢
0 Iy +1,+1l, 0O 0 Q, 0 Q, 0
0 0 I, 0 0 0 0 7
EC_lotaI :[¢ Z v G L 4, fz] Q. 0 0 m 0 0 0 G
0 Q; 0 0 J, 0 0 r,
Qy., 0 0 0 0 m, 0 g,
L 0 Qy, 0 0 0 N L1, |
(4.70)

4.9.4. ENERGIA POTENCIAL

La energia potencial elastica, también denominada energia de deformacion, depende
tanto de la forma de los paneles solares como del material del que estan construidos. Se
considera, a efectos de modelado matematico, que el material empleado en la
fabricacion de los paneles es homogéneo y se encuentra uniformemente distribuido.

La energia potencial para la parte rigida del sistema se considera nula a todos los
efectos, por no estar sometido a deformacion alguna.

Debido a las deformaciones supuestas para los paneles, es necesario calcular la energia
de deformacion debida a flexion y la debida a torsion.

4.9.4.1. ENERGIA DE DEFORMACION DEBIDA A FLEXION DE LOS
PANELES

La energia de deformacion considera la misma ley de desplazamientos w; (§,t) gue para

la energia cinética. Bajo esta condicion la energia de deformacion a flexion viene dada
por:

1. — (wY
ED_FIexion =EJEIX (a_gzj d‘f (471)

siendo E el médulo de elasticidad (Modulo de Young), e I, el momento de inercia
estatico de la seccion del panel con respecto al eje Xg. Desarrollando para la ley de
desplazamientos se observa la dependencia de las coordenadas generalizadas g; .

1 e (o 2
ED_Flexion :qu J.EIX (¢ (5)) df
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4.9.4.2. ENERGIA DE DEFORMACION DEBIDA A TORSION DE LOS
PANELES

El efecto de torsion también produce una energia de deformacion para el giro de torsion
6, , dado por:

2
1 00,
ED_Torsién = EJ-GK (a_gj dé: (472)

En esta energia K es la constante de rigidez de Poisson , que depende de la seccidn,
y G es el mddulo de rigidez a cortadura, que por definicion se expresa para el médulo de
Poisson v =0.3como [2002, Timosenko]:

(4.73)

Considerando una ley de giros de &ngulos pequefios y un factor de forma y/(f), se
calcula la energia potencial:

6, =(0+y (£)r (1)) (4.74)

ED_Torsién =%HZJGK(V/’(§))Z dé: (475)

4.9.4.3. ENERGIA TOTAL DE DEFORMACION

La energia total de deformacidn esta dada por las contribuciones de flexion y torsion.

Eo_roar = ZBq JET (¢(£)) e+ 20 [ (v (£)) dé} - ZB e+ Kﬂnﬂ

i=1

(4.76)

Aparecen en esta energia los términos de rigidez generalizada a flexién y de rigidez
generalizada de torsion:

K = [ET (¢"(£)) d&
(4.77)

Ky = [GK (y'(¢)) d&
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La energia total de deformacion expresada en forma matricial es:

000 O O 0 O0f¢g
000 O O O oO0|6@6
000 O O 0 O0]|w
Ec_tota|:[¢ 0 v g n 0 rz] 000k, 0O 0 0]oaq
000 O ky,; O Ofmr
000 0 O kg O o,
000 0 0 0 kyfn|

(4.78)

4.9.5. FUERZAS GENERALIZADAS

Las fuerzas generalizadasQ,.consideradas son de caracter no conservativo, y son

aquellas producidas por los actuadores. De forma adicional a estas, se encuentran las
producidas por las perturbaciones exteriores, que son funcién de la orbita. Entre estas se
encuentran las perturbaciones aerodinamicas, las magnéticas y solares. Las fuerzas
generalizadas se modelan de la siguiente forma:

Qu=| + (4.79)

Las perturbaciones se encuentran integradas en la accion de los pares T de la forma:

T=To+T,+T

aero

(4.80)

Las fuerzas internas ejercidas por los actuadores se denominadas T, .

4.9.6. ECUACIONES LINEALIZADAS DEL MOVIMIENTO

La obtencion de las ecuaciones linealizadas del movimiento permitird obtener la
ecuacion de primer orden a partir de la que se desarrollara el disefio del control. Esta
ecuacion del movimiento se obtiene a partir de las energias cinética y potencial,
aplicando el principio de Hamilton, y para unas fuerzas generalizadas conocidas.
Reescribiendo la ecuacion (4.48):

d(oL) oL
a(a} u O
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La actitud del satélite estd descrita por los angulos de rotacion y por los
desplazamientos elasticos, conforme al vector de coordenadas generalizadas (4.53):

U:[¢ 0 v q n q, rz]T
y por las coordenadas de velocidad:
. N A . 3 . . . T
u=[¢ 0 v o % 4 1] (4.81)

Con lo que el célculo de los elementos de la ecuacion del movimiento son los
siguientes:

oT _8TRig L ~
oL T v |m e T ea 0w e 10 Qo m )
ou  ou  ou v,
ou
(4.82)

d(oL) dorT d (4.83)
il Bkl P LR N ] | . om J.
dt(auj dt ou dt (¢ Yy @ QXI le ml YI)

oT 0Ty oTo,
LA TR TR =f(¢ 6 v o 1 Q; Q m I

u

ou ou au oV
a_u:f(¢ wy K KTi)

(4.84)

Reagrupando todos los términos se llega a la ecuacion del segundo orden del
movimiento del satélite siguiente dada por (4.84), ver anexo II:

MU +Gi+Ki=Q,, (4.85)

Desarrollando los términos obtenidos para el Lagrangiano, y expresado en forma
matricial se obtienen las matrices de masa generalizada M, giroscopica G y de rigidez K
siguientes:
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T, 1 o] [Tee O
M _|:Qﬂ77 Q’Vl:|' G _|:0 5:|, K _|: 0 K’]']:| (486)

IX+IX2+IX2 O O QXl O QXZ O
0 IY + IY1+ IY2 O O QYl 0 QYZ
0 0 I, 0 0 0 0
M = Qy, 0 0m 0 0 0
0 Q, o 0 J, 0 0
Qy, 0 0 0 0 m 0O
I 0 Q,, o 0 0 0 J,
0 0 I,—l,—=1, 0 0 0 0]
0 0 0 0000
I, +1,-1, 0 0 0000
G= 0 0 0 0000
0 0 0 0000
0 0 0 0000
0 0 0 000 O]
4at (1, - 1,) 0 0 0 0 0 0]
0 3 (1, - 1,) 0 0 0 0 0
0 0 of(l,-1,) 0 0 0 0
K = 0 0 0 K, 0 0 0
0 0 0 0 K, 0 0
0 0 0 0 K., O
0 0 0 0 K,
(4.89)

Luego la ecuacion (4.85) se expresa en forma matricial desarrollada:

(4.87)

(4.88)
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I+l + 1y, 0 0 Q, 0 Q, 014 0 0 I,—1,-1, 0 0 0 0|47 [4w?(1,-1) 0 0 0 0 0o ol¢
0 +ly+l, 0 0 Q, 0 Q,fé 0 0 0 000 0|4 0 3¢ (I, -1;) 0 0 0 0 ofe
0 0 I, 0 0 0 0|y Iy+l,-1, 0 0 000 0|y 0 0 Q(l-1,) 0 0 0 0 |vw
Qu 0 0m 0 0 0|q|+e 0 0 0 000 0fg|+ 0 0 0 K 0 0 0 |q
0 Q. 000 3, 0 o0fg 0 0 0 000 0f¢ 0 0 0 0 K, 0 0|rn
Q. 0 00 0o m 0|gq 0 0 0 000 0|qg, 0 0 0 0 0 K, 0 |q
0 Q, 000 0 0 I,k 0 0 0 000 0fr 0 0 0 0 0 0 Kpylln

(4.90)

La contribucion de los elementos de la matriz M procede de la energia cinética del
vehiculo rigido, junto con las energias cinéticas debidas a flexion y a torsion de los
paneles solares. La matriz giroscopica G aporta las contribuciones debidas a la rotacion
del satélite en su Orbita, y por Gltimo la matriz de rigidez K introduce las contribuciones
debidas a rigidez de los paneles solares.

La ecuacion dinamica anterior, puede ser escrita haciendo uso del teorema de Euler,
haciendo la hipotesis de pequefias deformaciones y acoplada con los efectos flexibles de
los paneles:

lo+8H=-ox(lo+d n)+T
7 ( ) (4.91)
H+Cn+xn=06"o

Las matrices C’ y x representan amortiguamiento y rigidez de los elementos flexibles,
el vector de coordenadas modales esp=[q, I, d, I,], y la matriz Ses el

acoplamiento entre las estructuras flexible y rigida, que en forma matricial es:

Qxl le
0= 4.92
|:Qx2 Qy2 :| ( )

En el anexo Il se desarrolla el calculo completo del lagrangiano.

4.9.7. AMORTIGUAMIENTO DEL SISTEMA

A lo largo del desarrollo del lagrangiano no se ha mencionado el material del que estan
formados los paneles solares. Intrinsecamente hablando, el material dispondré de cierto
amortiguamiento que se debe incluir en el modelo matematico. De forma adicional a
esto, se pueden introducir ciertos elementos que actlen como amortiguadores de la
deformacion. Estas hipotesis han de aparecer matematicamente en la formulacion
lagrangiana, concretamente en la matriz de giroscopica G [1998, Bong Wie].
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4.10. SINTESIS DE CONTROL

El modelo matemético desarrollado bien para el modelo rigido completo o para el
modelo rigido con elementos flexibles desarrollado mediante lagrangiano, forma un
conjunto de ecuaciones integro diferenciales que sirven para determinar la ecuacion de
primer orden en la formulacién de espacio de estados de un sistema lineal invariante en
el tiempo, que se utilizara para el disefio del controlador.

El objetivo pretendido es caracterizar el comportamiento dinamico del sistema como un
sistema lineal. A partir de la ecuacion de segundo orden del movimiento del satélite,
ecuacion (4.84):

Mi+Gu+Ku=Q,,

La ecuacion definida en espacio de estados es la siguiente:

A
C

Xl
i

+B
4.93
o (4.93)

< Xi-
1

Xl

i

La transformacién que tiene lugar para el calculo de las matrices de estado A y de
control B es de la siguiente forma:

I O Ian }
A=| " (4.94)
-MK -M7G
[0
B - Ml[omlmm} (4.95)
c=[1] (4.96)
D =[0] (4.97)

La definicion del vector de espacio de estado incluye a los elementos de posicion dado
por los angulos de Euler junto con las coordenadas generalizadas de los movimientos de
flexion y torsion de los paneles. El segundo conjunto de elementos del vector de estado
son las velocidades:

X(t)

7 A . . 0’y . -T
[(159‘//%"1% L ¢ 6y 6 L G rz] (4.98)
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Al obtener los valores numéricos de las matrices de estado y control, se obtienen lo que
se denomina matrices pobremente condicionadas, 0 mal condicionadas (ill conditioned
matrix). Esto es debido a los valores extremadamente pequefios en algunos casos, y
altos comparativamente hablando para el resto, en los elementos de estas matrices. Esta
circunstancia produce un nimero de condicion demasiado elevado. Con el propésito de
mejorar el condicionamiento de la matriz, y realizar simulaciones, existen propuestas de
multiplicar estas matrices por una constante para disminuir el nimero de condicion
[2007, Rahnamai]. Los sistemas mal condicionados conducen a la existencia de una alta
dependencia entre las salidas del sistema y la direccion que toman las entradas.
Concretamente podria traducirse en actuaciones conjuntas de las entradas para obtener
una salida determinada [1994, Jacobsen].

Ademés de esto, el analisis del sistema muestra cierta redundancia de estados.
Exactamente, los estados debidos a flexion y torsién aparecen duplicados por el efecto
de considerar ambos paneles solares. Por ello, se ha trabajado con un sistema
considerado minimo, que respecto del original ha prescindido de los estados de flexién
y torsion, y de sus velocidades para el panel nimero dos. De este modo el nimero de
estados se ha reducido de 14 a 10 estados, siendo el vector de estado el siguiente:

x()=[¢ 0 v o n § 6 v ¢ 1] (4.99)

4.11. MODELO NO LINEAL

Como cualquier sistema mecénico, un satélite orbitando est4 sometido a perturbaciones
de caracter interno y externo. Estas Gltimas de cierta importancia en funcion de la orbita,
en funcidn de la posicion en la misma, y en funcion de la forma y tamafio del vehiculo,
como ya ha sido mencionado. Esto conduce a un proceso de inestabilidad que crea
rotaciones arbitrarias alrededor de ejes no determinados, y que impiden desarrollar la
funcién para la que ha sido disefiado el satélite. Del conocimiento de las perturbaciones,
y de los momentos que se inducen sobre el satélite se puede obtener el grado de
estabilidad del vehiculo y por tanto la precision en los apuntamientos requerido a los
instrumentos y sistemas de abordo.

El conjunto de ecuaciones del modelo no lineal estd formado por cinco ecuaciones
diferenciales que relacionan todos los angulos de Euler con las deformaciones debidas a
flexion y torsion de los paneles solares. En este conjunto de ecuaciones diferenciales se
ponen de manifiesto productos angulares, productos cruzados entre angulos,
velocidades angulares y aceleraciones angulares. Sin realizar ninguna consideracion
debida a angulos pequefios que nos llevaria a un proceso de linealizacion basico, se
estudia el modelo con las caracteristicas mencionadas. La resolucion de las ecuaciones
diferenciales del modelo no lineal ha sido realizada con Simulink, ver anexo Ill. El
proceso de simulacion permite conocer de forma analitica los valores obtenidos tanto
para los angulos de Euler como para las deformaciones. El conjunto de ecuaciones
diferenciales del sistema no lineal se puede expresar como:

= f

:g(

Xi-
—_~
Xi

) (4.100)

|

e}

o
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donde f representa un vector de la funcion no lineal, X es el vector de estadoy U es la
accion de control. Un valor particular del vector de estado es denominado un punto, ya
que se corresponden a un punto en el espacio de estados. La solucion para x(t) se

corresponde con una curva en el espacio de estados, ya que t varia desde cero hasta
infinito. Como se ha mostrado, el sistema dinamico desarrollado en este capitulo
permite relacionar mediante el conjunto de ecuaciones diferenciales las velocidades
angulares del sistema con las deformaciones del mismo por medio de la expresion
(4.91). Por lo tanto, el modelo no lineal queda resuelto obteniendo los valores de las
velocidades angulares y las deformaciones. Este resultado introducido en la ecuacion
cinemaética permite obtener la actitud del satélite. A partir del modelo no lineal se
considera el problema de regulacién mediante realimentacion de la salida. El objetivo es
mantener la salida del sistema proxima a un punto de equilibrio. Con ello el problema se
convierte en un problema de estabilizacion o de regulacion. De forma adicional, el
sistema de control ha de disponer de cierta tolerancia a perturbaciones, para mantener la
actitud deseada. De esta forma, el sistema se convierte en un sistema insensible a
perturbaciones. La incertidumbre en el modelado se caracteriza con una perturbacion
del modelo nominal que dara origen al modelo necesario para calcular la robustez del
sistema.

La Figura 4.15 muestra el proceso entre los modelos matematicos desarrollados para el
calculo de la ley de control. EI modelo lineal se utiliza para el disefio del controlador, y
el no lineal se utiliza para validar el controlador y comprobar su efectividad sobre el
sistema “real”.

1

CONTROLADOR ™=y  \ODELO NO LINEAL ] SALIDAS DEL SISTEMA

A |
l v
| PROCESO DE
LINEALIZACION
I I
| v
DISENO DEL

CONTROLADOR @ ™= == == vOopE| O LINEAL

Figura 4.15: Proceso de Disefio del Controlador con los Modelos Matematicos
Lineal y No Lineal.

4.11.1. DETERMINACION DE LA ESTABILIDAD DEL SISTEMA

El concepto de estabilidad relacionado con la actitud del satélite esta focalizado en la
estabilidad alrededor del punto de equilibrio. El punto de equilibrio es un estado en el
que el sistema permaneceria a largo plazo si no fuera perturbado por una accién
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exterior. EI modelo linealizado se utiliza para aproximar el sistema no lineal al punto de
equilibrio. El sistema lineal resultante del proceso de linealizacion tiene un punto de
equilibrio en el cero que se corresponde con el punto de equilibrio del sistema no lineal.

El problema de mantenimiento de la actitud hacia un punto determinado sobre la
superficie terrestre, con el vehiculo considerado flexible por el efecto de los paneles
solares, puede plantearse como un problema de regulacion sobre los angulos de actitud
hacia la mencionada referencia. En el caso de paneles solares flexibles, han de tenerse
en cuenta los requisitos de supresion de la vibracion. Mateméaticamente estas ideas
pueden concentrarse en lo siguiente:

lim g =0; !imaS:O; !imnzo; !imﬁzo

t—o

Donde S = [¢,0,1//] son los angulos de actitud, @ = [a)x o, o, ]T son las velocidades
angulares y las deformaciones de los paneles solares estan dadas por 7 .

El sistema linealizado estara dado por la expresion:
X = f(X,0,t) = AX(t)+Bu(t)

El desarrollo lineal se obtiene desarrollando en serie de Taylor la dinamica no lineal
para cada una de las ecuaciones del sistema. Los puntos de equilibrio se obtienen
igualando a cero la dindmica no lineal, y resolviendo para los estados del sistema:

x=f(X0t)=0

Ha de tenerse en cuenta que la accién de control en el punto de equilibrio es cero, esto
es, no existe actuacién por parte de las ruedas de reaccion, expresandose
matematicamente como:

4.11.2. EFECTO DE LOS MOMENTOS DE INERCIA SOBRE LA
ESTABILIDAD

En satélites desarrollando una oOrbita LEO el efecto de la gravedad puede ser utilizado
para estabilizar el satélite mediante técnicas pasivas, o por el contrario puede
representar una perturbacion de caracter importante debido a la proximidad a la
superficie terrestre, para satélites estabilizados en tres ejes. En cualquiera de los casos se
manifiesta cierta repercusion, por lo que la configuracion de la plataforma puede
resultar determinante sobre la estabilidad.

En el disefio del satélite ha de tenerse en cuenta la aportacién de los momentos de
inercia del satélite debidos a la configuracion del mismo, y que esta relacionada con la
posicion de los equipos, con la forma externa del satélite, con la posicion de los
elementos adosados al bus principal, como son los paneles solares y antenas.
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En un satélite controlado en tres ejes ha de tenerse en cuenta la relacion de momentos de
inercia para garantizar cierta estabilidad sobre el punto de operacién, lo que garantizaria
acciones de control limitadas. En caso contrario serian requeridas acciones de control
continuas sobre el punto de equilibrio solicitado.

La relacién de momentos de inercia que permiten obtener condiciones de estabilidad
adecuadas estan dadas en la Tabla 4.4.

Estabilidad dheim dls M?mentos itz Condiciones de Estabilidad
Inercia
Tp,=0 ; Estable
Eje Yg > 1, Tpy#0 ; Movimiento oscilatorio
estable sobre Yg
he Iyt 1, Estable
1> 1 > 1,
Plano Xg - Zg RS
Xz Y Estable
< I+ 1,

Tabla 4.4: Relacion de momentos de inercia para obtener condiciones de

estabilidad.

Un ejemplo tipico de oscilacion mantenida debida a los valores de los momentos de
inercia, es el que se produce sobre el de cabeceo, representado en la Figura 4.16. Este
tipo de oscilacién impediria adquirir la actitud deseada, perdiendo el apuntamiento de
cualquier instrumento instalado a bordo.

Estabilidad en el Eje de Cabeceo(Pitch)
15 T T T T T

Angulo de Cabeceo
o
o o
T T
| |

o
o
T
|

-15

Tiempo(seg)

Figura 4.16: Oscilacion sobre el eje de cabeceo en condiciones I,> I,

A medida que crece la diferencia entre los momentos de inercia Ix e 1z se disminuye el
error cometido por la accién de cabeceo tal y como muestra Figura 4.17.
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Valoracion de la Estabilidad en Alabeo(Cabeceo)(Ix - 1z)

0.045

0.04

0.035

0.03

0.025

0.02

0.015

Error PHI(Cabeceo)

0.01

0.005

-0.005
0

(Ix - 1z)

Figura 4.17: Disminucion del error con el aumento de la diferencia en los
momentos de inercia I, e I,.

Respecto del error cometido con la diferencia entre ly e 1z, se muestra en la Figura 4.18.

x10° Valoracioén de la Estabilidad en Alabeo(Roll)(ly - 1z)

Error phi(Alabeo)

(ly - 1z)

Figura 4.18: Error cometido en cabeceo debido a la diferencia entre los momentos
deinercialyel,.

4.12.ANALISIS DEL SISTEMA NO LINEAL EN LAZO ABIERTO

La evaluacion del sistema no lineal en lazo abierto permitira conocer si el sistema es
estable 0 no bajo ciertas condiciones de apuntamiento. A partir de la informacién
suministrada del analisis del plano de fase para el sistema en lazo abierto, se puede
determinar la estabilidad del sistema. Estos datos seran correspondidos con el anélisis
que se realice al modelo linealizado para el punto de operacion, por medio de la
posicion que ocupen los autovalores del sistema en el plano complejo. Asi mismo, se
podra identificar cada autovalor del sistema con los modos dinamicos.
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ESTUDIO EN EL PLANO DE FASE

412.1.

Mediante el método grafico del plano de fase [1991, Slotine], permite generar el

movimiento de diversas trayectorias correspondientes al espacio de estados de un

sistema de segundo orden y para diferentes condiciones

iniciales. Con estas graficas es

posible determinar la estabilidad y otras caracteristicas del movimiento por medio de un

sistema grafico simple [1986

Junkins]. Desde la perspectiva del sistema se analizan los

, se analizan las velocidades angulares por el mismo método. EI modelo no

resultados para el movimiento de alabeo, cabeceo y guifiada del sistema en lazo abierto.

Asi mismo

lineal utilizado es el correspondiente al que se presenta en el anexo |11, desarrollado en

Simulink.

Plano de Fase theta - theta dot

Plano de Fase phi - phi dot

0.35

0.1 0.15 0.2 0.25 0.3
theta

0.05

Plano de Fase wx - wx dot

Plano de Fase psi - psi dot

10p yd

1.4 16 18

12

Plano de Fase wz - wz dot

- wy dot

Plano de Fase wy

Figura 4.19: Diagrama de Fase de los Movimientos Angulares y de las Velocidades

Angulares.
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La Figura 4.19 muestra los resultados del andlisis en el plano de fase. Respecto de los
movimientos angulares, alabeo y guifiada, los diagramas de fase muestran un
comportamiento inestable. Este comportamiento que afecta a los movimientos de alabeo
y guifiada se sustenta en el acoplamiento existente entre ambos. Para el movimiento de
cabeceo, el diagrama muestra cierto grado de estabilidad. Este movimiento se encuentra
ligeramente acoplado con los otros dos en el modelo no lineal. Esto demuestra que el
sistema es marginalmente estable.

Los diagramas de fase correspondientes a las velocidades angulares muestran un
comportamiento inestable para el sistema no lineal en lazo abierto, debido a la
configuracion del satélite y a la relacion de momentos de inercia existentes. En la
solucion de los diagramas de fase las soluciones obtenidas se alejan de las soluciones

nominales X =0:X =0.

4.12.2. ANALISIS EN LAZO ABIERTO

Una aportacion adicional al estudio ofrecido por medio de los diagramas de fase esta
constituido por las respuestas a excitacion escalon para el sistema no lineal en lazo
abierto. Este se excita con entrada escalén en cada una de las posibles entradas al
sistema, es decir en alabeo, cabeceo y guifiada. Este tipo de ensayo también permite
obtener informacion respecto del acoplamiento dindmico existente entre los ejes del
sistema, y entre estos y las deformaciones de los paneles solares. La Figura 4.20
muestra una excitacion de tipo escalon unitario en el eje de alabeo. Esto permitiria
maniobrar el satélite alrededor de ese eje. Se observa la tendencia creciente del angulo
de alabeo y la repercusién sobre el angulo de guifiada. EI comportamiento para el
angulo de alabeo es erratico. Comienza a seguir a la consigna después de transcurrido
un tiempo demasiado elevado, tendiendo a estabilizarse en un valor no asignado.

Respecto del &ngulo de cabeceo, se muestra una tendencia decreciente, que hace perder
la referencia nominal. Esto es debido al ligero acoplamiento que existe entre los tres
modos orbitales en el modelo no lineal.

Las deformaciones también se ven afectadas por la maniobra realizada. En particular la
flexion de los paneles muestra una ligera deformacion que se hace méas elevada en el
momento en que comienza a crecer el angulo de alabeo. La deformacion debida a
torsion estad relacionada con la deformacién por cabeceo, por lo que en este tipo de
maniobra es una deformacion acoplada.
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Figura 4.20: Excitacion Escalon Unitario en el canal de alabeo para el Sistema en
Lazo Abierto.

Un ensayo adicional del modelo no lineal en lazo abierto es el que se muestra en la
Figura 4.21. Con el objetivo de comparar los resultados con la maniobra de alabeo, se
realiza una maniobra de cabeceo.

Angulo de Alabeo
100

| ] I

| | |

| | | | |
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
Angulo de Cabeceo

|

| | | |
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
Angulo de Guifiada

1 1 1 1 1
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
x 10° Deformacion por Flexion
5 T T T T T T T T T
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_5 1 1 1 1 L 1 1 L L
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
x 10°° Deformacion por Torsion
S \ \ \ \ \ \ \ \ \
e T
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0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200

Time (seg)

Figura 4.21: Excitacion Escalon Unitario en el canal de cabeceo para el Sistema en
Lazo Abierto.
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Se concluye del sistema en lazo abierto que existe un grado de acoplamiento entre los
modos del sistema, que se hace especialmente patente entre el alabeo y la guifiada. Asi
mismo, las deformaciones debidas a flexion se producen por las maniobras de guifiada o
de forma inducida por las de alabeo. Las deformaciones debidas a torsion se deben a las
maniobras sobre el eje de cabeceo, y en menor medida por el acoplamiento existente en
el sistema no lineal con el resto de maniobras.

4.13.LINEALIZACION DEL MODELO

El proceso de linealizacion del modelo se realizara por medio del desarrollo en serie de
Taylor del sistema no lineal. La seleccion de los primeros términos del desarrollo
representa el sistema linealizado:

(%00 =f(%,0,.)+> Tox:  i=l.n (4.100)

i1 OX|

La funcion descrita de forma general f(X,U,t)se aplica al Lagrangiano del sistema
sobre el punto de equilibrio:

L=L(u,,u,)

e! e

Luego desarrollando en serie de Taylor el Lagrangiano para el punto de equilibrio
(u,,u,) se obtiene:

oL, . oL L .
L(u,u)=L(v,u,)+ 2t ra ifsa] cuan ) Gau ) +
e g,y | L) 2L L uy DL g I8
out T ouaa ) aou e t)

(4.102)

En esta expresion 64 =q-d,,y oq=(q-q, representan las diferencias entre un punto de

trabajo cualquiera y el punto de operacién definido, tanto para velocidad como para
posicion. Por aplicacion del principio de Hamilton al Lagrangiano:

d oL oL
= _Y_ 4.103
dt ou  ou Qne ( )

Introduciendo los valores obtenidos del desarrollo en serie de Taylor a la ecuacion 4.11,
se obtiene:
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doL oL d oL oL . 1 &°L
ou

- == , += Su+
dtou ou d'[@U(u u)+6l]8l](u u) 26u8u( ) )
T
1| o°L oL o°L
= u) | su-=(u,, Su- 4.104
2{8u8u( )} n au( erVe) = oud ( U, )ou ( )

1 &°L

A . (ue ’ ue )5U |: :|
2 ouou uau

En el punto de equilibrio del sistema se cumple la condicion:

y se cumple que %g—t(u u ) 0, ya que es constante a lo largo del tiempo [1987,

Meirovich].

Si se introducen las matrices siguientes:

oL . oL
M 1] - ] ] ] S ] Eai— ]
(i.J) au,ou;, (4u.) (i.9) ou,u, (Gu.), 105
. oL . '
(i) =57 (O). 6=5T-s
i

el hamiltoniano se sintetiza en la expresion linealizada:
M,0G+G, 04+ K, 00=0Q,,

Esta expresion representa la ecuacion linealizada del movimiento del sistema mediante
un sistema de segundo orden, en donde M, es la matriz de masa generalizada y es

siempre definida positiva, G, es la matriz giroscopica, es antisimétrica y alberga los
términos de amortiguamiento modal y K, la matriz de rigidez y es semidefinida
positiva.

El modelo linealizado se obtiene determinando los puntos de equilibrio de la dindmica
no lineal. Se asume que las medidas de las salidas estan disponibles por medio de los

sensores de actitud y de deformacion elastica de los paneles solares. El resultado
general, estard expresado por un sistema lineal dado por la expresion:

x = f(X,0,t)=A%(t)+B(t)

Este modelo linealizado es s6lo valido si se encuentra proximo al punto de operacion.
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4.13.1. CARACTERISTICAS DE ESTABILIDAD DEL MODELO
LINEALIZADO

El modelo linealizado presenta diversas caracteristicas de estabilidad en funcion de la
posicion que ocupan los autovalores del sistema. Basado en la teoria de Lyapunov
[1991, Slotine], se presentan tres casos diferentes:

- Sitodos los autovalores del sistema se encuentran en el semiplano izquierdo del
plano complejo el sistema es estable, por lo que el punto de equilibrio es
asintéticamente estable para el sistema no lineal real.

- Si el sistema linealizado es inestable, es decir, al menos un autovalor se
encuentra posicionado en el semiplano derecho del plano complejo, se dice que
el punto de equilibrio es inestable.

- Si todos los autovalores del sistema se encuentran posicionados en el semiplano
izquierdo, pero al menos uno de ellos se encuentra sobre el eje imaginario, no se
puede concluir nada a partir de la aproximacion lineal. En estas condiciones el
punto de equilibrio puede ser estable, asintéticamente estable o inestable para el
sistema no lineal.

Las condiciones matemaéticas de estabilidad para el sistema han de tener su
correspondencia en el sistema real. El requisito impuesto de apuntamiento a Nadir para
el sistema, requiere que el eje Z del satélite apunte en todo momento hacia ese punto
sobre la superficie terrestre. Si esto se consigue el sistema estard estabilizado
obteniendo el apuntamiento previsto, a pesar de las perturbaciones existentes. Cualquier
variacion respecto de este punto implica un error de apuntamiento que es necesario
corregir.

En términos matematicos la velocidad angular respecto de ejes cuerpo @° ha de
permanecer nula @ =0. En términos de velocidad angular inercial para este

apuntamiento, la unica componente que aparece es la velocidad angular orbital «,, ver
la ecuacion (4.34)
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CAPITULO 5

FUNDAMENTO TEORICO DE LOS METODOS DE
ASIGNACION DE AUTOESTRUCTURAS.

5.1. INTRODUCCION

En los capitulos anteriores se ha considerado al satélite compuesto por una parte rigida y
otra flexible, que interaccionan entre si, debido al acoplamiento existente entre ambos.
Este acoplamiento se muestra matematicamente en el modelo dinamico del satélite. Se
han identificado ademéas los modos del sistema, estos es, los modos flexibles y los
modos orbitales. EI problema que se plantea estd relacionado con la orientacion del
satélite, bien realizando maniobras de correccion de apuntamiento o consiguiendo
nuevos apuntamientos, de forma que se reduzca el grado de acoplamiento entre los
modos del sistema.

Esto permitiria no excitar ciertas frecuencias de los elementos flexibles, y por tanto
preservar a estos de vibraciones no deseadas que pudieran dafiar los paneles solares.
Incluso en sentido opuesto, que las perturbaciones que produzcan una deformacion
tolerable sobre los paneles no repercutan de forma alarmante sobre la actitud del
satélite.

Uno de los objetivos de disefio del controlador es el de tratar de desacoplar hasta cierto
grado, los modos orbitales y los modos flexibles. La mejor opcidn consiste en permitir
que las acciones de control sobre el cuerpo del satélite realizadas por los actuadores, no
afecten a los paneles, obteniendo por tanto un desacoplo aparente entre los modos
flexibles y orbitales.

El método de Asignacion de Autoestructuras es un método idoneo para cumplir el
objetivo béasico del controlador centrado en el desacoplo de los modos del sistema.
Cualquiera de los métodos de asignacion de autoestructuras entronca directamente con
el comportamiento dindmico del sistema obtenido en primera aproximacion del sistema
en lazo abierto. Estos permitiran, por una adecuada seleccion de la autoestructura del
sistema en lazo cerrado, disefiar un controlador que permita disponer de un
comportamiento del sistema adaptado a los requisitos de disefio.

El desarrollo de las técnicas EA exige un conocimiento profundo del sistema, con el
objeto de descender hasta los aspectos minimos que permiten conseguir el controlador
adecuado.

Del conocimiento profundo del sistema, se llega a la identificacion de los modos del
mismo y a la relacién existente con los autovalores y autovectores. Un planteamiento
adicional subyace bajo la idea de modificar la posicion de los autovalores del sistema
con el objeto de conseguir unas prestaciones temporales de respuesta transitoria
adecuadas, y en modificar el valor de los elementos del autovector para los estados del
sistema. Modificar la posicion de los autovalores y el valor de los autovectores,
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permitira obtener comportamientos completamente diferentes respecto del sistema en
lazo abierto.

El método EA permite plantear el comportamiento del sistema en lazo cerrado una vez
que se hayan llevado a cabo las dos fases aplicables en la técnica, esto es el analisis de
la autoestructura y la de asignacion de la misma.

La aproximacién a la obtencion de los autovalores y autovectores deseados en lazo
cerrado permitira el disefio del controlador, bien por realimentacion de estados o por
realimentacion de la salida. Esto se consigue mediante la aplicacion de alguna de las
técnicas de asignacion desarrolladas.

En este capitulo se presentan los aspectos tedricos relacionados con la técnica EA,
planteando los aspectos necesarios para el desarrollo de la misma y los elementos que
intervienen en la obtencion del controlador. Ademas se van a presentar las ideas
desarrolladas alrededor de la técnica que permitan obtener un grado de robustez mayor
que el conseguido de forma innata por la simple aplicacion de la técnica. De forma
adicional, y para ilustrar la forma de aplicacion, se presenta un ejemplo relacionado con
la dindmica del sistema dindmico del satélite propuesto.

5.2. ASPECTOS BASICOS DEL METODO DE ASIGNACION DE
AUTOESTRUCTURAS

El anélisis modal del sistema permite conocer desde el punto de vista fisico el
comportamiento del sistema, identificando aquellas frecuencias de interés. Precisamente
desde esta perspectiva, se hace corresponder las frecuencias interesantes con lo que se
puede denominar modos fisicos del sistema. La excitacién de estos modos fisicos al
realizar cualquier actuacion sobre el sistema puede producir comportamientos que
lleven a situaciones no deseadas que puedan degradarlo. Los modos fisicos
mencionados del sistema tienen su correspondencia con los modos matematicos del
modelo desarrollado. Esta correspondencia se identifica por medio del analisis
matematico a través del conocimiento de la autoestructura.

La autoestructura se corresponde con los autovalores y autovectores del sistema. El
valor de los autovalores del sistema se ha de corresponder con los modos dinamicos del
sistema, existiendo una correspondencia determinada con los autovectores del mismo.
Tanto esta correspondencia entre los modos dindmicos del sistema y los matematicos
del mismo, junto con caracteristicas asociadas al comportamiento del sistema y que
pueden influir en el disefio del controlador, conducen a la necesidad de tener un
conocimento exhaustivo de las posibilidades que ofrece la técnica EA.

Las caracteristicas principales del sistema pueden ser evaluadas a partir de la relacion
existente entre las matrices del sistema dinamico, con las entradas y salidas del mismo,
caracterizadas en el dominio del tiempo. Esto permitird conocer la relacion entre los
diferentes modos del sistema con las entradas y salidas al mismo. Este analisis se realiza
a partir del modelo dindmico del sistema (4.93):
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Donde X € R"es el vector de estado del sistema, y € R” representa el vector de salida y
ueR" es el vector de entrada. Los autovalores 4 de la matriz de estado A del sistema
en lazo abierto se obtienen de la ecuacion caracteristica

A1-A[=0 (5.2)

Dados los autovalores 4;, se definen ademas los autovectores por la derecha v; y los
autovectores por la izquierda w;. Estos autovectores satisfacen las relaciones siguientes:

Av, = v,

w A= Aw;
definiéndose las matrices de autovectores por la derecha y por la izquierda
respectivamente:

(5.3)

V =|v,...,V,
A (5.0
W' =[w,...,w,]
Si V y W' son normalizadas se cumple la expresion:
V*i=w' (5.5)

La solucion en el dominio del tiempo de las ecuaciones dadas para el sistema (5.1)
[1994, Davidson] para los estados del sistema se representan por:

t
X(t)= eAtx(O)+.[eA“")Bu(r)dr (5.6)
0
Y para la salida del sistema la solucion es:
t
y(t)=Ce"x(0)+ [Ce"Bu(r)dr (5.7)
0

Asi, la matriz dindmica del sistema A puede estar representada por:
A=VAV™ (5.8)

siendo A =diag(4,,...,4,).
Considerando el desarrollo en serie de e* siguiente:
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A AT (VAVEY £ (VAVE)E
e =1+At+ +---=I+(VAV‘1)t+ + 4o
3l 21 3l
(5.9)
242 343 n
=V [l +At+ Aztl +/;—t|+--}v T=vetv =Y vetw/
: : i=1

La solucion para la ecuacion de estado del sistema descrito por (5.6) se obtiene una
dependencia de los autovectores v,y w, representada por:

n n t
X(t) =D vie"w x(0)+> v,w/ J‘e‘* “IBu(r)dz (5.10)
i=1 i=1 0

y para la salida (5.7):

n n t
y(t)=CD> vie™w! x(0)+ > v,w/ jCe“"” Bu(r)dr (5.11)
i=1 0

i=1

Desde el punto de vista del sistema y de la aplicacién del método EA interesa conocer la
interaccion entre los elementos que participan en las ecuaciones (5.10) y (5.11) con los

autovalores y autovectores del sistema. Como puede observarse tanto entrada Y((t)

como salida y(t) dependen tanto de autovalores A, como de autovectores por la

derecha v,, como los autovectores por la izquierda w; . Concretamente para la salida

y(t), el primer término representa la solucion homogénea de la ecuacion diferencial

que depende de las condiciones iniciales y el segundo término representa la solucion
forzada que depende de la entrada al sistema. Esto da lugar a determinar que el
comportamiento dinamico del satélite depende de los siguientes factores:

Los autovalores A determinan la velocidad de crecimiento y decrecimiento
de la respuesta.

Los autovectores por la derecha v,y por la izquierda w; determinan las

variables de estado que participan en la respuesta de cada modo,
caracterizando la forma de la misma, es decir la respuesta transitoria.

La condicion inicial del sistema x(0) determina el grado con que cada modo

participa en la respuesta libre del sistema. De hecho, el producto dado por los
autovectores por la izquierda junto con las condiciones iniciales (WiTX(O))

determina esta participacion.

Las entradas al sistema u(r) pueden excitar los modos del sistema no

deseados, estando representado matematicamente por la relacion del
producto w; B .

Del estudio pormenorizado realizado sobre la ecuacion (5.11) se infiere que la
autoestructura tiene un papel importante tanto en la respuesta homogénea como en la
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respuesta forzada. Se ha observado la relacion entre los autovectores por la derecha y
por la izquierda con la respuesta del sistema y como una entrada particular puede excitar
ciertos modos del sistema. Desde un punto de vista ideal puede resultar interesante que
algunos modos del sistema no sean afectados por las entradas al mismo. Este proceso
representa un desacoplo modal, ya que trata de independizar las acciones de control de
cualquier canal del sistema respecto del resto de modos del mismo. En realidad se esta
requiriendo al sistema que desacople las acciones de control respecto del
comportamiento del sistema.

La caracterizacion del comportamiento del sistema en lazo cerrado dependera del
controlador obtenido. Este a su vez estara caracterizado por el efecto de la
autoestructura seleccionada como autoestructura deseada. Para obtener un
comportamiento adecuado de la respuesta del sistema, se debe asignar tanto los
autovectores por la derecha como por la izquierda a la vez que se realiza la asignacion
de los autovalores del mismo.

Estas consideraciones sobre la relacion existente entre los autovalores y autovectores
por la derecha y por la izquierda y como repercuten sobre el comportamiento del
sistema, en la respuesta del mismo y en la determinacion de la forma de las respuestas
induce a plantear la posibilidad de seleccionar una autoestructura concreta que permitira
al sistema trabajar de una forma muy determinada. El disefiador del controlador debe
requerir lo que se denomina la autoestructura deseada basado en los requisitos del
sistema. Esta autoestructura deseada estara determinada por un conjunto de autovalores
deseados y autovectores deseados para el sistema en lazo cerrado. Por lo tanto el
problema que se plantea esta basado en el disefio de un controlador que permita al
sistema en lazo cerrado comportarse con arreglo a las caracteristicas que presenta la
autoestructura deseada.

5.3. ESTRUCTURA DEL CONTROLADOR

El problema del control estriba en determinar el valor de un controlador K para el
sistema lineal e invariante en el tiempo definido por (5.1). Los métodos de asignacién
de autoestructuras contemplan leyes de control por realimentacion de estados y por
realimentacion de la salida. En la asignacion del método EA para obtener un controlador
estatico de dimensiones (mxp) por realimentacion la ley de control est& dada por:

i=—Ky (5.12)

que para el caso de acceso completo a los estados del sistema se convierte en
U =-Ky=-KCX, siendo la matriz de la salida C =1, y por tanto una realimentacion

de estados. El controlador puede disefiarse para realizar realimentacion de la salida y
realimentacion de estados.

Con lo que la dindmica del sistema en lazo cerrado, considerando realimentacion de la
salida esta dada por:

X =(A+BKC)X (5.13)
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La autoestructura deseada estard compuesta por un conjunto de autovalores deseados
A,y de autovectores deseados V, para el sistema en lazo cerrado, que tienen como

componentes:

(5.14)

Relacionando la autoestructura deseada (5.14) con el sistema en lazo cerrado (5.13) se
obtiene la expresion:

(A+BKC)V, =VA, (5.15)

A partir de esta expresion se puede obtener el controlador K. El problema de control
consiste en encontrar una matriz real K tal que los autovalores de la matriz

(A+BKC)incluyan los autovalores deseados A,;como un subconjunto de los

autovalores del sistema y que los autovectores se encuentren lo mas proximo posible al
conjunto de autovectores deseados v; .

Para cualquier par de autovalores deseado dado por A, Yy su correspondiente
autovectores asociados v, , se puede expresar la ecuacion (5.15) como:

(A+BKC)v, = v, (5.16)

Manipulando la expression para obtener los autovectores del sistema se obtiene:
v, =(41 - A) ' BKCy, (5.17)

A partir de esta expresion se define un subespacio admisible dado por las columnas de
la matriz( 41 - A)fl B. El autovector alcanzable se puede obtener proyectando el

autovector deseado sobre el subespacio admisible antes mencionado. Reordenando la
ecuacion (5.17) en forma matricial se obtiene:

(A= 41 B]{ i J:O (5.18)

Esta expression puede estar representada para una solucion no trivial como el espacio
nulo dado por:

{ngje{&[A‘ﬂﬁ' BJ} (5.19)
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Precisamente este espacio nulo representa el espacio de vectores alcanzables. Todos los
autovectores alcanzables que se corresponden con los autovectores deseados para el
sistema en lazo cerrado deben ubicarse en el subespacio abarcado por las columas de la

matriz [A—ﬂ,ll B]. Esto implica que los autovectores deseados pueden ser facilmente

obtenibles si pertenecen a este subespacio y si existe una matriz del controlador K.
Relacionando por tanto los autovectores por la derecha con la matriz del controlador y
la matriz de la salida del sistema se define un nuevo vector W, = KCv, denominado

vector de parametros por la derecha, que cuando es aplicado a un conjunto de
autovectores permite llegar a la obtencion del controlador expresado como:

K=W(CV)" (5.20)

5.4. ASIGNACION DE LA AUTOESTRUCTURA

Como se ha visto en las secciones anteriores los métodos de asignacion de
autoestructuras trabajan con los siguientes conceptos:

- Autoestructura en lazo abierto: Esta formada por los autovalores vy
autovectores del sistema en lazo abierto. En la aplicacion a vehiculos
flexibles es util para determinar los modos del sistema.

- Autoestructura deseada en lazo cerrado: Son los autovalores y autovectores
requeridos al sistema en lazo cerrado, después del calculo del controlador.

- Autoestructura alcanzable: En el caso de los autovectores es el espacio
vectorial calculado con los autovalores deseados. Este espacio no ha de ser
coincidente con el espacio vectorial de autovectores deseados.

- Autoestuctura obtenida: Los autovectores de esta autoestructura son los que
se obtienen mediante alguna técnica de asignacion a partir del espacio
alcanzable y de los autovectores deseados. Los autovectores obtenidos
pueden diferir de los autovectores deseados.

El problema de asignacion de la autoestructura puede dividirse en dos subproblemas.
Uno de ellos esta relacionado con la asignacion de los autovalores y el segundo de ellos
con la asignacion de los autovectores.

5.4.1. ASIGNACION DE AUTOVALORES

El primer paso que se ha de realizar en la asignacion de la autoestructura es la
asignacion de los autovalores del sistema. La asignacion ha de realizarse para obtener
aquellos valores deseados para el sistema en lazo cerrado, teniendo en cuenta la
informacion obtenida del sistema en lazo abierto.

La seleccion de autovalores para el sistema en lazo cerrado, es decir, los autovalores
deseados se puede llevar a cabo en términos clasicos: tiempo de respuesta,
amortiguamiento, frecuencia natural y efecto de dominancia de los autovalores. El
proceso de asignacion de autovalores, basado en estos requisitos, es independiente del
proceso de asignacion de autovectores en los métodos de asignacion EA.
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La asignacion de la posicion de los autovalores se debe realizar a partir del analisis del
sistema en lazo abierto. Este analisis permitira seleccionar posiciones fijas de los
autovalores. Sin embargo, si el sistema lo exige, el disefiador del sistema de control
podria determinar una region determinada en el plano complejo para posicionar los
autovalores del sistema. La segunda técnica ofrece mayor libertad en la seleccion de la
posicion de los autovalores. Ambas técnicas son dependientes del sistema bajo
consideracion.

El conocimiento que ofrece el sistema en lazo abierto a través del valor de los
autovalores del sistema permite conocer aplicando técnicas EA los diferentes modos del
sistema. Es decir, para aplicar cualquier técnica EA se relacionan los autovalores del
sistema con los modos dindmicos del sistema. Esta relacién, puramente matematica,
permite tratar a cada modo de forma independiente en la asignacion general de los
autovalores deseados.

La estabilidad es otro requisito de disefio que se ha de tener en cuenta en la asignacion
de autovalores. Los autovalores deseados han de ser posicionados en el plano complejo
en regiones que permitan estabilizar el sistema y que lo hagan controlable.

En el proceso de seleccion de los autovalores deseados se pueden seguir diferentes
aproximaciones para obtener la solucion Optima. En determinadas ocasiones, los
autovalores deseados pueden estar muy préximos a los autovalores del sistema en lazo
abierto, modificando s6lo aquellos que necesiten prestaciones diferentes en lazo
cerrado.

Es interesante fijarse de nuevo en la ecuacion de la salida del sistema en el dominio del
tiempo (5.11). En esta se observa la participacion de los autovalores A en los términos

de respuesta homogénea y forzada determinando la respuesta transitoria y la frecuencia

natural del modo e*'. Si en un sistema MIMO fuera posible forzar las respuestas del
sistema para que aparecieran solo algunos modos, solo algunos autovalores
determinarian la respuesta del sistema. Esto permite ver de forma mas clara la
implicacion de los autovalores del sistema en la respuesta del mismo. Esto simplifica la
seleccidn de autovalores [2003, Clarke].

5.4.2. ASIGNACION DE AUTOVECTORES

Se ha demostrado la dependencia existente entre los autovalores del sistema y los
modos del mismo, y como estos afectan a la salida. Tanto los autovalores como los
autovectores pueden ser modificados en lazo cerrado afectando a la dindmica de
cualquier sistema. El segundo subproceso integrado en la asignacion de la
autoestructura es la asignacion de los autovectores.

En sistemas MIMO los autovalores son insuficientes para caracterizar el

comportamiento del sistema, de hecho son tanto estos como los autovectores los que
determinan la respuesta del sistema.
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Los autovectores caracterizan la forma y el acoplamiento de los diferentes modos del
sistema. Existen diversos métodos para determinar los autovectores deseados V, a partir

de un conjunto de autovalores deseados A, . Los métodos empleados dependen de las

técnicas para obtener los controladores, pero basicamente todos requieren una
especificacion de los autovalores y autovectores deseados. A partir de estos datos se
obtiene un autovector admisible en lazo cerrado que esta contenido en un subespacio de
dimension relacionada con el nimero de entradas m [1998, Liu]. Generalmente los
autovectores en lazo cerrado no pueden ser asignados de forma arbitraria. S6lo podrian
serlo aquellos que pertenecen al subespacio mencionado. De hecho en sistemas reales la
asignacion del autovector no esta relacionada con el subespacio admisible obtenido. Por
ello, en la aplicacion mas general de la asignacion de los autovectores son utilizadas
técnicas de proyeccion del autovector deseado sobre el subespacio alcanzable.

5.4.3. LIBERTAD EN LA ASIGNACION DE LA AUTOESTRUCTURA

Los grados de libertad que posee el disefiador para la asignacion de la autoestructura
han sido estudiados tanto para realimentacion de la salida como para realimentacion de
estados. De acuerdo con [1998, Liu] y a partir de [1978, Srinathkumar], y para una ley
de control de realimentacion de la salida como U =—Ky, sélo es posible asignar un

max(m,p) autovalores y un min(m,p) elementos del correspondiente autovector de forma
precisa.

Para la asignacion de un nimero mayor de elementos del autovector de min(m,p) es
necesario realizar una aproximacion precisa entre el autovector deseado y el obtenible.
Este requisito es obtenido por medio de técnicas de proyeccién, proyectando el
autovector deseado sobre el subespacio del autovector obtenible. La Tabla 5.1 muestra
los grados de libertad disponibles en la asignaciéon de la autoestructura teniendo en
cuenta que el nimero de entradas es menor que el de salidas (u < p).

, Grado de
Parametro . e

asignacion
Autovalores asignables p
Autovectores asignables p

Numero de salidas utilizables en la
realimentacion P
Elementos especificados en cada autovector que m
pueden ser desacoplados

Tabla 5.1: Grados de libertad asignables en la asignacion de la autoestructura.

5.4.4. ESPECIFICACION DE LA AUTOESTRUCTURA DESEADA

La especificacion de la autoestructura deseada afecta a los autovalores y autovectores
deseados para el sistema en lazo cerrado. La apropiada seleccion de la autoestructura
deseada tiene un impacto importante sobre la ganancia de realimentacion.
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La especificacion de los autovalores, como se ha visto en las secciones anteriores, puede
realizarse con criterios de control clasico: amortiguamiento y frecuencia natural.
También es factible establecer como autovalores deseables aquellos que sean préximos
a los autovalores del sistema en lazo cerrado, si la especificacion lo permite.

Los autovectores deseados sin embargo necesitan que sean especificados por el
disefiador, a veces de forma precisa, elemento a elemento. Los requisitos mas
interesantes que se adaptan al tipo de sistema de vehiculo robusto-flexible para
aplicacion espacial son los siguientes:

- Requisitos de Desacoplo de los Modos: Los autovectores del sistema se
relacionan con el sistema por medio de un modo del mismo definido por un
autovalor y por la contribucion que hace cada uno de ellos al vector de estado.
Esta contribucion es medible por el valor del elemento del autovector. Si alguno
de los elementos del autovector tiene valor uno, indica un acoplamiento perfecto
con el elemento del vector de estado correspondiente. Por el contrario, si el valor
del mismo elemento del autovector tiende a cero indica un pobre o nulo
acoplamiento. Esta ultima cualidad es la que se utiliza para requerir desacoplo
de los elementos del vector de estado con los modos del sistema. Es decir el
autovector es un mero transmisor de acoplamiento matematico, que se traduce
en acoplamiento fisico. En el desarrollo de cualquier método EA el autovector
deseado ha de contener los requisitos de desacoplo de los modos, indicando
aquellos elementos como cero para un desacoplo total deseado. ElI nimero
maximo de elementos en cada autovector que puede ser desacoplado es
min(m,r).

- Requisitos de Robustez: La falta de robustez de los métodos EA hace que los
sistemas obtenidos, para cualquiera de las leyes de control requeridas, sean
sensibles a variaciones de los parametros. La robustez de los sistemas es
dependiente de los métodos de obtencion de los controladores. Basicamente se
presentan sistemas que tratan de reducir la sensibilidad de los autovalores frente
a variaciones del sistema como una primera opcion. Otras técnicas estan basadas
en la ortogonalidad de los autovectores frente al resto de autovectores del
subespacio obtenido. Cuanto mayor es la ortogonalidad mayor es la robustez del
sistema medida como la interaccion de los modos del sistema [2000, Pratt].

Mediante la aplicacion de cualquiera de los métodos de disefio EA, el disefiador ha de
tener en cuenta los diversos conceptos relacionados con la técnica de asignacién
mencionados anteriormente:

- Autoestructura deseada: Es aquella que aporta las necesidades de
acoplamiento y estabilidad pretendidas en la especificacion.

- Autoestructura obtenible: Es aquella accesible por medio de diversas técnicas
algebraicas, técnicas de proyeccion, que permiten obtener una solucién éptima a
la asignacion de la autoestructura.

Los criterios de asignacion de la autoestructura, una vez mas, dependen de los objetivos
del disefio:
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- Autovalores: Su asignacion esta relacionada con los tiempos de respuesta del
sistema, su amortiguamiento y frecuencia natural.

- Autovectores: Su seleccion estd relacionada para satisfacer dos posibles
criterios:

0 Desacoplo: Permite que los diferentes modos identificados para el
sistema sean controlados de forma independiente. Los elementos
correspondientes del autovector que se deseen desacoplar son asignados
con valor cero.

0 Ortogonalidad: Esta caracteristica permitira disponer de mejor nimero
de condicion, traduciéndose en mayor robustez. La sensibilidad de los
autovalores decrece a medida que crece la ortogonalidad.

0 Baja Sensibilidad: Est4 técnica permite obtener sistemas mas robustos a
perturbaciones, basado en la medida de la sensibilidad de los
autovalores.

5.4.5. IDENTIFICACION DE LOS MODOS DEL SISTEMA

A lo largo de las secciones anteriores se ha venido mencionando el concepto de modo.
En esta seccion se va a desarrollar el concepto de modo matematico y como se relaciona
con el concepto de modo del sistema.

En la expresion (5.11) se observan dos sumatorios que hacen referencia al indice i, que
se corresponde con los posibles n posibles modos dindmicos del sistema de que se trate,
en este caso un vehiculo flexible, que estan basicamente identificados con las maniobras
de orientacion del mismo y con las deformaciones de los elementos elasticos como son
los paneles solares.

En cualquier sistema el comportamiento dinamico del mismo puede ser considerado
como un conjunto de modos de primer y segundo orden, compuestos de dos elementos
que hacen referencia al comportamiento transitorio del modo (tiempo de
establecimiento, y a la frecuencia), lo que se conoce como el polo (autovalor) en
términos de control automatico, y el segundo referido a la magnitud conocida como
residuo del modo. El valor de estos dos componentes tiene una influencia directa sobre
cada uno de los estados del vector de estado, ademas de sobre la salida del sistemay. En
la técnica EA, el residuo de cada modo estd proporcionalmente relacionado con la
magnitud del autovector de ese modo [2000, Pratt].

Por tanto, pueden manifestarse en el comportamiento del sistema diversas causas que lo
afectan. Entre estas se encuentran la potencial interaccion entre los modos dindmicos
del sistema y la salida, estando representados desde el punto de vista matematico por el
producto de las matrices CV, también denominado vectores de acoplamiento modo-
salida, o determinar Unicamente por el valor de los autovectores V la interaccion entre
los estados del sistema y los modos dindmicos. Asi mismo, se puede determinar la
relacion existente entre las entradas al sistema y los modos del mismo por el producto
WB. Estas consideraciones son en realidad un andlisis de la autoestructura, que de
forma concisa permite conocer:

- La forma en que una entrada podria afectar a los modos dinamicos del
vehiculo.
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- La influencia de cada modo dindmico sobre cada estado y la salida del
sistema
- Lanaturaleza de cada modo dinamico del satélite.

Todas estas posibilidades permiten conocer a fondo el comportamiento del sistema, lo
que permitira disefiar un controlador adaptado a las particularidades del mismo y acorde

a los objetivos de disefio. Matematicamente, y considerando de nuevo la expresion
(5.10), la solucion homogénea de la misma, es decir la respuesta para entrada nula es:

X(t)= Zn:vie”ﬁtwfx(o) (5.21)

i=1

que expresado en forma compacta [1997, De la Cruz] es:
X(t)=> ae™y, (5.22)
i=1

en donde el o; =w;] x(0) es un escalar. Se considera un cambio de base de forma que
se obtiene:

& =WKx
=V & (5.23)
Luego la ecuacion (5.22) se escribe como:
& (t) = aie%I
n (5.24)

X()= 240y

i=1

A los componentes del vector & (t) se los denomina modos del sistema. El desacoplo

de estos modos se determina en la matriz de autovectores. El valor cero de cualquiera de
sus elementos implica que el estado asociado se encuentra desacoplado. A la inversa, un
valor de uno indica acoplo perfecto del modo con el estado.

Desde el punto de vista de sistema, y tal como ya ha sido desarrollado en CAPITULO 3,
para este sistema se identifican los siguientes modos fisicos:

- Modos Flexibles: Son aquellas deformaciones aparecidas en los paneles solares
como consecuencia de las perturbaciones externas o de las maniobras de actitud,
afectando tanto a torsion como a flexion.

- Modos Orbitales: Son aquellos movimientos correspondientes con los de
actitud del satélite, &ngulo de alabeo, cabeceo y guifiada.

La interpretacion del concepto matematico de modo y la relacion con el modo real del

sistema se interpreta en la Tabla 5.2. La tabla muestra la relacion existente entre los
modos del sistema, caracterizados por los autovalores de los modos orbitales y los
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modos de deformacién, y los elementos del vector de estado. Estos elementos se
agrupan en los valores de posicion y los valores de la derivada primera (d/dt). Los
valores de los elementos de los autovectores estan representados de forma simbolica por
el caracter “X”. El valor de este simbolo esta dado por un numero complejo
X =R+= jlm, donde R representa la parte real e Im la parte imaginaria. La ventaja de

esta representacion es la sencilla determinacién del acoplamiento de los modos del
sistema. Si el valor absoluto del elemento “X” es igual a uno indica que el acoplamiento
es total entre el modo y el elemento del vector de estado correspondiente. Si el valor del
elemento “X” es cero existe un desacoplamiento total. De esta forma, al requerir los
autovectores del sistema en lazo cerrado, simplemente sera necesario especificar qué
elemento del vector de estado ha de ser cero para obtener desacoplo completo.

Modos del Sistema
Vector de Estado Autovalores de los Modos Orbitales GILAE DT lo‘s'Modos de
Deformacion
Alabeo Cabeceo Guiinada Flexion Torsion

Alabeo - ¢ X X X X X
Cabeceo - 6 X X X X X
Guifiada - |/ X X X X X
Flexién - 0, X X X X X
Torsién - I X X X X X
Alabeo - ¢ X X X X X
Cabeceo - 9 X X X X X

2 Guifiada - |/ X X X X X
Flexién - 0, X X X X X
Torsién - I; X X X X X

Tabla 5.2: Determinacion del acoplamiento en la matriz de autovectores.

Esta informacion muestra que el analisis de la autoestructrura es util para conocer la
naturaleza de los modos de un sistema, y determinar su acoplamiento.

5.4.5.1. RELACION ENTRE LA SALIDA Y LOS MODOS DEL SISTEMA

Como se observo en la ecuacion (5.11) la salida del sistema estd caracterizada por la
respuesta homogénea y la respuesta forzada. En situaciones en las que la configuracion
es de regulacion la entrada forzada es nula, por lo que sélo las perturbaciones del
sistema tendran la mayor influencia sobre la respuesta temporal. En esta ecuacion se
observa que existe una relacion directa entre el valor de la salida y el producto de los
modos del sistema con los autovectores del mismo. Esto indica la existencia de un
acoplamiento inherente de cada estado con los autovectores. Por tanto, se puede estimar
un acoplamiento modo-estado que puede ser deteminado cualitativamente por los
autovectores por la derecha. Por otro lado, las condiciones iniciales y los autovectores
por la izquierda afectan a la magnitud del acoplamiento.

La relacion existente entre los modos del sistema y las salidas del mismo se caracterizan
por el producto de vectores CV , donde especificando para autovectores particulares v,
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el producto de matriz de salida por este Co, constituye el efecto del i-ésimo modo sobre
la salida.

5.4.5.2. RELACION ENTRE LA ENTRADA Y LOS MODOS DEL
SISTEMA

Tal y como ha quedado expuesto la relacién de la autoestructura con la matriz de estado

viene dada para los autovectores por la derecha como A=VAV™ y para los
autovectores por la izquierda como WA =AW . La relacion existente entre los modos
del sistema y la entrada al mismo queda definida por las columnas del producto de

matrices WB , donde w; B define los efectos que las entradas tienen sobre el i-ésimo
modo del sistema. Esta informacion es muy util para determinar aquellos modos del

sistema son excitados por las entradas al mismo. A la vez, aquellos modos del sistema
que resulten afectados por la relacion modo-entrada repercuten sobre la salida.

5.4.5.3. RELACION ENTRE LA ENTRADA Y LA SALIDA DEL
SISTEMA

La relacion existente entre la entrada al sistema y la salida del mismo puede verse en
términos de una integral de convolucién, que aparece en la respuesta forzada del sistema
dada por la ecuacion (5.11). Algunos autores entre los que se encuentran [1997, Faleiro]
haciendo referencia a [1977, MacFarlane], establece el proceso de convolucion para la
salida del sistema de la siguiente forma:

La entrada de un sistema u estd acoplada con el i-ésimo modo por un producto
interno w; Bu(r). Esta componente dependiente del tiempo convoluciona con el
exponencial e*“?w/ Bu(r) para obtener otro componente dependiente del

tiempo. La suma de todos los componentes definidos genera la salida del sistema
junto con el vector que relaciona la salida con el vector v, y del producto Cuo;.

Por lo tanto el producto interno w; Bu(z) sirve como un factor de escala en la relacion

en el vector de acoplamiento Co, que define el acoplamiento entre la salida y los modos
del sistema.

Ademaés los autovectores por la derecha han de contemplarse como componentes de los
vectores de acoplamiento salida con modos. Estos se utilizan para suministrar una
medida de la magnitud de los residuos de la componente forzada de la respuesta del
sistema. Por esta razdn, los autovectores por la derecha son fundamentales en la
asignacion del sistema en lazo cerrado.
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5.4.6. SENSIBILIDAD DE LA AUTOESTRUCTURA

Uno de los problemas que presentan los métodos de asignacion de autoestructuras es la
falta de robustez de la asignacion propiamente dicha. En este sentido es necesario
contemplar los diferentes problemas que se pueden presentar en el sistema y alterar el
comportamiento del mismo. Un potencial problema se presenta cuando hay variacién en
los parametros de la planta. Esta posibilidad puede afectar a los autovalores de la planta
en lazo cerrado, o dicho de otra forma, los autovalores pueden ser sensibles a las
variaciones de los pardmetros de la planta. Pero ademas de la variacion de los
parametros, otra causa que afecta a la robustez del sistema es la degradacion de las
prestaciones del sistema por efectos de la dinamica no modelada. Un ejemplo tipico de
esta situacion se presenta en sistemas en los que el modelo dinamico no ha tenido en
cuenta los modos de flexion y torsion de algun elemento de la planta. Por esta razon, el
modelo dinamico ha de aproximarse al modelo real, introduciendo aquellos modos que
pueden afectar al sistema.

La sensibilidad de los autovalores a perturbaciones ha de tenerse en cuenta con el objeto
de aumentar la robustez del sistema. Unos autovalores del sistema en lazo cerrado poco
sensibles a perturbaciones ofrecen confianza al implantar el controlador en el sistema
real, ya que la posibilidad de inestabilizar el sistema es mas remota. Una de las
preocupaciones existentes con la aplicacion del método EA es la de garantizar cierta
robustez de los autovalores basado en la sensibilidad de estos.

La sensibilidad de los autovalores frente a cualquier variacion de los parametros se
demuestra a partir de la ecuacion (5.16) que relaciona el par autovalor-autovector con la

matriz de estado del sistema en lazo cerrado: (A+BKC)v; = 4v;. Con el objeto de
conocer la sensibilidad del autovalor A frente a cualquier parametro perturbado en las
matrices del sistema, se define el parametro ¢, j=1,..,1 [1993, Ching-Fang Li].
Tomando la derivada en la ecuacion (5.16) se obtiene lo siguiente:

ov, 0(A+BKC)

o4, .
R
80, 80, 20,

J ]

v +(A+ BKC)% (5.25)
J

Para los autovectores por la izquierda w;, la matriz del sistema en lazo cerrado se
expresa como:
Aw, =w (A+BKC) (5.26)

Multiplicando (5.25) por el autovector por la izquierda w; y reordenando los términos
se obtiene la expresion para el autovalor 4, expresada como:

O0(A+BKC
o4 _ 1, 0(ATBKC), (5.27)
00. Wwyv. 00.

J [ ]

De la expression (5.27) se conoce la dependencia del autovalor frente a variacion de los
parametros de la matriz de estado del sistema en lazo cerrado. Esto se puede demostrar
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suponiendo que el parametro @, solo afecta a la matriz de estado A y que los
autovectores estan normalizados w,v;, =1:

v, (5.28)

Si la magnitud de la expression (5.28) es pequefia indica que el autovalor asignado es
poco sensible a variaciones en los parametros, por el contrario una magnitud elevada
indica que la sensibilidad es alta. Enlazando esta idea con la robustez del sistema, se
observa la dependencia con la variacion de alguno de los pardmetros.

Basicamente se definen dos métodos para la obtencion de la sensibilidad de los
autovalores del sistema en lazo cerrado. ElI primer método se puede expresar en
términos de los autovalores por la derecha y por la izquierda. El segundo sélo se basa en
los autovectores por la derecha.

La medida de sensibilidad de los autovalores basada en las matrices de autovectores
relacionadas con el primer método da lugar a la sensibilidad individual de los
autovalores. Esta medida fue introducida por [1965, Wilkinson] y viene dada por

vy M 629

Siendo V y W los autovectores por la derecha y por la izquierda respectivamente. El
referido a la medida de la sensibilidad de un conjunto de autovalores queda definido

por:
n(V)=IVI,JV 7. (5.30)

En cualquiera de los casos que se analicen siempre se cumple que 7 >1. Cuanto mayor

sea el indice de sensibilidad peor condicionada estard la matriz objeto de andlisis y
mayor sera la sensibilidad frente a perturbaciones. La interpretacion geométrica de la
sensibilidad de los autovalores se expresa [2002, Magni] como el angulo entre los
autovectores por la derecha. Maximizando este angulo se obtiene menor sensibilidad de

los autovalores en lazo cerrado. Otra interpretacion adicional de n(V) expresada en

[1998, Liu], es la que hace referencia a esta sensibilidad como una medida de la
condicion de la matriz V a ser invertida, ya que en el calculo del controlador depende
directamente de la matriz inversa de los autovectores por la derecha.

Abundando en la idea de la medida de la sensibilidad global 7(V )se presenta el nimero

de condicion de la matriz de autovectores por la derecha, que se debe entender como
una cota de sensiblidad y queda expresada como:

max ¢;<n(V) (5.31)
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La medida Optima del nimero de condicién es uno, ya que los autovectores
normalizados forman una base ortonormal del plano complejo n dimensional [1997, De
la Cruz].

Cualquier técnica de asignacion en principio es susceptible de ser mejorada en cuanto a
la robustez que presentaria el sistema en lazo cerrado. Pero en particular, es interesante
referirse a un conjunto de técnicas que tienen como objetivo la reduccién de la
sensibilidad individual de los autovalores o de la sensibilidad global.

5.5. SINTESIS DEL CONTROLADOR

En la técnica de Asignacion de Autoestructuras, se pueden considerar diversas
arquitecturas en el disefio en lazo cerrado del sistema. Como ya ha sido expuesto, se
persigue no solo disponer de la posibilidad de colocar los autovalores en aquellos
lugares deseados, sino que los autovectores tienen cierto peso. Este concepto aplicado a
sistemas MIMO, permite mejorar el tiempo de respuesta del sistema.

En cualquiera de las estrategias que se plantean, el objetivo de utilizar realimentacion,
es modificar la autoestructura del sistema en lazo abierto para asegurar la estabilidad del
sistema, para mejorar la robustez o para obtener una respuesta satisfactoria. Se plantean
dos estrategias de realimentacion para el sistema. Una relacionada con la realimentacion
de estados, y la segunda relacionada con la realimentacion de la salida.

Proceso:
- Especificacion de la autoestructura: Autovalores y Autovectores.
- Determinacion del espacio alcanzable.
- Método de proyeccion.
- Obtencion de controlador.

5.5.1. REALIMENTACION DE ESTADOS

Este tipo de realimentacion implica que los estados sean conocidos por el sistema. Los
estados estan definidos en el sistema dindmico como los modos orbitales y como las
deformaciones elasticas de los paneles. Conociendo todos los estados definidos en el
sistema permitiria realimentar el lazo y calcular la ganancia K del controlador ajustada a
las especificaciones de disefio.

La Figura 5.1, presenta el diagrama de realimentacion de estados aplicable al control de

actitud del satélite. En este se observa que las ecuaciones linealizadas del movimiento se
pueden expresar de la siguiente forma:

X =(A+BK)X+B0 (5.32)
Siendo: U =r—KX

Por tanto el disefio del controlador ha de determinar el valor de K para disponer de los
autovalores en lazo cerrado deseados en la especificacion. El sistema ha de ser
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controlable para poder asignar todos los polos del sistema en lazo cerrado en las
posiciones deseadas después de conocer el valor de K.

A

X (t
r(t)ﬂQﬂ B TP e s o

Figura 5.1: Sistema con Realimentacion de Estados.

5.5.2. REALIMENTACION DE LA SALIDA

En ciertos sistemas es imposible observar todos los estados definidos en el mismo, bien
por que sean estados no medibles, o porque no se dispone de sensores adecuados para
realizar la medida. Si este es el caso, la segunda opcidn para construir el sistema
realimentado, es hacerlo por realimentacion de la salida y(t).

En este caso, el disefio conduce a disefiar un controlador estatico que realimente la
salida de la siguiente forma:

u=r-Ky

lo que da origen al sistema de control realimentado de la Figura 5.2:

X (t
i) —( ) g O [ O ¢ > y()

Figura 5.2: Sistema con Realimentacion de la Salida.

En cuanto al sistema en lazo cerrado, queda expresado de la siguiente forma:
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X = (A+BKC)X+Bi

Una vez mas, la estrategia de Asignacion de Autoestructuras pasa por calcular la matriz
de realimentacion K, de forma que los autovalores en lazo cerrado permitan obtener las
especificaciones deseadas, y por tanto especificar la autoestructura, en la que se tienen
en cuenta también los autovectores del sistema.

Con el objetivo de disefiar un sistema que apunte en todo punto de la érbita hacia Nadir,
el sistema de control realimentado se convierte en un regulador. En la Figura 5.3 se
observa este caso, en el que la consigna es cero, y la sefial de control es:

i = Ky (5.33)
X (t
u(t); S X(t) I x(t); . )
A
K

Figura 5.3: Regulador con Realimentacion de la Salida.

5.6. METODOS DE ASIGNACION DE LA AUTOESTRUCTURA

Puede decirse que la literatura se ha ocupado en profundidad de desarrollar diferentes
métodos para el calculo de las autoestructuras deseadas y por tanto de los controladores.
Esto conlleva a que no existe un Unico método de asignacion, y que los diferentes
métodos desarrollados tratan de mejorar los diferentes aspectos no resueltos de metodos
anteriores. Es por ello que los controladores obtenidos son siempre dependientes del
método de asignacion empleado a pesar de que los requisitos sean los mismos.

Los métodos de asignacion presentados en la literatura abarcan desde meétodos de
asignacion denominados basicos, basados en técnicas de proyeccién de autovectores,
pasando por métodos basados en técnicas de calculo recursivas y finalizando con
técnicas que tienen como objetivo principal la robustez del sistema.

Los pardmetros generales que comparten los diferentes métodos son los autovalores y
autovectores deseados y la autoestructura alcanzada. En cuanto a la seleccion de un
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método adecuado que permita obtener una alta precision en la obtencién del
controlador, la dependencia principal para su eleccién estriba en los requisitos deseados.

5.6.1. ASIGNACION BASICA

Se considera el sistema lineal multivariable dado por la ecuacién de estado siguiente:
X = AX + Bii

Si se considera una realimentacion de estados, la ley de control vendré dada por:

U =KX
Siendo K el controlador de dimensiones mxp, concretamente K € R™". Con K como
matriz del controlador la ecuacion de estado en lazo cerrado es:

x = (A+BK)X (5.34)

El método de asignacion basico considera el caso en el que los autovalores deseados del
sistema en lazo cerrado no coincidan con los autovalores del sistema en lazo abierto. En
este caso la solucion general para el problema de asignacion general reside en obtener
un controlador K que sea funcion de los autovalores del sistema en lazo cerrado Ay de

los autovectores por la derecha V: K=K (A,V). Desarrollando este método, se
considera la relacion entre autovalores y autovectores dada por la expresion:

(41 - AV = BW (5.35)

Siendo W = KV es la llamada matriz de pardmetros, y la matriz de autovectores por la
derecha en lazo cerrado V = (41 - A)f1 BW . La resolucion de esta expresion implica

que los autovalores deseados sean diferentes a los del sistema en lazo abierto, de lo
contrario la matriz (i,l —A) no sera invertible. Si el disefio requiere que se repitan
autovalores esa matriz puede ser resuelta utilizando descomposicion en valores

singulares. A partir de la matriz de pardmetros se extrae la matriz del controlador en su
representacion paramétrica [1998, Liu], que viene dada por:

K =WV (5.36)

5.6.2. METODOS DE PROYECCION DE AUTOVECTORES

Como ya se ha visto la asignacién de la autoestructura esta compuesta de dos fases, la
primera es la asignacion de los autovalores del sistema en lazo cerrado y la segunda es
la asignacion de los autovectores. Generalmente la dificultad en la asignacién procede
de la asignacion de los autovectores deseados, ya que estos han de reflejar diferentes
requisitos de disefio.
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Para ilustrar el procedimiento de asignacion de los autovectores deseados diversos
autores han utilizado las técnicas de proyeccion de autovectores. De forma general, los

autovectores deseados v, no se encuentran disponibles el subespacio formado por el
espacio nulo dado por [A— 4,1 B], sino que este subespacio ha de ser expandido para

llegar a obtener el autovectores deseados. Se presenta asi el concepto de subespacio
alcanzable, que da lugar a los autovectores alcanzables. Cualquier combinacion del
nuevo espacio expandido del espacio nulo generard un autovector v., que no es el

deseado, y que es obtenido por métodos de proyeccion del autovector deseado. Este
nuevo autovector generara un sistema en lazo cerrado con los autovalores deseados. Al
espacio nulo expandido se le denomina “espacio alcanzable”. En este seran proyectados
los autovectores deseados para obtener los autovectores alcanzables que representan la
solucion méas proxima a los autovectores deseados. Este procedimiento se ilustra de
forma gréfica en la Figura 5.4.

Autovector Deseado

Espacio Alcanzable

Autovector Alcanzable

Figura 5.4: Representacion Grafica del Método de Proyeccion del Autovector
Deseable en el Subespacio Alcanzable.

El método basico de proyeccién de autovectores en los espacios alcanzables fue
propuesto por [1983, Andry]. Este método posteriormente fue refinado por [1985,
Kautsky]. El método parte de la designacion del vector alcanzable de estado-modo
definido por S, como:

. |=N[A-41 B] (5.37)

El vector alcanzable expandird este espacio, a la vez que aproxima el autovector
deseado al alcanzable. Suponiendo que son aproximadamente iguales se obtiene:

Vg U, = Siq (5.38)
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El autovector deseado tiene elementos especificados y no especificados, de forma que
se puede utilizar una matriz de transformacion P para definir:

P, :[“ﬂ (5.39)
Uy
Por tanto, la proyeccion se define de la siguiente forma:
S S.S
{”ﬂ = PSq :{ ] }q (5.40)
Uy Si
vg ~ Siq (5.41)

El problema de proyeccion se centra en la seleccion del vector g que se expresa como:
a=5,(S;) v (5.42)
Siendo el autovector alcanzable para el acoplamiento modo-estado el definido por:
v =5(8) v (5.43)
Y para el acoplamiento modo-salida:
t=CS,(S?) v (5.44)

Con estos autovectores se generan las matrices de autovectores deseados V o T para
obtener el controlador a partir de la expresion:

A+BKC)V =VA (5.45)
d

La metodologia del espacio nulo fue propuesta por [1983, Andry], a partir de la que se
ha desarrollado el método de proyeccion introduce un problema relacionado con el

) . . . -1
célculo de matrices inversas. La matriz (1,1 —A) B se toma como la base para

generar los autovectores del sistema en lazo cerrado. Esta matriz puede ser singular si
los autovalores deseados coinciden con los autovalores del sistema en lazo abierto, lo
que representa un problema. En los trabajos de [1985, Kautsky] el método que se
propone es obtener el espacio de vectores alcanzables sin la necesidad de invertir
ninguna matriz. Esto di6 lugar a los métodos de asignacion recursiva denominados
métodos KNV y més especificamente como Método 0 y Método 1.
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5.6.3. METODOS DE PROYECCION PARA LA ASIGNACI()N DE LA
AUTOESTRUCTURA POR REALIMENTACION DE LA SALIDA

La aplicacion de la técnica EA a la determinacion del controlador por realimentacion de
la salida pretende obtener una matriz K, que cumpla con la ley de control U =-Ky, que

permite describir el sistema en lazo cerrado de la siguiente forma:
X =(A+BKC)X (5.46)
de forma que se cumpla lo siguiente:

- Para un determinado conjunto de autovalores deseados A%, con sus

correspondientes autovectores v, encontrar la matriz de ganancia K por

realimentacion de la salida, de forma que la matriz para el sistema realimentado,
contenga un subconjunto de los autovalores deseados, con sus correspondientes
autovectores, estando estos tan proximos como sea posible a los autovectores
deseados.

La aplicacion de la técnica de la asignacion de la autoestructura, parte de dos premisas
bésicas:

- Las matrices B y C del sistema en lazo abierto son de rango completo.
- El sistema es controlable y observable.

disponiendo de las restricciones:

- Solo pueden asignarse max(m,p) autovalores en lazo cerrado.
- En total pueden asignarse arbitrariamente tantos elementos del autovector como
min(m,p).

Teniendo en cuenta que el sistema es controlable y observable, entonces la matriz K
asignard un maximo de max(m,p) autovalores, y parcialmente seran asignados un
max(m,p) autovectores, con un min (m,p) en cada vector arbitrariamente elegidos [1997,
De la Cruz]. Luego, p autovalores pueden ser asignados y m elementos de cada
autovector pueden ser arbitrariamente elegidos.

Si consideramos el par autovalor, autovector a A,,v, para el sistema en lazo cerrado
[1993, Ching-Fang Li]:

Av, =(A+BKC)y, (5.47)
despejando

v, =(41-A)" BKCy (5.48)
Llamando

L=(41-A)"B (5.49)
y

z, = KCu, (5.50)
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los autovectores en lazo cerrado cumplen con la siguiente expresion:

v =Lz (5.51)

De esta relacion se presume que el autovector v;, asociado al autovalor A deben
pertenecer al espacio de L, conocido como el espacio alcanzable. La asignacion de la

autoestructura puede ser tratada como un problema de optimizacién, por aplicacion
directa de la técnica de minimos cuadrados. Para ello es posible minimizar [1993,
Ching-Fang Li]:

J, = rnz_in[uid - I_izi]T R [uid - I_izi], i=1..,p (5.52)

La matriz R;, es una matriz de peso con rango m. La interpretacion geométrica de este
proceso de minimizacion se puede observar en la Figura 5.4, mediante lo que se
denomina proyeccién del autovector deseado en el subespacion de autovectores
alcanzables.

La solucion de vectores optimos de z, viene dada por la siguiente expresion:
z=(URL)LRY!,  i=l...p (5.53)
y los autovectores alcanzables estan dados por:
' =Lz, i=1..,p (5.54)

Para encontrar la matriz de realimentacion K se introduce una matriz de transformacion
T [1997, De la Cruz], expresada de la siguiente forma T :[B P], siendo B una
matriz identidad y P una matriz que hace que T tenga rango completo. Si se aplica la
matriz T al sistema de primer orden X = AX + Bii se obtiene un sistema transformado:

_ [l .

B= _0} =T'B (5.55)

A= 51}:T1AT (5.56)
A

C=CT (5.57)

Con esta transformacion se obtienen nuevos estados, autovalores y autovectores
alcanzables, que vienen dados por:
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siendo:

5.6.4. METODOS DE ASIGNACION DIRECTA (DEA

Eigenstructure Assignment)

(5.58)

(5.59)

(5.60)

Direct

Entre los diferentes métodos desarrollados para asignacion de la autoestructura de un
sistema aeroespacial, se encuentra la de asignacion directa de la autoestructura,

denominado método DEA (Direct Eigenstructure Assigment) [1994, Davidson].

El método DEA, también se basa en las técnicas de proyeccién de autovectores
deseados como se muestra graficamente en la Figura 5.4, y tratdndose de un método no

iterativo.

Se va a considerar la ecuacién del autovector para el sistema en lazo cerrado:

(A+BKC)V =VA,
para cada modo deseado se tiene lo siguiente:

(A+BKC)v, =4,v;, ,parai=1..p

Av, - 4, + BKCv. =0

[A- 4, B][K'SU} -0

De esta ecuacion se obtiene que:

% | eN[A—A41:B
KCUi € [ — i ]

(5.61)

(5.62)

(5.63)

(5.64)

(5.65)
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Esta expresion [A—A4,1:B], representa un espacio nulo, que no tiene una solucion
trivial. Cualquier combinacion de este espacio nulo puede producir un vector v,, que
cuando es considerado como un autovector, permitira obtener el autovalor deseado A .
A este conjunto de soluciones se le denomina “Vector de espacio alcanzable”. Este

metodo fue propuesto por [1983, Andry], siendo conocido como el método del espacio
nulo. En este método el autovector alcanzable v., puede ser obtenido mediante

proyeccion del vector deseado v, en el espacio alcanzable. La Figura 5.4 muestra la

proyeccién del vector deseado en el vector de espacios alcanzable y definido por el
espacio nulo [A—- 4,1 :B].

Existen otros métodos para determinar el vector de espacio alcanzable. A partir del
desarrollo matematico anterior:

Av. — A, +BKCv, =0 (5.66)
(441 = A)v, =BKCy, (5.67)

El vector v, debe permanecer en el espacio definido por las columnas de (4,1 -A) "B,

pudiendo esta matriz ser tomada como vector basico para los autovalores del sistema en
lazo cerrado. En este sistema no es necesario calcular el espacio nulo. Si se tiene la
precaucion de no hacer coincidir los autovalores deseados en lazo cerrado con los
autovalores en lazo abierto del sistema, no se obtendran problemas de célculo en la
matriz (4,1 — A). Por lo tanto, la matriz de ganancia del controlador, por extension al

conjunto completo de autovalores y autovectores se obtiene a partir de (5.67), en donde
las matrices inversas son pseudos-inversas:

K=B*(VA-AA)(CV?) (5.68)

5.6.5. METODOS DE ASIGNACION RECURSIVA

Los métodos de asignacion recursiva se basan en la idea de seleccionar los autovectores
del sistema en lazo cerrado a partir de los subespacios de autovetectores alcanzables, de
forma que la sensiblidad global de la matriz de autovectores se minimize. Estas técnicas
son aplicables tanto a sistemas que realimentan la salida como a los que realimentan
estados.

El objetivo principal de los métodos de asignacion recursiva es seleccionar los
autovectores del sistema en lazo cerrado de los subespacios alcanzables a partir de los
autovectores deseados para que la sensibilidad completa de la matriz de autovectores
sea minima. A la vez se busca que la sensibilidad de los autovalores sea lo méas baja
posible. Existen diversas técnicas de asignacion basadas en procedimientos recursivos
gue se presentan a continuacion.
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5.6.5.1. METODO DE ACTUALIZACION DE RANGO n.

A partir del método de asignacion introducido en la metodologia DEA, se define el de
Rango n. Este tiene como objetivo asignar autoestructuras con baja sensibilidad de
autovalores, mediante un proceso iterativo. Esto se lleva acabo, resolviendo la matriz
ortogonal més proxima a la matriz de autovectores por la derecha. Las columnas de esta
matriz ortogonal son proyectadas en el subespacio alcanzable formando una matriz de
rango n.

El método calcula en cada iteracion la matriz ortogonal mas préxima a la forma real de
la matriz de autovectores por la derecha. La matriz de autovectores obtenida es
proyectada en la matriz alcanzable para obtener una actualizacién de rango n de la
matriz de autovectores. Este método optimiza el limite superior de la matriz de

sensibilidad global 7 (V') aplicada a la matriz de autovectores obtenidos.

Matematicamente el método esta basado en el desarrollo de [1998, Liu]. Este contempla
el espacio de autovectores obtenidos después de un proceso iterativo, repetido k veces,

con el que la matriz de autovectores queda definida como V*. EI método matemético

define la matriz ortogonal U* como la mas proxima a V* segln el criterio de
minimizacién de Frobenius definido como:

nJianUk -R, (5.69)

y considerando que (U k )T U* = 1. La solucion de este problema es R* = XSY ", siendo

X e Y matrices cuadradas y S una matriz diagonal. La solucion minima de la ecuacion

(5.69) viene dada por U* = XY . De forma descriptiva el proceso iterativo se realiza de
la siguiente forma:

- Especificacion de los autovalores y autovectores deseados, A,y V,
respectivamente. Este paso representa el inicio de la iteracion (k = 0).

- Obtencion de la matriz U* méas proxima a la deseada V.

- Utilizar técnicas de proyeccion para proyectar U* en el subespacio de
autovectores alcanzado.

- Calcular la sensibilidad global de la matriz de autovectores 7(V). Si el

criterio de disefio no es alcanzado se repite el proceso. Este indice de
sensibilidad es estable si se han conseguido los objetivos.
- Célculo del controlador K.

5.6.5.2. METODO DE ACTUALIZACION DE RANGO 1.

(Rank 1 Update): Este método iterativo actualiza cada uno de los autovectores de la
matriz de autovectores de forma individual. Cada autovector es sustituido por uno con
ortogonalidad maxima al subespacio formado por el anterior. Esta solucion es
equivalente a requerir que el angulo disponible entre el vector que es realmente
ortogonal a este espacio y un autovector alcanzable sea minimizado. Por ello, los
autovectores en lazo cerrado se requieren para que sean tan ortogonales como sea
posible entre si, lo que mejora la medida de sensibilidad global de los autovalores. Este
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método inicialmente desarrollado por [1985, Kautsky] para el caso real, fue
posteriormente planteado para el caso complejo por [1988, Mudge]. Los algoritmos de
calculo de estos controladores también utilizan algoritmos de proyeccion y la decision

de iteracion la basan en el célculo de el indice de sensibilidad dado por 7(V )como en el
caso anterior.

5.6.5.3. METODOS KNV: METODO 0 Y METODO 1.

El objetivo principal de los métodos propuestos por [1985, Kautsky] es doble. Por un
lado es determinar una solucion bien condicionada (robusta) en términos de la
sensibilidad de los autovalores asignados frente a perturbaciones, y como segundo
objetivo que las matrices de ganancia del sistema sean minimas.

Existen dos métodos iterativos para el calculo de un controlador robusto aplicado a
sistemas realimentados por estados, conocidos como método 0 y método 1.

- Meétodo 0: EI Objetivo del método es seleccionar vectores que sean lo mas
ortogonales posibles al espacio formado por el resto de los vectores. La solucion
se encuentra por iteracién, en la que cada vector es reemplazado por un nuevo
vector con angulo maximo al espacio actual.

- Método 1: La solucidn es obtenida por iteracion y aplicacién de actualizacion de
rango-1. El objetivo es seleccionar un nuevo vector que minimice la medida de
condicién de la matriz en cuestion. EIl proceso finaliza al encontrar un valor
adecuado en el numero de condicidn.

El célculo de la matriz del controlador se obtiene a partir de la siguiente ecuacion:

(A+BKC)V =VA, (5.70)
(BKC)=VANV - A (5.71)

La matriz B se puede descomponer en la siguiente expresion:

z
B =[U, UI]LJ (5.72)

siendo U, y U, matrices ortogonales y Z no singular. Sustituyendo el valor de B en la
expresion (5.70) se obtiene la siguiente:

ZKC =U] (VA - A) (5.73)

0=U] VAV - A) (5.74)
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De aqui:

UT (41 - Ay, =0 (5.75)

Para evitar obtener una solucion trivial tal como v, =0, el autovector alcanzable debe
permanecer en el espacio nulo de la matriz U, (4,1 — A). En la préctica este resultado
no es mejor que el obtenido del espacio nulo de [A-A,1 B]. La matriz del
controlador obtenida a partir de la expresion (5.73) queda como:

K=Z"U;(VAV-AC" (5.76)

Al igual que en los métodos anteriores, este se basa en la minimizacion del
condicionamiento de la matriz de autovectores 7 (V).

Los métodos expuestos en esta seccion se han presentado como métodos iterativos.
Independientemente de la técnica utilizada todos ellos tienen como objetivo mejorar
algun indice de comportamiento, como se ha visto los indices de condicionamiento de la
matriz de autovectores. El objetivo global de estas técnicas iterativas es mejorar la
sensibilidad de la autoestructura frente a perturbaciones. La Tabla 5.3 presenta un
resumen de las caracteristicas mas relevantes de los métodos utilizados para mejorar la
sensibilidad.

Método Caracteristicas Observaciones
No es iterativo.
Proyeccién directa
de un conjunto de
vectores sobre el
DEA subespacio No es la solucion é_ptimq fal problema de la sensibilidad en la
alcanzable. asignacion de autovalores .
También puede
obtenerse el
controlador sin
proyeccion
Ortogonalidad de la matriz respecto de la matriz de autovectores por
Rank-n Proyeccion . la derecha. , .
Produce el sistema en lazo cerrado con los numeros de condicion de
autovalor mas bajos
. Actualiza cada uno de los autovectores de la matriz de autovectores
Calcula la primera d todos a la vez). Los autovectores en lazo cerrado
Rank-1 autoestructura por € L]ino eg uno (nol odo: -I ibl | . |
cualquier método. son forzados a ser lo mas ortogonales posibles a losotros. Mejoran la
sensibilidad global.
Método 0 Parte d_e Ia El objeFivo es elegir del e_spacio obten_ible los aut_ovectores gue sean
descomposicion de los mas ortogonales posible al espacio expenadido por el resto de
la matriz B. autovectores.
Parte de la
Método 1 descomposicion de El objetivo es minimizar la medida del nimero de condicién
la matriz B.

Tabla 5.3: Métodos de Disefo Iterativos.
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5.6.6. CONTROL CON AUTOESTRUCTURAS ORTOGONALES

Recientemente en la literatura especializada de control aplicada a sistemas de control de
vibraciones ha aparecido una aplicacion basada en la asignacion de autoestructuras que
hace referencia a lo que denomina la autoestructura ortogonal [2009, Rastgaar]. El
procedimiento que ofrece el sistema basado en la ortogonalidad de la autoestructura se
basa en la definicién de un conjunto de autovectroes deseados en lazo cerrado que
desacoplen los modos de la estructura, rechace perturbaciones y minimice el excedente
de energia de un modo a otro. El objetivo de ortogonalidad se basa en que los
autovectores del sistema en lazo cerrado sean ortogonales a los autovectores del sistema
en lazo abierto. EI método sigue trabajando con el concepto de espacio admisible, y se
requiere que el conjunto de autovectores del sistema en lazo cerrado pertenezcan al
espacio alcanzado. ElI método también establece que no es necesaria una
predeterminacion de la autoestructura completa del sistema en lazo cerrado y que no es
necesario aplicar ninguna restriccion a los autovectores del sistema. El soporte
matematico de esta técnica parte de un sistema de primer orden, con realimentacion de
la salida como el dado por:

= AX+BG+ Ef
X (5.77)
Ky

o<t X
]
O

Donde A es la matriz de estado de dimension nxn, m es el nUmero de actuadores y
sensores, B es la matriz de entrada y E es una matriz de perturbacion de entrada, siendo

f el vector de perturbaciones y @ el vector de entrada. La matriz del controlador se
representa por K con dimensiones mxm. Procediendo del mismo modo que en la

ecuacion (5.64), se observa que {Ké } pertenece al espacio nulo dado por la matriz

S, =[A-41 B]. El procedimiento continiia con la descomposicién en valores
singulares de S, , expresado de la siguiente forma:

SM - [U' ]nxn [zil Onxm :|nx(n+m) |:ViT j|(n+m)x(n+m) (578)

En laexpresion (5.78) U, y V. representan matrices ortonormales por la izquierda y por
la derecha. Si V. es particionada como se representa en la expresion (5.79), donde la
segunda columna expande el espacio nulo de S ;.

A V
_ |: 1.1:|an (579)
2

[V] I: 1i2:|nxm
Fd(nem)x(n+m) [V :Imxn I:VziZ]mxm

El proceso determina que los autovectores por la derecha y por la izquierda estan
representados por V' y W, y quedan expresados como:
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V=Vt Vg ] (5.80)
W =[Vyrt....Vor" | (5.81)

Donde r' es un vector de coeficientes que necesita ser determinado. La expresion del
controlador estd definida por (5.20). Por este proceso, denominado control por
autoestructuras ortogonales, se obtiene una regeneracion del sistema en lazo abierto
mediante la busqueda de los autovectores del sistema en lazo abierto y de sus vectores
ortogonales para los modos de operacion definidos para los autovalores del sistema en
lazo abierto. Esto quiere decir, que los autovectores del sistema en lazo abierto de los
autovalores que definen los modos del sistema estan definidos por la interseccion de los
autovectores del sistema en lazo abierto y por el conjunto de autovectores que pertenece
al conjunto de autovectores alcanzables [2008, Rastgaar].

5.7. REQUISITOS DE DISENO

El disefio del controlador por medio de métodos EA ha de basarse en unos objetivos de
disefio asequibles desde el propio método. Para establecer unos objetivos de disefio
aceptables y alcanzables se ha de tener un conocimiento profundo del comportamiento
del sistema, obtenido de un analisis modal del mismo. El satélite considerado posee dos
modos diferenciados, los modos orbitales y los modos flexibles, debidos a
deformaciones elasticas de los elementos adosados al cuerpo principal. A partir de estas
consideraciones se pueden plantear un objetivo simple de disefio. Este esta caracterizado
por obtener un grado de desacoplo entre los modos aceptable.

- Desacoplo de los modos: Se persigue con este objetivo atenuar la interaccion
entre los modos del sistema debidas a los movimientos de orientacion del
satélite. Desde el punto de vista frecuencial se trata de no excitar aquellas
frecuencias que pudieran conducir a situaciones de deformacion de los paneles
solares no desadas. Por otro lado, se puede plantear la obtencién de una grado de
desacoplo también aceptable entre los modos orbitales. Considerando ambos
casos, el objetivo de desacoplo de los modos es considerado como un objetivo
doble. Desde el punto de vista de la autoestructura, los objetivos de desacoplo se
convierten en desacoplos entre modos y estados, modos y salidas, sefiales de
referencia a modos y por altimo sefiales de referencia a salidas.

- Estabilidad: Esta es el objetivo basico que ha obtener cualquier sistema
realimentado, en el que se ha incluido la accion de un controlador. El satélite
para la configuracion considerada presenta inestabilidad. La estabilidad esta
relacionada con los valores de los momentos de inercia del satélite para los tres
ejes.

- Velocidad en la respuesta: La velocidad de respuesta del sistema a excitacion
unitaria determina la respuesta transitoria del mismo. Esta respuesta va a estar
directamente ligada a la repercusién entre los modos del sistema.

- Amortiguamiento: La determinacion del grado de amortiguamiento, como en
sistemas SISO, también puede ser caracterizada entre los objetivos de disefio del
controlador. Al especificar un valor determinado de amortiguamiento hay que
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tener en cuenta el esfuerzo en posicionar los autovalores del sistema en lazo
cerrado en lugares diferentes o alejados de las posiciones que ocupaban en lazo
abierto. Este objetivo puede repercutir sobre el esfuerzo de control aplicado
sobre los actuadores.

- Robustez: Este objetivo estd directamente relacionado con el comportamiento
del sistema frente a perturbaciones o errores de modelado. Los algoritmos
utilizados en la asignacion de la autoestructura ofrecerdn diferentes resultados en
la medida seleccionada como indicador de robustez.

Se establece por tanto una serie de objetivos de disefio para el controlador que tienen
que conjugarse con la técnica EA. Objetivos convencionales de disefio son garantizar la
estabilidad y obtener un grado de desacoplo entre los modos aceptable. Esta estrategia
representa lo que puede denominarse objetivos de disefio simples. Si la pretension en el
disefio del controlador es mas compleja, y se desean integrar caracteristicas de robustez
y amortiguamiento, la estrategia se convierte en objetivos de disefio multiobjetivo.

Se ha de tener en cuenta en el disefio, que de forma general, no pueden conseguirse
todos los objetivos de disefio planteados en el sistema multiobjetivo, sino que realmente
se van a presentar limitaciones. Entre estas se encuentran las limitaciones matematicas
presentes en la propia técnica EA en cuanto a la asignacion maxima de elementos para
los autovectores. Por otro lado se encuentran las fisicas debidas al sistema. Es decir,
pueden presentarse situaciones en que los autovalores no se pueden trasladar a
posiciones consideradas menos sensibles, u obtener los valores de amortiguamiento y
modelado de la respuesta transitoria requeridos.

En cuando a la respuesta en frecuencia, las limitaciones se presentan en los sistemas
MIMO en las relaciones frecuencia y fase requeridas [1993,Maciejowski]. Obtener un
determinado margen de ganancia puede conducir a la introduccién de margenes de fase
no adecuados y viceversa, volviendo a afectar a la robustez del sistema.
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CAPITULO 6

ANALISIS Y SINTESIS DEL  SISTEMA  CON
CONTROLADORES DISENADOS POR METODOS DE
ASIGNACION DE AUTOESTRUCTURAS - EA

6.1. INTRODUCCION

El objeto de este capitulo es aplicar al modelo lineal y no lineal obtenido en capitulos anteriores
la técnica EA por diferentes métodos. Para ello, se va a desarrollar el modelo matematico con
datos concretos respecto de las dimensiones fisicas de un satélite tipo. Con estos datos se
obtiene el modelo matematico aplicado para obtener los controladores por diferentes técnicas.
Asi mismo, se realizara un analisis de robustez sobre el sistema que presente mejores
prestaciones para el indice del nimero de condicion.

En los capitulos anteriores se ha desarrollado el modelo matematico del sistema rigido-flexible y
se han introducido diferentes técnicas de Asignacion de Autoestructuras. Este capitulo tiene
como objetivo principal el disefio y sintesis de diversos controladores por técnicas EA. Estos
controladores integrados en el sistema permitiran obtener los sistemas en lazo cerrado, a partir
de los que se obtendran los datos correspondientes del comportamiento del mismo.

El andlisis de los resultados permitira conocer la estabilidad del sistema, la aproximacion de la
autoestructura obtenida a la deseada y valorar la robustez y la sensibilidad. Todos estos datos
son extraidos para un conjunto de controladores que permitirdn conocer el que presenta mejor
comportamiento frente a requisitos.

Las simulaciones se van a realizar en diferentes y grupos, que permitiran valorar aquellos
controladores que ofrecen mejores prestaciones, y posteriormente se analizaran diferentes casos
para valorar las prestaciones de las técnicas EA empleadas. Para llevar a término esta serie de
simulaciones es necesario disponer de datos numéricos. Estos son aportados también en este
capitulo como aquellos que se corresponden con vehiculo flexible de tamafio medio.

6.2. OBTENCION NUMERICA DEL MODELO MATEMATICO

La obtencion de un modelo numérico se aplica a la ecuacion en el espacio de estados. Estas
estan basadas en la ecuacion del movimiento obtenida a partir del calculo del Lagrangiano dado
por la ecuacion (4.85):

MU +Gi+Ki=Q,,

Para obtener la ecuacion del movimiento en el espacio de estados, se define el vector de estado,
compuesto de los angulos de Euler, de las deformaciones elasticas de los paneles, y de las
derivadas respecto del tiempo de las anteriores, de acuerdo con la expresion (4.98):
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— "-----T
x=[¢¢91//q1r1q2r2¢91//q1r1q2r2]

Las ecuaciones de estados, adaptadas de la ecuacién del movimiento, quedan definidas por
(4.93):

A
C

Xi

|t I ]

+B
+D

< Xi-
Xi

La derivada del vector de estado queda definida de la forma:
—_ K b . . . . . °; Y .. . .s .o os T
X = [¢ 0y g L 0, L, ¢ 06 vy G i G rz:l (6.1)

Las matrices de estado A y control B se definen como en (4.94) y (4.95):

i 0 Ian
A= 1 1
-M7'G -M7K
[ 0
B= M—l 0(n—m)><m
(- Im
C en) = ¥e(I)

D(nxm) = [O]nxm

Las dimensiones de las matrices del sistema de primer orden son:

- Matriz de estados: A
- Matriz de control: B,
- Matrizde salida: C
- Matriz control - salida: D, — D

—->n=14- A(Mxm)

nxn)

—->m=3- B(

nxm) 14x3)

(mxn) - C(14x14)

14x14)

Se observa que el sistema es un sistema MIMO, con tres entradas, las correspondientes a los
pares de control y las salidas correspondientes a las medidas de desviacion angular y
deformacion de los paneles.

La configuracion simétrica de los paneles solares en el satélite hace que exista redundancia en
los estados del sistema. Esto es, el sistema incluye coordenadas generalizadas tanto para flexion
como para torsién en los dos paneles considerados. Como el comportamiento en lo que a
deformacion de los paneles solares es completamente equivalente es interesante considerar la
posibilidad de reducir el modelo para obtener un sistema reducido pero matematicamente
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representativo del sistema real. Con ello las simulaciones se realizaran con un sistema mas
simple, pero igualmente valido. El sistema quedara reducido al prescindir de las coordenadas de
deformacion del segundo panel solar, que estan dadas por q,,r, y sus correspondientes

derivadas primeras d,,r,. Por tanto, el numero de estados considerado sera de n = 10,

permaneciendo las mismas entradas y salidas del sistema. Las dimensiones del sistema quedan
como se muestra a continuacion:

- Matriz de estados: A, >n=10— A,

- Matriz de control: B(nxm) —->m=3— B(10x3)
- Matrizdesalida:  C ) = Cyp)
- Matriz control —salida: Dy, — D04

6.2.1. MATRICES DE MASA, GIROSCOPICA Y DE RIGIDEZ

Para calcular las matrices de masa, giroscopica y de rigidez, M,G y K respectivamente, del
sistema y obtener finalmente la matriz de estado A y de control B es necesario disponer de los
valores de los parametros del vehiculo. Los parametros presentados en la Tabla 6.1 se
corresponden con aquellos pertenecientes a un vehiculo del tipo “minisat” dotado de paneles
solares. A partir de estos datos se calcularan todas las expresiones definidas en el CAPITULO 3
y 4 que permitan obtener las mencionadas matrices.

Parametros Notacion Valor
Longitud del Panel L 2m
Rigidez del Panel Solar El 1.3 e+09 N.m?

Dimensiones del elemento

central del vehiculo A 0.6x06x06m

Momentos de Inercia Ix,ly,lz 14.11, 12.072, 12.60 Kg.m2

Tabla 6.1: Datos numéricos del vehiculo rigido-flexible.

El proceso se inicia con el calculo de las funciones de deformacion ¢(&) y w (&) . Los métodos

supuestos para el calculo de las deformaciones de los paneles solares permiten seleccionar
funciones de deformacion de tipo senoidal. Las funciones de forma se consideran tanto para la
deformacion debida a flexion, como para la deformacién debida a torsion.

- Flexion: Una excelente funcion de forma es la presentada en la siguiente ecuacion que tiene el
mismo efecto que una carga uniformemente distribuida.

p(&) =& (£ +61°-441) (6.2)

Esta funcion de forma satisface las condiciones de contorno siguientes. En el extremo
empotrado el desplazamiento y la pendiente son cero.
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¢(0)=¢'(0)=0 (6.3)

El resto de condiciones de contorno son la fuerza cortante y el momento flector nulo en el
extremo libre:

o"()=¢"(1)=0 (6.4)

Se pretende que en el extremo del panel el desplazamiento sea la coordenada generalizada q; .
Para ello la ley de desplazamientos se normaliza de la siguiente forma:

) 52(52 +6l2 —4§|) B 52(52 +612 —4§|)
p(&)= o) = T (6.5)

La Figura 6.1 muestra la gréfica de deformacion longitudinal del panel para el primer modo.

Modos Supuestos - Primer Modo

0 \ \ \ \ \ \ \ \
I ! I I I I I I I
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—~ I I I I I I I I
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Longitud del Panel (m)
Figura 6.1: Deformacion de los Paneles por Flexion para la Funcion de Forma ¢(§ ) .

- Torsion: La deformacion debida a torsion, debido a su magnitud, puede ser sustituida
por una ley lineal de angulos, de la siguiente forma:

w(£)=2 (6.6)

Con estas funciones de forma se pueden obtener resultados concretos para las energias de
deformacion por flexion y por torsion, teniendo en cuenta que los paneles son de secciones
constantes y homogéneas.

' _104, 104

m = [ g (£)dE =——1lu="—""m=0.6162k 6.7
. !wﬁ (¢)de = lu=" g (6.7)

' aY 1
|Xi=£ﬂi(§+§j dg:Em(4lz+6la+3a2)=4.256 kg.m? (6.8)
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Qi = [ (§+gj¢(§)d§ =4—15m(13| +9a) = 4.256kg.m (6.9)

2 1.5 mh’
Upb(ﬁ,z)z dz}df_ﬁlh po=—7

=1.8 10 kg.m’ (6.10)

I =

O ey —

[jpb(cf, z)zzdz}/xz(f)di :3—16Ih3pb - ”;2

z

=610"° kg.m? (6.11)

|
‘]Yi :_[
0
|
Qﬁj[ pb(f,Z)v/(f)de}dfzo (6.12)
0Lz
Luego las energias se obtienen mediante la aplicacion numérica de los datos anteriores,

obteniéndose las contribuciones a la energia cinética total procedentes de la rotacion del
vehiculo, de la deformacion por flexion y la deformacién por torsion:

_|x+|x1+|x2 0 0 Qx1 0 sz 0 |
0 Iy + 1y + 1y, 0 0 QYl 0 sz
0 0 I, 0 0 0 0 |(13)
ECftotaI:|:¢5 0 v G fi G f2:| Qxs 0 0 m 0 0 0
0 Q, o 0 J, 0 0
Qy, 0 0 0 0 m O
| 0 Q,, 0 0 0 0 J,]|
Y en formato numérico:
[728 0O 0 15786 0 1578 0 |
0 539 0 0 0 0 0
0 0 726 0 0 0 0 |(6.14)
Ecwow=[¢ 6 v & 1 4, 1][15788 0 0 24 0 0 0
0 0 0 0 610° 0 0
15786 0 0 0 0 2.4 0
|0 0 0 0 0 0 6 10°]

Los términos de rigidez generalizada a flexion y de rigidez generalizada de torsién son:

_16 El, _ 16 Ebh’

K =[ET, (¢7(£)) d& R L
(6.15)
! ERY 1 1 E hb® .
KTiszK(w (&)) dg:TGK:I—Z(HU)T:lG 10
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Y la energia de deformacion total expresada en forma matricial es:

000 0 0 0 O0]¢
000 0O 0O 0 O0}@6
000 0 0 0 O]y
Ecwwn=[¢ ¢ v & % @ 15]JO O O k, 0 0 O | q|(616)
000 k, 0 0 |r
000 0O 0 k, O0]aqg,
000 0 O keo |1, |
Con datos numéricos:
000 O 0 0 0 ¢
000 O 0 0 0 0
000 O 0 0 0 |lw
Ecow=[¢ 6 v @ 1 0, ]JO O O 468 0 0 0 | q [(6.17)
000 0 16.10° 0 0 r,
000 O 0 468 0 |lq,
000 O 0 0 16.10°]|r,

La aplicacién numérica para la obtencidn de las matrices de masa, giroscopica y de rigidez se
muestra a continuacion.

_|x+|x2+|x2 0 0 Qu 0 Q, O |
0 Iy +1y,+1,, 0 0 Q; 0 Qp
0 0 , 0 0 0 0
M = Q,, 0 Oom 0 0 O (6.18)
0 Q, o 0 J, 0 O
Q.. 0 0 0 0 m O
0 Q,, 0 0 0 0 J,]
0 0 I,-1,-1, 0 0 0 0]
0 0 0 0000
I,+1,—1, 0 0 0000
G= 0 0 0 0000 (6.19)
0 0 0 0000
0 0 0 0000
0 0 0 0000
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4at (1, -1,) 0 0 0 0 0 0]
0 3a (1, - 1) 0 0 0 0 0
0 0 wog(l,-1,) 0 0 0 0
K = 0 0 0 K, 0 0 0 |(6.20)
0 0 0 0 K,; O 0
0 0 0 0 0 K, O
i 0 0 0 0 0 0 K,
Estas matrices con datos numéricos quedan como:
[ 40.45 0 0O 05786 0 05786 0 |
0 37132 0 0 0.001 0 0.001
0 0 34.23 0 0 0 0
M =|0.5786 0 0 06162 0 0 0 (6.21)
0 0.001 0 0 1 0 0
0.5786 0 0 0 0 06162 O
0 0.001 0 0 0 0 1 |
0 0 0045086 0 0 O O]
0 0 0 0O 0 0 O
0.03905 0 0 0O 0 0 ©
G= 0 0 0 07 0 0 O (6.22)
0 0 0 0 07 0 O
0 0 0 0O 0 07 O
0 0 0 0 0 0 0.7]
11.2555 107 0 0 0 0 0 0 |
0 2.0183 107 0 0 0 0 0
0 0 -3.5857 10° 0 0 0 0
K = 0 0 0 468 0 0 0 |(6.23)
0 0 0 0 16 10° O 0
0 0 0 0 0 468 0
| 0 0 0 0 0 0 16 10|

Se observa que en la matriz giroscépica G se ha incluido amortiguamiento de valor 0.7.
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6.2.2. MATRICES DEL SISTEMA DINAMICO

A partir de los resultados numéricos obtenidos para las matrices de masa, giroscopica y de
rigidez, se obtienen las correspondientes a las matrices del sistema expresadas en (4.92):

r 0 0 0 0 0 1 0
0 0 0 0 0 0 1
0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0
A 0 0 0 0 0 0 0
" -3.1461e-007 0 0 11.012 0 0 0
0 -5.4354e-007 0 0 4.3090 0 0
0 0 1.0484¢-007 0 0 -1.1408e-003 0
2.9542¢-007 0 0 -7.6983e+002 0 0 0
i 0 5.4354e-010 0 0 -1.6000e+005 0 0

[ 0 0 0

0 0 0

0 0 0

0 0 0

5 0 0 0

| 2.5058e-002 0 0

0 2.6931e-002 0
0 0 2.9214e-002

-2.3529e-002 0 0

|0 0 0

0 0 0 1
0 0 0
1 0 0
0 1 0
0 0 1
-1.1298e-003 1.6471e-002 0
0 0 1.8852e-005
0 0 0
1.0608e-003 -1.1515 0
0 0 -0.7
(6.24)

La funcion principal que realiza el sistema de control es la de regulador. Esta funcion se aplica a
la consigna de actitud que es aquella que permite que el vehiculo apunte siempre a una
referencia fija sobre la superficie terrestre, permaneciendo la posicion del satélite proxima al
punto de equilibrio. La Figura 6.2 muestra el diagrama de bloques del sistema de control es el

> Y(t)

siguiente:
u(t X(t) X(t)
® » B J. » C
. L, A
Sistema Dinamico
Sensores
Extensiométricos

Controlador

K

Sensores de Actitud

A

Determinacion de Actitud

Figura 6.2: Diagrama de Bloques del Sistema de Control de Actitud con Realimentacion de

la Salida.
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La determinacion de actitud se consigue con los sensores adecuados que suministren
informacion de orientacion y de deformacion de los paneles solares, tanto para flexion como
para torsion. El controlador, calcula la ganancia de la matriz K, tomando como entradas las
medidas proporcionadas por los sensores del blogue de determinacion de actitud.

6.3. ANALISIS DEL SISTEMA LINEAL EN LAZO ABIERTO

El andlisis del sistema lineal en lazo abierto tiene como objeto obtener un conocimiento
adecuado del sistema sobre las maniobras de actitud, las deformaciones de los paneles y las
repercusiones entre ambos.

El conocimiento del comportamiento del sistema en lazo abierto permitird tomar decisiones de
calado en el disefio del controlador. Mediante un andlisis modal del sistema en lazo abierto se
podran conocer aquellas frecuencias de interés que estaran relacionas con los modos del sistema,
ademas de tener informacion del amortiguamiento del sistema a las mencionadas frecuencias.
Este analisis modal suministrara ademas informacion relevante respecto de la relacion existente
entre los modos del sistema, es decir si estos se encuentran acoplados.

Es necesario recordar que existe un acoplamiento inherente en sistemas mecanicos flexibles que
es necesario controlar, en el sentido de amortiguar o atenuar. El analisis en lazo abierto también
permitira determinar la estabilidad del sistema, lo que llevara a determinar las acciones
preliminares sobre el sistema. A la vez que se realiza el anélisis modal del sistema se realiza un
analisis preliminar de robustez del mismo. Esto permitira conocer la robustez del sistema lineal
en lazo abierto y establecer los criterios de medida de la misma para el resto de ensayos y
simulaciones que se realicen sobre el sistema.

6.3.1. ANALISIS MODAL DEL SISTEMA

El analisis modal realizado al sistema en lazo abierto permite conocer los autovalores y
autovectores del mismo, el amortiguamiento del sistema en los autovalores determinados, asi
como la frecuencia de los mismos. Cada uno de los autovalores del sistema se va a relacionar
con un modo del mismo, lo que permitira establecer los requisitos de disefio del controlador. Los
datos numeéricos presentados en la Tabla 6.2 muestran los modos y sus caracteristicas para el
sistema en lazo abierto. Mientras que la Tabla 6.3 presenta la autoestructura del sistema para los
parametros del vehiculo flexible considerado dado por las matrices del sistema expresadas en
(6.24).
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Frecuencia - -
Modo Dindmico Autovalores Amortiguamiento Natural peaabiligads g Nume‘rq d €
Autovalores Condicion
(rad/seg)
@ 2.8472e+002
+ - + .91e-
% Alabeo +2.91e-002 +1.00e+000 2.91e-002 2947764002
E
o Cabeceo 0.0 + 3.24e-002i 0.0 3.24e-002 1.5444e+001
ifl -6.15e-004 + 3.48e-002i 1.76e-002 .48e-002 2. +002
= Guiiada 6.15e-004 + 3.48e-002i 6e-00. 3.48e-00 8959e+00 1156.0321
o S Flexion 0.0 £ 2.77e+001i 0.0 2.77e+001 1.3892e+001
=R}
2 &
5 E
S S
= 2 Torsion 0.0 + 4.00e+002i 0 4.00e+002 2.00e+002
Tabla 6.2: Modos y Autovalores del Sistema en Lazo Abierto.
Modos del Sistema
Modos Orbitales Modos de Deformacién
Alabeo Cabeceo Guiiiad Flexion Torsion
E +2.91e-002 0.0 £ 3.24e-002i -6.15e-004 + 3.48e-002i 0.0 £ 2.77e+001i 0.0 +4.00e+002i
s
<
-6.1063e-002 . . . .
5.8989¢-002 0.0+0.0i -2.0221e-006 + 6.1307e-004i 0.0 + 5.1515e-004i 0.0+ 0.0i
99 9.9948¢-001 0.0+ 0.0i 0.0 £0.0i 0.0 + 6.73276-008i
-9.9771e-001 . . .
-9.97836-001 0.0+ 0.0i 9.9939-001 2.2111e-005 +0.0i 0.0 £0.0i
6.4023e-008 . . . .
-6.1893¢-008 0.0+0.0i 0.0 £0.0i 0.0 +3.6014e-002i -0.0+0.0i
g 0.0 . . .
5 00 0.0+ 0.0i 0.0 +0.0i 0.0 +0.0i 0.0 £ 2.5000e-003i
E . .0+0.
2
= -1.7782e-003 . . " .
< -1.7185e-003 0.0+£0.0i 2.1349e-005 + 3.0636e-007i -1.4293e-002 +0.0i 0.0 £0.0i
gg 0.0 + 3.2391e-002i 0.0 £ 0.0i 0.0 +0.0i -2.6931e-005 + 0.0i
-2.9055e-002 . . . .
2.9069¢-002 0.0+£0.0i -6.1420e-004 + 3.4800e-002i -2.7409e-08 + 6.1348e-004i 0.0+ 0.0i
0.0 . . .
00 0.0+ 0.0i 0.0 £0.0i 9.9925e-001 0.0 £0.0i
0.0 0.0+ 0.0i 0.0 £0.0i 0.0 +0.0i 1.0000e+000
0.0

Tabla 6.3: Relacion entre Autovalores y Autovectores del Sistema en Lazo Abierto.

De los datos presentados en las tablas anteriores y obtenidos mediante analisis modal del

sistema en lazo abierto se extraen las siguientes observaciones:

En cuanto a los modos orbitales, los valores correspondientes a los autovalores muestran el

siguiente comportamiento:
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Imaginary Axis

-100

-200

-300

-  Modos

(0}

- Modos

o

Orbitales:

En alabeo, no dispone de componente imaginaria, los autovalores estan situados
en el eje real, disponiendo de uno en el semiplano derecho. Esta situacion
confiere a este eje inestabilidad manifiesta, repercutiendo sobre el resto de los
ejes, en particular sobre el eje de guifiada, constituyendo ambos el plano alabeo-
guifiada.

Los ejes de cabeceo y guifiada, muestran componentes reales proximas a cero, y
valores de componentes imaginarias, practicamente acopladas con la velocidad
orbital a, .

de Deformacion:

Los autovalores de flexion disponen de una frecuencia natural menor que la de
torsion. Esto es debido a la configuracion del panel solar en el que la dimension
longitudinal del mismo esta adosada con desplazamiento cero al cuerpo rigido del
satélite.

Tanto los autovalores de flexion como de torsidn disponen de amortiguamiento
cero. Esto es debido a que no se ha considerado un valor muy elevado en la
amortiguacion de los mismos.

El amortiguamiento inexistente en los modos de deformacion, implica que cualquier maniobra

de orientacién
paneles causan

Esta situacion
su proximidad

0 de correccién de la actitud que realice el satélite serd repercutida sobre los
do vibraciones y deformaciones no deseadas.

muestra que hay ciertos autovalores que presentan una estabilidad marginal, por
al cero, y que uno de los correspondientes a alabeo es inestable como puede

observarse en el mapa de polos, Figura 6.3.
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Figura 6.3: Posicion de los autovalores en el plano complejo.

esta situacion permite valorar la posibilidad de modificar la posicion de los

autovalores correspondientes a los modos orbitales, y tratar de desplazar los correspondientes a

las deformacio

nes ligeramente, con el objeto de dotar de cierto amortiguamiento a estos.
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6.3.2. DETERMINACION DEL ACOPLAMIENTO ENTRE LOS MODOS DEL
SISTEMA

La determinacion del acoplamiento entre los modos orbitales y de estos con los modos de
deformacion se lleva a cabo mediante simulaciones en las que va a excitar cada uno de los
canales de actitud del sistema para conocer la repercusion sobre el resto de las variables de
estado. Estas simulaciones se llevan a cabo con el sistema lineal y no lineal. De forma adicional,
y con el mismo ensayo se comprueba la estabilidad del sistema ya obtenida del valor de los
autovalores.

En primer lugar para determinar el acoplamiento entre los modos del sistema se excita este en
lazo abierto con un escalén unitario sobre los tres canales (alabeo, cabeceo y guifiada). Los
resultados de este ensayo se muestran en la Figura 6.4. Esta figura demuestra que existe
acoplamiento entre los modos de alabeo, guifiada y flexidn, repercutiendo minimamente también
sobre los modos de cabeceo y torsion. Esta circunstancia se produce tanto para el sistema lineal
como no lineal. Sin embargo, el modo correspondiente a cabeceo que produce una vibracion del
modo de torsion se mantiene con un alto grado de independencia respecto de la excitacion del
modo de alabeo y guifiada.

Con este tipo de ensayo se demuestra por un lado el comportamiento inestable del sistema para
el modo de alabeo y como repercute sobre el de guifiada, y como por otro lado el
comportamiento oscilatorio de los modos de flexion y torsion debido al escaso amortiguamiento
de estos modos.

Respuestas del Sistema en Lazo Abierto
Alabeo Cabeceo x 10> Guifiada

phi (°)

theta (°)

psi (°)

a1l (m)
o N

No Lineal

tiempo(segq)

Lineal

Figura 6.4: Respuestas de los Sistemas Lineal y No Lineal a Excitacion Escalon en Lazo
Abierto.
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Ademas del ensayo llevado acabo, en el que se ha comprobado el acoplamiento de los modos
orbitales con los de deformacion, conviene realizar el proceso inverso. En este, se trata de
demostrar que cualquier deformacion o vibracion producida en los paneles solares puede causar
pérdidas de apuntamiento del satélite. Para esta demostracion se genera una excitacion
mantenida de los modos de flexion y torsion de forma individual y posteriormente conjunta para
determinar su repercusion sobre el resto de modos del sistema. La Figura 6.5 muestra esta
situacién, en la que de nuevo se observa el acoplamiento del sistema, su inestabilidad y la
oscilacion de los paneles solares.

Vibracion Longitudinal

Vibracion Transversal

Vibracion Combinada

0.04 ‘ ‘ 1 0.04 ‘ ‘
il ‘ AN ‘ | . il ‘ Il M |
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Figura 6.5: Error en actitud producido por la vibracion de los paneles solares.

El dltimo método que se utilizd para determinar el acoplamiento de los modos del sistema fue
mediante un analisis modal basico. Es este se identifican las frecuencias del sistema y como
estos estan relacionados con los modos orbitales y de deformacion. La Figura 6.6 muestra estos
resultados, en la que los picos de resonancia de frecuencia méas bajos se corresponden con los
modos orbitales y los de frecuencia mayor con los de deformacion.
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Frecuencia (rad/sec)

Figura 6.6: Valores Singulares del Sistema.

6.4. DISENO Y DESARROLLO DE CONTROLADORES CON METODOS EA

Los datos obtenidos del anlisis modal y la informacion suministrada por los ensayos realizados
al sistema en lazo abierto van a permitir determinar las especificaciones del controlador. Por lo
que, el disefio, desarrollo y simulacion del controlador estd basado en las siguientes
especificaciones:

- Control en 3 ejes, mediante sistema de momento cero (Zero Momentum).

- Determinacion de Actitud: Se considera que el satélite esta equipado con los sensores
necesarios para llevar a cabo la determinacion de actitud.

- Actuadores. Tres ruedas de reaccion alineadas con los ejes cuerpo del satélite.

- Requisitos de apuntamiento:

o0 Angulos de Euler: Proximos al punto de Equilibrio. Apuntamiento a Nadir. Se
requiere desacoplo entre los modos orbitales y entre estos y los modos de
deformacion.

o0 Deformaciones de los paneles solares: Tanto en flexibn como en torsion se
admite el primer modo de vibracion, desacoplados de los movimientos de
actuacion.

- Atenuacion de la vibracion de los paneles solares.
- Desacoplo entre los modos propios (orbitales o deformaciones).
- Desacoplo entre los modos orbitales y de deformacion.

Sin determinar requisitos de disefio relacionados con la respuesta transitoria del sistema, se
define como requisito basico la obtencién de un desacoplo entre los modos del sistema mediante
un controlador estatico obtenido por técnicas EA.

En la parte de este capitulo referente a las simulaciones que se van a realizar sobre el sistema se

persigue el objetivo comdn de determinar aquellos controladores que ofrecen mejores
prestaciones con criterios comunes en lo que a la autoestructura deseada se refiere.
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Después de haber llevado a cabo el analisis modal del sistema en lazo abierto el procedimiento
siguiente es comun a todos los controladores disefiados. Este procedimiento se sintetiza en los
siguientes pasos:

- Determinacion de los requisitos de disefio referente a los autovalores, autovectores,
desacoplo de los modos orbitales y de deformacion.

- Especificacion de la autoestructura deseada.

- Calculo matemaético del controlador con las funciones de desarrollo basadas en técnicas
EA para el sistema lineal.

- Simulacion del sistema lineal en lazo cerrado mediante excitaciones del tipo escalon
unitario. En el proceso de simulacion una excitacion escalon unitario equivale a una
maniobra de reorientacion del vehiculo para acoplarse a una nueva actitud. Los datos
obtenidos de estas simulaciones se representaran mediante gréficos.

- Comparacion de los resultados de las simulaciones del sistema lineal con controladores
disefiados mediante técnicas LQR.

- Seleccion de los controladores desarrollados con técnicas EA que ofrecen mejores
prestaciones para ser evaluados en el sistema no lineal. El sistema no lineal es
representativo de un sistema real.

- Simulacion conjunta del sistema lineal y no lineal con el controlador seleccionado.

Estos pasos establecen el procedimiento de simulacion que se va a realizar sobre todos los
controladores. Asi mismo, la seleccién del controlador disefiado por métodos EA sera objeto de
analisis de robustez por criterios de analisis p.

Como integramente ha quedado sintetizado en los puntos anteriores la parte comun del disefio se
cifie a los requisitos de desacoplo de los modos y a los autovalores del sistema. Con estos dos
aspectos quedaria requerida la autoestructura deseada. El primero de los requisitos afecta a los
autovectores deseados mientras que los autovalores obtenidos estan relacionados con la
respuesta del sistema. En relacion a este Gltimo aspecto hay que destacar que se han realizado
dos grupos de simulaciones. El primero conducente a determinar que controlador ofrece en el
sistema las mejores prestaciones de desacoplo y robustez sobre el sistema lineal. El segundo
grupo de simulaciones se desarrolla con el sistema lineal y no lineal para comparar resultados
sobre el sistema proximo al real.

6.4.1. REQUISITOS DE DESACOPLO DE LOS MODOS DEL SISTEMA

El desacoplo dinamico de los modos del sistema dependen mateméaticamente de los autovectores
del mismo. Para establecer el grupo de autovectores deseados es necesario establecer un criterio
de disefio y desarrollo de los mismos. Basicamente la técnica utilizada, ampliamente utilizada en
[1998, Faleiro], establece que la especificacion de los elementos de los autovectores es posible
mediante una aproximacion basada en criterios de valor nulo y valores indiferentes.
Estrictamente hablando la Tabla 6.4 muestra los requisitos de desacoplo entre los modos
orbitales y de deformacion de los paneles solares. En esta tabla el significado del simbolo “0”
implica acoplamiento cero (elemento desacoplado), mientras que el simbolo “X” implica
condicion indiferente (no interesa especificar el acoplamiento). Desde el punto de vista de la
autoestructura obtenida estas condiciones afectan a los autovectores del sistema.
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Orbital Modes Flexible Modes

Alabeo Cabeceo | Guinada Flexion Torsion
Alabeo X X 0 X 0
Cabeceo X X X X 0
Guiiiada 0 X X 0 X
Flexion X X 0 X X
Torsion 0 0 X X X

Tabla 6.4: Criterio de Desacoplo entre los Modos del Sistema.

El criterio de desacoplo mostrado en la Tabla 6.4, junto con los autovalores deseados conforma
la autoestructura deseada. En esta tabla se requiere que los movimientos orbitales de alabeo y
guifiada se encuentren desacoplados entre ellos y a la vez de flexion y torsion. Por otro lado, los
movimientos elasticos de flexion y torsion han de encontrarse desacoplados evitando de esta
forma cualquier posible repercusion entre ellos. La aplicacion de distintas funciones
pertenecientes a diversas herramientas de disefio no implica la obtencion de los mismos
controladores para la misma estructura deseada. Esto estd relacionado con la técnica de
obtencion de los controladores, obteniéndose en cada una de ellas precisiones diferentes en las
autoestructuras obtenidas.

6.4.2. REQUISITOS DE DISENO PARA LOS AUTOVALORES DESEADOS

El criterio seguido para definir los autovalores deseados se fundamenta en la estabilizacion del
sistema como primer requisito, a la vez que se persigue dotar a los autovalores orbitales de un
amortiguamiento diferente al nominal. Este amortiguamiento se requiere mediante la
solicitacion de un valor adecuado en la parte real e imaginaria para los autovalores deseados. En
cuanto a los autovalores correspondientes a los modos de deformacidn, flexion y torsion, se ha
seguido la hipdtesis de mantener los mismos valores del sistema en lazo abierto si es posible.
Esta decision se sustenta en el hecho de que se va a obtener el desacoplamiento requerido al
asignar los autovectores del sistema, con lo que estos modos no se verian afectados por ninguna
de las maniobras de reorientacion que se solicitasen y en el hecho de no excitar
innecesariamente las manobras de actuacion de los actuadores del vehiculo.

Las simulaciones que se van a realizar en dos grupos. Estos dos grupos de simulaciones
mantienen en comun los requisitos de desacoplo de los modos expresados en la Tabla 6.4, sin
embargo los autovalores deseados cambian para obtener diferentes comportamientos dinamicos
del sistema en lazo cerrado. Como se observa en esta tabla se han desdoblado las simulaciones
en los grupos uno y dos. EIl primer grupo (grupo uno) de simulaciones tiene como objetivo
disefiar varios controladores con los mismos requisitos en cuanto a autovalores y autovectores
deseados para comprobar a la vez cual de ellos presenta el mejor nimero de condicion. Estos
ensayos se van a realizar con cinco controladores.

El segundo grupo de simulaciones (grupo 2) tiene como objetivo simular de nuevo aquellos
controladores que han presentado mejor numero de condicion en el grupo uno. Los nuevos
ensayos se van a realizar a dos de los controladores seleccionados del grupo uno tanto para el
sistema lineal como no lineal. En el grupo dos de simulaciones se han modificado los
autovalores deseados, permaneciendo iguales los autovectores deseados. La modificacion de los
autovalores deseados se clasifica a su vez en tres casos. Estos casos estan referidos a los
autovalores nominales como primer caso, y autovalores que introducen amortiguamiento
adicional en flexién y torsion, referidos como casos dos y tres respectivamente. Los requisitos
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que afectan a los autovalores deseados que afectan tanto al grupo 1 de simulaciones como al
grupo 2 se muestran en la Tabla 6.5 y Tabla 6.6 respectivamente.

Modo Amortiguamiento
e . Autovalores deseados .
Dinamico correspondiente
Alabeo -6.2e-001+3.5¢-001i 0.87
Cabeceo -3.3e-002+3.3e-001i 0.93
Guinada -3.0e-001i+3.0e-001i 0.82
Flexion -0+2.7746e+001i 0
Torsion -0+4.0e+002i 0

Tabla 6.5: Grupo de Simulaciones 1: Autovalores Deseados (Sistema Lineal).

Modo Dinamico Autovalores deseados Amortlguanflento
correspondiente
Alabeo -6.15e-002 + 3.35e-002i 0.8720
Cabeceo -8.6e-002 + 3.20e-002i 0.0982
Guiiada -2.90e-001 + 2.90e-001i 0.7
Flexion -0.0 + 2.70e+001i 0.0
Torsion 0.0 + 4.00e+002i 0.0

Tabla 6.6: Grupo de Simulaciones 2: Autovalores Deseados (Sistema Lineal y No Lineal).

La Figura 6.7 detalla graficamente las entradas y salidas de los dos grupos de simulaciones
realizados sobre el sistema para la obtencion de controladores y para la simulacion en el sistema
lineal y no lineal.

Entn:adfxs al I Diseiio de I Sali.da.s del
Proced{ml_ento de I Controladores I Proced{ml_ento de
Disefio Disefio
Autovalores D d I P> I
(Grupo 1) Seleccion de
I Controladores —> Controladores del
K1 ---- K9 Grupo 1
Autovectores I I
Deseados (Grupo 1) <
>
I I Grupo 1 de Simulaciones:
I I Sistema Lineal
| ¥ |
ntroladore
: Co 0 dores I Comparacién del
I Seleccionados I »| Comportamiento de
los Sistemas Lineal y
Autovalores Deseados del G ru po 1 No Lineal
(Grupo 1) I > I
I I Grupo 2 de Simulaciones: Sistemas
1 1 Lineal y No Lineal

simulaciones.

Figura 6.7: Detalle de las tareas de disefio de los controladores relativas al grupo 1y 2 de
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A la vez que se obtienen los controladores en el grupo uno de simulaciones se va a realizar un
analisis basico de robustez basado en los indicadores tipicos de médida de sensibilidad de la
matriz de autovectores obtenidos. Esta medida de robustez con este indice esta basada en la

expresion 7 (V) introducida en el CAPITULO 5, expresiones (5.29) y (5.30). El dato ofrecido

por esta funcion se utiliza como referencia basica de robustez [1993, Junkins], [2008, Xu] y
[1998, Liul].

6.5. CONTROLADORES LQR

A continuacién se muestran los resultados obtenidos para la familia de controladores LQR
desarrollados segun los criterios expuestos en el CAPITULO 3. Se han utilizado valores
diferentes en las matrices R y Q con el objeto de obtener tres controladores con prestaciones
diferentes. Siguiendo el proceso de los métodos de asignacién de autoestructuras, lo que se
pretende al obtener estos controladores LQR es disponer de un sistema regulado con alguno de
los controladores obtenidos que sirva como sistema de referencia con el que comparar los
resultados de los controladores que se van a obtener con los méetodos EA.

Por tanto, al trabajar con este objetivo, se necesitan las autoestructuras relacionadas con el
sistema obtenido al introducir el controlador LQR en el lazo de control. Los elementos de las
matrices mencionadas son aquellos que se mostraron en la seccion 3.8.1. Los resultados de las
simulaciones se compararan para determinar el de mejores prestaciones. Las prestaciones del
controlador seleccionado volveran a ser comparadas en el sistema lineal y con el resto de
controladores obtenidos. Se van a ensayar tres controladores LQR con tres prestaciones
diferentes (ver seccion 3.7).

6.5.1. CONTROLADOR LQR1

El primer controlador obtenido es el denominado K1.

Kl=

1.0521e-001 1.5606e-013 9.0217e-002 -3.1954e-001 -1.6573e-007 1.3024e+001 1.3460e-012 1.7076e+000 -9.0236e-001 -2.9363¢-010
-3.6182¢-014 7.6637¢-002 3.0692¢-014 2.5997e-012 -7.5494¢-002 1.7994e-012 2.6223e+000 2.7784e-013 3.9712¢-014 -1.0690¢+000
-8.8626¢-002 2.8379¢-014 3.2883¢-002 -4.8682¢-002 -5.0365¢-008 2.1385e+000 2.8892e-013 5.9242¢-001 3.0609¢-002 -3.0486¢-011

La Tabla 6.7 muestra los autovalores obtenidos y sus parametros asociados. Es interesante
observar los indicadores de robustez, en el que el nimero de condicion menor tiene un valor
relativamente pequefio para el tipo de matriz de estado disponible.
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Frecuencia - 2
Modo Dindmico Autovalores Amortiguamiento Natural paasibilitadide Nume‘rtt d €
los Autovalores Condicion
(rad/seg)
Alab -3.1541e-003 1.0 3.15e-003 1.5161e+000
. abeo -9.5859¢-002 1.0 9.59e-002 6.0066e+001
2 S
'§ § Cabeceo -3.5311e-002+4.3213e-002i 6.33e-001 5.58e-002 1.1611e+001
=5
Guinada -1.2128e-001+1.3690e-001i 6.63e-001 1.83e-001 3.1085e+001
5.0509e+002
o g Flexion -1.2809e-002+2.7746e+001i 4.62e-004 2.77e+01 1.3893e+001
<5
=
S S
= 5 Torsion -1.4395e-005+4.0000e+002i 3.60e-008 4.00e+02 2.0000e+002

Tabla 6.7: Caracteristicas de los autovalores obtenidos para el controlador LQR1 (K1).

Aunque en este tipo de controladores no es requisito de disefio el valor de los elementos de los
autovectores, conviene hacer una referencia a los mismos. Se observa en la Tabla 6.8 que
existen muchos elementos que tienen valor cero. Esto implica un desacoplo completo entre los

modos a los que pertenecen.

Autovectores Obtenidos

Modos Orbitales Modos de Deformation
Alabeo Cabeceo Guiiiada Flexion Torsion
8w
- o
=% -3.1541e-003
g g -0.58506-002 -3.5311e-002+4.3213e-002i -1.2128e-001+1.3690e-001i -1.2809e-002+2.7746e+001i -1.4395e-005+4.0000e+002i
22 i
=
20
9.3954e-001 9.0282e-002 0.0£0.0i -9.6986e-002+1.1042e-001i -3.4699e-005+5.1518e-004i 0.0+0.0i
0.0 0.0 9.9845e-001 0.0£0.0i 0.0+0.0i -1.7994e-007+6.7327e-008i
-3.4241e-001 -9.9133-001 0.0+0.0i 9.7264e-001 2.2112e-005£1.4800e-006i 0.0£0.0i
-1.1556e-008 -1.0256e-006 0.0£0.0i -5.0164e-006+3.4312e-006i -1.6626e-005+3.6014e-002i 0.0+0.0i
g
E 0.0 0.0 0.0+0.0i 0.0+0.0i 0.0+0.0i 0.0+2.5000e-003i
b
@
2
E -2.9634e-003 -8.6543¢-003 0.0+0.0i -3.35376-003+2.6668e-002i -1.4294€-002+9.6935e-004i 0.0£0.0i
0.0 0.0 -3.5256e-002+4.3146e-002i 0.0+0.0i 0.0+0.0i -2.6931e-005+7.1975e-005i
1.0800e-003 9.5029¢-002 0.0+0.0i -1.1796e-001:+1.3315¢-001i -4.1347e-005+6.1351e-004i 0.0+0.0i
0.0 9.8317e-008 0.0£0.0i 1.0781e-006+2.7061e-007i 9.9925e-001 0.0+0.0i
0.0 0.0 0.040.0i 0.0+0.0i 0.0+0.0i 1.0000e+000

Tabla 6.8: Autoestructura obtenida para el controlador LQR1 (K1).
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6.5.2. CONTROLADOR LQR2

Para el segundo de los controladores cambia la matriz Q respecto del controlador LQR1 (K1).
Para estos nuevos valores la matriz de control obtenida es la K2 mostrada a continuacion.

K2 =

7.0552e-002 2.6581e-012 1.2879¢-002 4.4580e-003 6.1582¢-008 6.5014e+000 -1.9882¢-011 3.8187e-001 7.3983e-002 -9.3789e-011
2.9377e-012 4.3820e-003 -1.2554¢-013 -3.4066e-014 -3.9134¢-004 -2.1557¢-011 5.7078e-001 -7.8718e-012 -3.0857¢-013 -2.5451e-002
-1.1229¢-002 6.2689e-014 2.3691e-003 6.6212¢-004 4.1077¢-009 4.7822e-001 -9.0573e-012 6.1446€-002 6.8405e-003 -7.9835¢-012

Se observa de nuevo en los autovalores obtenidos y mostrados en la Tabla 6.9 que los modos de
deformacion (flexion y torsion) permanecen basicamente en las mismas posiciones que los
autovalores en lazo abierto. Se observa ademas que el sistema es estable y que el nimero de
condicion es del mismo orden que el obtenido para el controlador LQR1.

Frecuencia Sensibilidad de | Niimero de
Modo Dinamico Autovalores Amortiguamiento Natural o s
los Autovalores Condicion
(rad/seg)
Alab -2.3365e-003 1.0 2.34e-003 5.73
. E10SE -8.12906-002 1.0 8.13e-002 1.74e+02
2 2
-§ £ | Cabeceo -7.6858e-003+3.3305e-002i 2.25¢-001 3.42¢-002 1.50e+01
=
S
= =)
Guinada -4.0121e-002+7.2664e-002i 4.83e-001 8.30e-002 9.92e+01
5.5392e+002
o _g Flexion -2.2370e-004+2.7746e+001i 8.06e-06 2.77e+01 1.3%e+01
= 'g
w
S 8
ER
=% ;
3 Torsion -3.4292e-007+4.0000e+002i 0.0 4.00e+02 2.00e+02

Tabla 6.9: Caracteristicas de los autovalores obtenidos para el controlador LQR2 (K2).

Autovectores Obtenidos

Modos Orbitales Modos de Deformation
Alabeo Cabeceo Guinada Flexion Torsion
E é -2.3365e-003
g g -8:12909-002 -7.6858e-003+3.3305e-002i -4.0121e-002+7.2664e-002i -2.237e-004+2.7746e+001i -3.4292e-007+4.0000e+002i
20
-4.7903e-001 7.9939¢-002 0.0+0.0i -3.7954e-002+4.9720e-002i -6.0600e-007+5.1515e-004i 0.0+0.0i
0.0 0.0 -9.9942e-001 0.0£0.0i 0.0£0.0i 0.0+6.7327e-008i
8.7780e-001 -9.9350e-001 0.0+0.0i 9.9461e-001 2.2111e-005+2.6818e-008i 0.0+0.0i
0.0 -6.5308e-007 0.00.0i -5.3064e-007+4.7990e-008i -2.9036e-007+3.6014e-002i 0.0+0.0i
§ 4.6100e-022 0.0 0.0+0.0i 0.0+0.0i 0.00.0i 0.0+2.5000e-003i
;i 1.1192e-003 -6.4983e-003 0.0+0.0i -2.0901e-003+4.7527e-003i -1.4293e-002+1.6929e-005i 0.0+0.0i
= 0.0 0.0 7.6813e-003+3.3286e-002i 0.0£0.0i 0.0£0.0i -2.6931e-005+1.7146e-006i
-2.0509e-003 8.0762e-002 0.0+0.0i -3.9905e-002+7.2272e-002i -7.4904e-007+6.1348e-004i 0.0+0.0i
0.0 5.3089e-008 0.00.0i 2.4777e-008+3.6633e-008i 9.9925¢-001 0.0+0.0i
0.0 0.0 0.0+0.0i 0.0£0.0i 0.0£0.0i 1.0000

Tabla 6.10: Autoestructura obtenida para el controlador LQR2 (K2).
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En relacion a los autovectores mostrados en la Tabla 6.10 se manifiestan de la misma forma los
elementos de los mismos. Existen elementos que muestran desacoplo total con los modos del
sistema.

6.5.3. CONTROLADOR LQR3

El altimo controlador disefiado es el denominado LQR3 (K3). Al igual que en el caso anterior se
ha modificado la matriz R, adaptandola a los valores de la Tabla 3.6. Con arreglo a ello el
controlador obtenido es el siguiente:

K3=

6.7687e-002 1.7989¢-013 2.5624¢-003 2.8656e-003 -3.4585¢-009 4.4636e+000 2.3222¢-011 1.5034e-001 5.7835e-002 -1.0781e-010
5.8127e-014 4.6011e-004 1.0274e-014 1.9325e-014 -3.1925¢-005 2.5414e-011 1.8495e-001 1.2934e-012 3.6374¢-013 -6.4071e-003
-2.1631e-003 -5.3480e-015 3.6750e-004 2.2541e-004 1.9897e-010 1.8827e-001 1.4822e-012 1.6676e-002 2.6930e-003 -4.7065e-012

La Tabla 6.11 muestra los autovalores obtenidos con este controlador para el sistema en lazo
cerrado. Se observa que el sistema es estable y que los modos flexibles permanecen sobre el eje
imaginario, es decir sin amortiguamiento adicional.

Frecuencia - 2
Modo Dindmico Autovalores Amortiguamiento Natural paasibilitadide Nume‘m. d €
los Autovalores Condicion
(rad/seg)
Alab -5.5845e-002 1.00 5.58e-002 3.7826e+002
v 3 abeo -5.8991e-003 1.00 5.90e-003 4.8360e+001
S =
g 3 Cabeceo -2.4904e-003+3.2504e-002i 7.64e-002 3.26e-002 1.5399e+001
B
= Guinada -2.5181e-002+5.0740e-002i 4.45e-001 5.66e-002 2.0654e+002
9.5742e+002
=
% 2 Flexion -7.0739e-005+2.7746e+001i 2.55e-006 2.77e+01 1.3892e+001
w g
S E
S
S £
= é’ Torsion -8.6342e-008+4.0000e+002i 0.0 4.00e+02 2.0000e+002

Tabla 6.11: Caracteristicas de los autovalores obtenidos para el controlador LQR3 (K?3).

Autovectores Obtenidos
Modos Orbitales Modos de Deformation
Alabeo Cabeceo Guinada Flexion Torsion
E é ggggizggg -2.4904e-003+3.2504e-002i -2.5181e-002+5.0740e-002i -7.0739e-005+2.7746e+001i -8.6342e-008+4.0000e+002i
z2°
-6.4358e-002 -1.8099e-001 0.0+0.0i -2.8014e-002+2.6066e-002i -1.9163e-007+5.1515e-004i 0.0+0.0i
0.0 0.0 9.9947e-001 0.00.0i 0.0+0.0i 0.0£6.7327e-008i
9.9637e-001 9.8347e-001 0.0+0.0i 9.9767e-001 2.2111e-005+0.0i 0.0+0.0i
" 2.4814e-007 0.0 0.0+0.0i -1.4955e-007+2.5969e-008i -9.1820e-008+3.6014e-002i 0.0£0.0i
g 0.0 0.0 0.0+0.0i 0.00.0i 0.0+0.0i 0.0+2.5000e-003i
3
% 3.5941e-003 1.0677e-003 0.0+0.0i -6.1716e-004+2.0778e-003i -1.4293e-002+5.3535€e-006i 0.0£0.0i
= 0.0 0.0 -2.4891e-003+3.2487e-002i 0.0£0.0i 0.0+0.0i -2.6931e-005+4.3171e-007i
-5.5642e-002 -5.8016e-003 0.0+0.0i -2.5122e-002+5.0621e-002i -2.5561e-007+6.1348e-004i 0.0+0.0i
-1.3857e-008 0.0 0.0+0.0i 0.0+0.0i 9.9925¢-001 0.0+0.0i
0.0 0.0 0.0+0.0i 0.00.0i 0.0+0.0i 1.00

Tabla 6.12: Autoestructura obtenida para el controlador LQR3 (K3).
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En cuanto a los autovectores mostrados en la Tabla 6.12 se observa que muestran la misma
tendencia que en los casos anteriores. Los valores obtenidos como autovectores para los tres
controladores se presentan con el objeto de relacionar los modos del sistema con los autovalores,
del mismo modo que se lleva a cabo en la asignacion de autoectructuras. Sin embargo en este
caso la parte de la autoestructura relacionada con los autovectores no es requerida en el proceso
de disefio del controlador.

La Figura 6.8 muestra las respuestas de la excitacion escalon unitario al sistema lineal para los
tres controladores LQR (K1, K2 y K3). Se observa en las graficas la tendencia a inestabilizar el
sistema de los controladores LQR2 y LQRS3, mientras que el LQR1 tiende a estabilizar el
sistema en régimen permanente. Una caracteristica comdn de estos controladores es que los
modos de deformacion estan desacoplados de los modos orbitales y viceveresa. Sin embargo, no
se ha conseguido un desacoplo adecuado entre los modos orbitales entre si, de forma que se
presenta acoplamiento entre el alabeo y la guifiada. Por otro lado, se observa que los dos modos
orbitales anteriores si se encuentran desacoplados de las maniobras de cabeceo. Este hecho se
produce siempre para el sistema lineal.

Escalon Unitario
Controladores LQR
Actuador de Alabeo Actuador de Cabeceo Actuador de Guifiada

=
o

o o

N
o

N
o O

200

100

Amplitud

Guinada(®
Torsion(m)  Flexién(m) uifada(®) Cabeceo(°) Alabeo(°)

0 50 100 0 50 100 0 50 100
Tiempo (sec) |

LQR-1 LQR-2 LQR-3

Figura 6.8: Respuesta del sistema lineal con excitacion escalon unitario.

6.6. DISENO DE CONTROLADORES REALIZADOS CON TECNICAS EA

Como se puso de manifiesto en el CAPITULO 5, el disefio del controlador por métodos EA
puede resolverse utilizando diversas técnicas, entre las que se encuentran las de proyeccion de
autovectores en el espacio alcanzable, asignacion directa, técnicas recursivas.

El software utilizado para el disefio de los controladores va a permitir obtener los mismos a
partir de los requisitos dados al controlador. La utilizacion de estas herramientas ofrece la
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posibilidad de disponer de diversos controladores, obtenidos mediante las técnicas mencionadas,
para poder analizar y comparar los resultados en los sistemas lineal y no lineal. La estrategia que
se sigue en las simulaciones consiste en la obtencion de los datos de la autoestructura, del valor
del nimero de condicién para estimar y comparar la robustez del sistema y por ultimo la
excitacion con entradas de tipo escaldn unitario. Los resultados obtenidos para el conjunto de
controladores disefiados permiten disponer de informacion respecto del controlador que presenta
mejores caracteristicas. Con los datos correspondientes a ese controlador se simula el sistema no
lineal para verificar el disefio con un modelo realista y con el objeto de comparar los resultados
con el sistema lineal.

Con el objeto de comparar los diferentes resultados, los ensayos que se realizan en este capitulo
tratan de demostrar la viabilidad del método EA y como este aplicado en la obtencion de la
correspondiente ley de control permite obtener una autoestructura préxima en sentido
matematico a la autoestructrua deseada. En todas las funciones utilizadas para obtener la ley de
control se ha utilizado la misma autoestructrua deseada. La informacion relativa a las
caracteristicas de las funciones del software empleadas en el disefio y obtencion de los
controladores se muestra en el anexo 1V.

6.6.1. DISENO DE CONTROLADORES BASADOS EN TECNICAS DE
PROYECCION

Como fue desarrollado en el CAPITULO 5, las técnicas de disefio de controladores basadas en
técnicas de proyeccion pueden considerarse como técnicas basicas de asignacion de
autoestructuras. Las funciones contenidas en las herramientas de disefio [2002, Magni] y [1998,
Liu] se van a utilizar para obtener los controladores basadas en técnicas de proyeccion tal y
como muestra la Tabla 6.13.

Funcion Controlador Caracteristicas Toolbox Técnica
Caracteristicas Proyeccion y
it o K4 tgmporal_e’s Robust Modal Minima
Realimentacion de Control .
Energia
estados

Eigensructre Asignacion

projea K5 Proyeccion Assignment recursiva
Toolbox Proyeccion

Tabla 6.13: Funciones para la obtencion del controlador por técnicas de proyeccion.

6.6.1.1. CONTROLADOR OBTENIDO CON LA FUNCION sfb_proj.

Esta funcion estd implementada en la toolbox referenciada en [2002, Magni] de las empleadas
en disefio y desarrollo de los controladores en que los datos de entrada a la misma no estan
relacionados con la autoestructura deseada, sino que lo estan con las caracteristicas de respuesta
temporal deseadas para el sistema en lazo cerrado.

Con el objeto de relacionar los datos de amortiguamiento y tiempo de asentamiento para el
sistema, se puede relacionar estos con la medida basica de robustez, es decir, con el numero de
condicion. La relacion entre estos parametros permite conocer aquellas condiciones en las que el
sistema es mas robusto y en las que valores se obtienen las mejores condiciones. Los datos de
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amortiguamiento y tiempo de asentamiento sirven como datos de entrada en el calculo del
controlador. La autoestructura se obtiene a partir de los datos de amortiguamiento y tiempo de
asentamiento requerido para los autovalores del sistema en lazo cerrado. La imposibilidad de
seleccionar una autoestructura en la que todos los autovalores del sistema en lazo cerrado sean
posicionados mas convenientemente, lleva a realizar la estimacion del nimero de condicién
obtenido y relacionarlo con el tiempo de asentamiento y el amortiguamiento. La Figura 6.9
muestra la relacion existente entre los nUmeros de condicion y los tiempos de asentamiento con
diferentes valores del coeficiente de amortiguamiento. De este estudio se obtiene como dato la
relacion que presenta menor numero de condicion con el objeto de obtener un controlador
adecuado en términos de robustez. Esta estrategia permite trabajar con caracteristicas de
respuesta del sistema en lugar de requerir la autoestructura deseada como elemento de entrada
para el calculo del controlador.

Relacion Nimero de Condicion - Tiempo de Asentamiento
14000~ — — — — = m L

L i
delta=0.1 |1
delta= 0.3 :
delta= 0.5 |q
|

|

|

12000~ - -+ - —

delta= 0.7

delta = 0.9

10000

8000

6000

Numero de Condicion

4000

2000

Tiempo de Asentamiento (seg)

Figura 6.9: Relacion entre el tiempo de asentamiento, el coeficiente de amortiguamiento y
el nimero de condicion con diferentes valores de amortiguamiento.

Concretamente los datos de la Figura 6.9 se presentan en la tabla Tabla 6.14, donde se observan
los valores del coeficiente de amortiguamiento y tiempo de asentamiento que presentan mejor
numero de condicion.

Datos de la Figura 6.9
Coefgcnente.de Tiempo de asentamiento(seg) Numero de Condicion
Amortiguamiento
0.1 3 1290
0.7 6 1354

Tabla 6.14: Numeros de condicion minimos.

El valor utilizado para el célculo del la autoestructura es el que ofrece menor numero de
condicion, es decir, amortiguamiento 0.7 y tiempo de asentamiento 3 segundos. Con estos
requisitos como entrada a la funcion del célculo del controlador se obtienen los datos
paramétricos de la Tabla 6.15 y la autoestructura obtenida que se muestra en la Tabla 6.16.
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Frecuencia - 2
S q q Sensibilidad de Nimero de
Modo Dinamico Autovalores Amortiguamiento Natural . er
los Autovalores Condicion
(rad/seg)
Alab -5.0923e-001 1.0000e+000 5.0923e-001 5.2020e+002
EINED -5.5092€-001 1.0000+000 5.5092¢-001 5.3002e+002
S =
'8 E Cabeceo -5.1178e-001+3.3172e-002i 9.9791e-001 5.1286e-001 1.9037e+001
S
= =)
Guinada -5.0480e-001+3.5156e-002i 9.9758e-001 5.0603e-001 6.4019e+002
1.8651e+003
v 5 Flexion -7.7889¢-003+2.7746e+001i 2.8073e-004 2.77e+001 1.3892e+001
= 'g
g E
=
S S
= 2 Torsion 0.0+4.0000e+002i 0.0 4.00e+002 2.0000e+002
. Je oz
Tabla 6.15: Autovalores obtenidos por el método de proyeccion.
Autovectores Obtenidos
Modos Orbitales Modos de Deformation
Roll Pitch Yaw Flexion Torsion
iz
S=E
E g -5.0923¢-001 -5.5092e-001 -5.1178e-001+3.3172¢-002i -5.0480e-001+3.5156¢-002i -7.7889e-003 +2.7746e+001i 0.0+4.0000e+002i
< 2
20
5.4437e-002 5.1689e-002 0.0+0.0i -1.8053e-006+5.4735e-004i -2.1101e-005+5.1447e-004i 0.0+0.0i
0.0 0.0 -8.8980e-001 0.0+0.0i 0.0£0.0i 0.0+6.7327e-008i
8.8945¢-001 -8.7435¢-001 0.0£0.0i 8.9227e-001 3.6619¢-005+2.1654¢-006i 0.040.0i
-1.7446e-005 -1.9388e-005 0.0£0.0i 2.4568e-008+1.7147e-007i -1.0110e-005+3.6015e-002i 0.0+0.0i
E 0.0 0.0 0.0£0.0i 0.0£0.0i 0.0£0.0i 0.0+2.5000e-003i
e
3
;5 -2.7721e-002 -2.8477e-002 0.0+0.0i 2.0154e-005+2.7624e-004i -1.4274e-002+5.8948e-004i 0.0+0.0i
0.0 0.0 4.5539¢-001+2.9517e-002i 0.0+0.0i 0.0+0.0i -2.6931-005+6.8914e-08i
-4.5293e-001 4.8170e-001 0.0+0.0i -4.5042¢-001+3.1368e-002i -6.0367€-005+1.0160e-003i 0.0+0.0i
8.8843¢-006 1.0681e-005 0.0+0.0i -1.8430e-008+8.5695€-008i 9.9925¢-001 0.0+0.0i
0.0 0.0 0.0+0.0i 0.0+0.0i 0.0+0.0i 1.0000+000

Tabla 6.16: Autoestructura obtenida por el método de proyeccion (controlador K4).

El controlador obtenido con los valores de delta = 0.7 y ts = 6 seg es el dado por:

K4 =

-1.2161e+001 -4.8372e-012 5.3900e-005 -6.4580e-002 3.9720e-012 -4.4352e+001 -1.0876e-011 -1.5046e-003 5.4392¢-002 4.5351e-007
3.1285e-008 -1.0154e+001 -6.3358e-010 9.3550e-011 -6.6670e-011 6.0483¢-008 -3.8828e+001 -6.0189¢-010 3.1390e-011 1.1634e-010
4.2849e+001 2.4312e-010 -8.1595e+000 7.3105¢-002 -4.9360e-012 4.2258e+001 4.7720e-010 -3.2426e+001 -6.4520e-002 -5.7785e-007
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La posicion de los polos del sistema en lazo cerrado se observa en la Figura 6.10. En ella se
muestra que los polos correspondientes a los modos de deformacién permanecen en sus
posiciones habituales para evitar esfuerzos de control no necesarios.
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Figura 6.10: Polos del sistema en lazo cerrado para el controlador K4 (funcion sfb_proj).

La respuesta del sistema lineal en lazo cerrado con excitaciones tipo escalon se muestra en la
Figura 6.11. El sistema lineal en lazo cerrado estd altamente desacoplado para los modos
orbitales y que existe un desacoplo apreciable entre los modos orbitales y los de deformacion.
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Figura 6.11: Respuesta a excitacion escalon unitario.
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Asi mismo, las respuestas que se producen sobre la actitud del satélite al deformar los paneles
solares se representan en la Figura 6.12. En ellas se observa el acoplamiento que existe entre la
deformacion debida a flexion de los paneles solares y la maniobra de alabeo. Asi mismo, existe
acoplamiento entre la deformacion debida a flexion y la maniobra de cabeceo. Es necesario
apreciar, que con el proposito de resaltar el acoplamiento existente se han introducido en la
simulacion amplitudes elevadas en las deformaciones debidas a flexion y a torsion. De hecho la
sefial de excitacion en este tipo de ensayos es de amplitud la unidad y las deformaciones tienden
a cero en los tres casos de acoplamiento con los modos orbitales. Estas excitaciones son validas
tanto para la deformacion de flexién como de torsion.

8
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Figura 6.12: Respuesta a deformacion por Flexion y Torsion de los Paneles Solares.

6.6.1.2. CONTROLADOR OBTENIDO CON LA FUNCION projea.

El segundo controlador obtenido por el método de proyeccion presenta los resultados obtenidos
para los autovalores en la Tabla 6.17. Los autovalores obtenidos se aproximan a los autovalores
deseados. Esto implica que una buena seleccion de los autovalores deseados permitira obtener
unos autovalores deseados del sistema en lazo cerrado que cumplan con los requisitos de disefio.
Se observa que los autovalores de deformacion permanecen en las mismas posiciones que para
el sistema en lazo abierto. Esta caracteristica no introduce amortiguamiento adicional en el
sistema. Esto puede ser interesante si no se requiere este tipo de amortiguamiento a los
elementos flexibles.

Modo Dinamico Autovalores deseados Autovalores obtenidos
Alabeo -6.2e-001+3.5e-001i -6.15e-001 + 3.48e-001i
Cabeceo -3.3e-002+3.3e-001i -3.24e-002 + 3.24e-001i
Giinada -3.0e-001i+3.0e-001i -2.90e-001 + 2.90e-001i
Flexion -0+2.7746e+001i 0.042.7746e+001i
Torsion -0+4.0e+002i 0.0+4.0000e+002i

Tabla 6.17: Autovalores deseados y obtenidos para el controlador K5 (funcién projea).
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El valor numérico del controlador es el siguiente:

Ks§=

-6.8387¢+000 7.9371e-011 8.2603e-005 2.0535e-001 -3.3106¢-007 -2.3466e+001 3.0325e-011 -1.1561e-003 -3.3589¢-001 7.2634e-008
-3.4909¢-010 -3.8999e+000 5.0517e-011 2.5690e-010 8.9650e-004 -2.8575e-009 -2.4062¢+000 2.5189¢-010 -2.8585e-011 -6.4777e-005
1.7460e+002 1.8443e-011 -1.6075¢+001 -6.1543e+002 -5.3402¢-006 3.0439¢+002 4.2925e-012 -3.9657¢+001 -4.9704¢+002 5.9432¢-009

Y las caracteristicas paramétricas del sistema en lazo cerrado se muestran en la Tabla 6.18. En
esta misma tabla se observa que el nimero de condicion no es demasiado elevado. Esto indica
una tolerancia mayor a perturbaciones, al menos con el andlisis basico de robustez realizado.

Frecuencia Sensibilidad de | Niimero de
Modo Dinamico Autovalores Amortiguamiento Natural o s
los Autovalores Condicion
(rad/seg)
% Alabeo -6.15e-001 + 3.48e-001i 8.70e-001 7.06e-001 4.4448e+001
.:.E'
=) Cabeceo -3.24e-002 + 3.24e-001i 9.95e-002 3.26e-001 1.7065e+000
= Guiiada -2.90e-001 + 2.90e-001i 7.07e-001 4.10e-001 3.2970e+001 549,95
o & Flexién 0.04+2.7746e+001i 0.0 2.77e+001 1.5925e+001
b
=
2k
= E’ Torsién 0.04+4.0000e+002i 0.0 4.00e+002 2.0000e+002

Tabla 6.18: Autovalores deseados y obtenidos para el controlador K5 (funcién projea).

La Tabla 6.19 muestra los autovectores por la derecha del sistema con este controlador. El
sistema en lazo cerrado muestra desacoplo entre los modos de alabeo-guifiada con el cabeceo
del vehiculo. A la vez el sistema muestra un desacoplo muy elevado entre los modos de alabeo y
guifiada. Esto implica que los modos orbitales son altamente independientes en las maniobras de
orientacion y reorientacion del vehiculo. En lo que respecta al desacoplo con los modos de
deformacion es necesario apreciar el alto grado de independencia de estos con los modos
orbitales. Esto implica que cualquier maniobra no repercutira negativamente sobre la flexion y
torsion de los paneles solares.
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Autovectores Obtenidos

Modos Orbitales

Modos de Deformation

Alabeo

Cabeceo

Guinada

Flexién

Torsion

Autovalores
Obtenidos

-6.15e-001 + 3.48e-001i

-3.24e-002 + 3.24e-001i

-2.90e-001 + 2.90e-001i

0.0+2.7746e+001i

0.0+4.0000e+002i

-2.4776e-016+4.4970e-004i

0.0+0.0i

-1.1065€-005-5.7501¢-006i 0.0+0.0i 5.6520e-002-7.0107¢-010i
0.0+0.0i 9.5084¢-001 0.040.0i 0.0+0.0i 0.0+0.0i
8.16786-001 0.0+0.0i 9.23486-001 1.76086-002+0.0i 0.040.0i

0.0+0.0i 0.0+0.0i -2.60280-009+1.1753¢-005 0.0+3.1417e-002i 0.040.0i

3

5 0.0+0.0i 0.0+0.0i 0.0+0.0i 0.0+0.0i 0.0+2.5000e-003i

S

2 8.80226-0060.0i 0.0+0.0i -1.6391e-002:+1.63916-002i -1.24776-002+0.0i 0.0

<

0.0+0.0i -3.0807€-002:3.0815¢-001i 0.0:0.0i 0.0:0.0i -2.69316-005+0.0i
-5,0197e-001:+2.8441e-001 0.0+0.0i -2.6781e-00142.6781e-001i | 2.1827e-005--4.8855¢-001i 0.0+0.0i

0.0+0.0i 0.0+0.0i -3.4092¢-006i 8.7170e-001 0.0+0.0i

0.0+0.0i 0.0:0.0i 0.0:0.0i 0.040.0i 1.0

Tabla 6.19: Autovalores deseados y obtenidos para el controlador K5 (funcion projea).

Los datos numéricos presentados en la tabla anterior son verificados por la representacion
grafica de la Figura 6.13. En ella se observa de forma gréafica los resultados de la autoestructura
obtenida. La maniobra de alabeo tiene repercusion sobre el canal de guifiada, esto indica que no
se ha conseguido un desacoplamiento perfecto entre estos dos canales. Sin embargo, la de
cabeceo es altamente independiente de los canales de guifiada y alabeo, esto es estan
descopladas.

Las simulaciones de vibracion provocada sobre los paneles solares, tanto para flexién como para
torsion se muestran en la Figura 6.14 y Figura 6.15. El objetivo de estos ensayos es cuantificar
la repercusion del movimiento flexible de los paneles solares sobre la actitud del vehiculo. Por
ello, y segun se muestra en las figuras mencionadas, la amplitud de la oscilacion inducida sobre
los paneles solares es elevada. Esto se observa comparando la respuesta grafica que se obtiene
sobre las maniobras de actitud correspondientes. Concretamente, en la Figura 6.14 se observa
que la flexion de los paneles solares repercute con una oscilacion mantenida pero de amplitud
minima sobre el alabeo del vehiculo y que produciria un error de actitud permanente sobre el
angulo de guifiada. En realidad esto no tiene ninguna transcendencia debido a la configuracién
de los paneles solares sobre el vehiculo y el sistema de apuntamiento requerido. Se observa de
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forma adicional, que el modo de flexion estd completamente desacoplado del movimiento de
flexion.

Actuador de Alabeo Actuador de Cabeceo Actuador de Guifiada

©
[N}

Alabeo
o
-

o

©
~

Cabeceo
o
N

Guifiada

Amplitud

Flexion

ANV ON O R NOTF

N

Torsion

o

Tiempo (sec)

Figura 6.13: Excitacion escalon unitario del sistema con el controlador K5 (funciéon
projea).

Deformacién del Panel Solar por Flexién

Alabeo

Cabeceo

Amplitud
Guifiada

LULARARARARRBRAND ANAAAMLAAMA L LA AL AR RRAROARAAAARAAN A ANAAAAAAL L AL LA LR L ARRRRR SR |
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Flexion

Torsién

Tiempo (sec)

Figura 6.14: Vibracion sostenida en el modo de flexion. Repercusion sobre el resto de los
modos. (Controlador K5)

El ultimo ensayo llevado a cabo sobre el sistema esta relacionado con la torsion de los paneles
solares. En la Figura 6.15 se induce una vibracion permanente en el canal de torsion, y se
estudia su repercusion sobre el resto de los modos. EI movimiento de torsién esta
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completamente desacoplado del movimiento de flexion y de los movimientos orbitales de alabeo
y guifiada. Repercute, con una amplitud minima, sobre el movimiento de cabeceo,
considerandose esta representacion grafica como una solucion puramente matematica.

To: Pitch  To: Roll
o

Amplitud
To: Yaw
o

0.5
0
-0.5
2

0

-2

To: Flexion

To: Torsion

x 10 Deformacion del Panel Solar por Torsién
1 1 1 1
x 10
1 1
x 10
- 1 1 1 1
x 10
T T T T
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| 1 1 L
A R A A A AR A
e
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0 5 20 25

10 Tiempo (sec) 5

Figura 6.15: Vibracion sostenida en el modo de torsion. Repercusion sobre el resto de los
modos. (Controlador K5).

6.6.2. DISENO DE CONTROLADORES BASADOS EN TECNICAS DE
ASIGNACION RECURSIVA Y DE DESCOMPOSICION EN VALORES
SINGULARES

Continuando con las simulaciones llevadas a cabo con el sistema, se van a simular a
continuacion tres controladores obtenidos por métodos de asignacion recursiva que emplean la
técnica matematica de descomposicion en valores singulares para el calculo de los elementos de
la matriz del controlador. En la Tabla 6.20 se presentan las caracteristicas mas relevantes de las
funciones empleadas para el calculo de los controladores, asi como la designacion empleada.

Funcion Controlador Caracteristicas Toolbox Técnica
. Metodo de
., Eigensructre -
Seleccion de . descomposicion en
ofeasvd K6 Assignment .
autovalores Toolbox valores singulares
(SVD)
Asignacion
., Eigensructre paramétrica
Seleccion de . L
gpofea K7 Assignment genérica.
autovalores ) -
Toolbox Realimentacién de
la salida
. Asignacion
leccit Eigensructre :
ofea K8 Seleccion de Assignment recursiva.
P autovalores Toolbox Parametric output
feedback EA

Tabla 6.20: Funciones para la obtencion del controlador por técnicas de asignacion
recursiva y descomposicion en valores singulares.
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6.6.2.1. CONTROLADOR OBTENIDO CON LA FUNCION ofeasvd.

Este controlador se obtiene por medio de descomposicion en valores singulares del sistema dado
por las matrices de estado A, de control B y la matriz de salida C. Permite ademas minimizar la
sensibilidad del sistema por medio de los métodos recursivos de rango 1 y rango n. El
comportamiento del sistema con este controlador K se sintetiza en los resultados mostrados para
las siguientes acciones:

- Estabilizacion del autovalor de alabeo.

- Amortiguar flexion: Aumenta el nimero de condicion.

- Amortiguar torsion: Genera matrices del controlador K muy altas y aumenta
excesivamente el nimero de condicion. Esto implica que aumenta la sensibilidad del
sistema frente a perturbaciones.

- Amortiguar cabeceo y guifiada no modifica el nimero de condicion.

La Tabla 6.21 muestra los autovalores del sistema deseados y obtenidos. Es interesante observar
que el software de asignacion realizado por descomposicion en valores singulares obtiene los
autovalores de forma muy proxima a los deseados. Se ha resaltar la caracteristica relacionada
con los modos de deformacion, flexion y torsion, cuyos valores permanecen en las posiciones
originales del sistema en lazo abierto.

Modo Dinamico Autovalores deseados Autovalores obtenidos
Alabeo -6.2e-001+3.5e-001i -6.15e-001 + 3.48e-001i
Cabeceo -3.3e-002+3.3e-001i -3.24e-002 + 3.24e-001i
Giiiada -3.0e-001i+3.0e-001i -2.90e-001 + 2.90e-001i
Flexion -0+2.7746e+001i 0.0+2.7746e+001i
Torsion -0+4.0e+002i 0.0+4.0000e+002i

Tabla 6.21: Autovalores deseados y obtenidos para el controlador K6 (funcion ofeasvd).

La Tabla 6.22 muestra los resultados de amortiguamiento, frecuencia natural y nameros de
condicion de los autovalores obtenidos. Con objeto de tener informacion bésica en cuanto a la
robustez de la autoestructura, se introducen en la tabla aquellos valores relacionados con la
sensibilidad de la misma. Se observa que los numeros de condicion son altos, debido
principalmente al tipo de sistema original (mal condicionado).

Los datos referentes a la autoestructura completa se presentan en la Tabla 6.23. Los autovectores
con valor cero o con valores muy pequefios implican desacoplo del sistema para el modo al que
pertenecen.

159



Frecuencia Sensibilidad de | Niimero de
Modo Dindmico Autovalores Amortiguamiento Natural .
los Autovalores Condicion
(rad/seg)
% Alabeo -6.15e-001+3.4821e-001i 8.70e-01 7.06e-001 4.4476e+002
%
o Cabeceo -3.24e-002+3.24e-001i 9.95e-002 3.26e-001 2.0123e+002
= Guiiada -2.90e-001+2.90e-001i 7.07e-001 4.10e-001 5.1407e+002
1590.7916
© 15 Flexion 0.0+2.77e+001i 0.0 2.77e+01 2.8642e+001
=}
w &
£
= Z’ Torsion 0.0+4.00e+002 0.0 4.00e+02 2.7456e+002

Tabla 6.22: Caracteristicas de los autovalores obtenidos con el controlador K6.

Autovectores Obtenidos

Autovalores
Obtenidos

Modos Orbitales Modos de Deformation
Alabeo Cabeceo Guinada Flexion Torsion
-6.15e-001+3.4821e-001i -3.24e-002+3.24e-001i -2.90e-001+2.90e-001i 0.0+2.7746e+001i 0.0+4.0000e+002

Autovectores

-6.9045e-001

6.8943e-001

5.4086e-002+1.3389e-002i

0.0+3.8143e-004i

-1.5405e-004+0.0i

-1.6844e-002+3.3912e-001i

2.9539e-002+4.3667e-001i

-6.6639e-001

-2.4118e-002+1.7628e-004i

-1.0405e-005+0.0i

-6.9366e-002+2.6517e-001i

-1.6523e-001+4.5817e-001i

5.1386€-001+3.8051e-001i

1.1454e-003+2.0028e-003i

-1.6996€-003+0.0i

2.1904e-004+3.6510e-004i

8.8639e-005+1.7905e-005i

-2.7868e-006+1.1246e-005i

0.0+2.6648e-002i

1.4534e-0040.0i

0.0+0.0i

0.00.0i

0.0+0.0i

0.0+0.0i

0.0+1.8211e-003i

4.2433e-001+2.4042¢-001i

-2.2338e-002+2.2343e-001i

-1.9568e-002+1.1802e-002i

-1.0583e-002 +0.0i

-4.4431e-005+6.1620e-002i

-1.0773e-001+2.1428e-001i

-1.4247e-001+4.5752e-003i

1.9325e-001+1.9325e-001i

4.8910e-003+6.6918e-001i

-1.5067e-004+4.1619e-003i

-4.9703e-002+1.8712e-001i

-1.4313e-001+6.8392e-002i

-2.5937e-001+3.8671e-002i

5.5569e-002+3.1780e-002i

2.8157e-004+6.7982e-001i

-7.4830e-006+3.0065e-004i

-8.6745e-006+2.8146€-005i

-2.4533e-006+4.0696€-006i

7.3937e-001

4.1919e-005+5.8136e-002i

0.0+0.0i

0.0+0.0i

0.0+0.0i

0.0+0.0i

7.2845e-001

Tabla 6.23: Autoestructura de controlador K6 (funcion ofeasvd).

El valor de la matriz del controlador estatico es la siguiente:
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K6 =

-6.8274¢+000 8.0130e+000 2.8326e+000 -8.5107e+001 6.0404e+003 -2.7872e+001 2.7899e+000 -1.2563e+001 7.8369¢-001 1.3502¢+003
-4.0875e+000 -5.0879¢+000 6.4384¢-001 3.3493e+002 3.1650e+004 -1.4351e-001 -2.0967e+001 -2.0281e+000 9.3258e+002 8.4735e+001
-3.8227e+000 -6.4953e-002 -5.2441e+000 -1.8855e+003 4.0003e+003 -3.9594e+001 -2.3021e-001 -1.9095¢+001 -3.7092e+001 1.2058e+004

En cuanto a las simulaciones relacionadas con el modelo lineal, se han llevado a cabo
excitaciones de tipo escalon unitario, que se muestran en la Figura 6.16. En ella se observa el
caracter poco amortiguado de la respuesta, aunque produce una deformacion inapreciable en los
paneles flexibles, lo que es entendido como un grado de desacoplo elevado.

Actuador de Alabeo Actuador de Cabeceo Actuador de Guifiada

Guifiada Cabeceo Alabeo

Amplitud

Flexion

Torsion

o 50 100 0 50 100 0 50 100
Tiempo (sec)

Figura 6.16: Excitacion escalon unitario con el controlador K6.

Con el objeto de completar la simulacion con el controlador se realiza el proceso inverso,
deformando los paneles para conocer la repercusion sobre los modos orbitales. Se observa en la
Figura 6.17 la incidencia de las deformaciones longitudinales sobre la orientacion del satélite.

Deformacion del Panel Solar por Flexion

Guifiada Cabeceo Alabeo

Amplitud

Flexion
o

Torsin6

Tiempo (sec)

Figura 6.17: Repercusion de los modos orbitales frente a vibracion longitudinal de los
paneles solares.
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Se observa un transitorio de desorientacion en los tres modos orbitales, que recuperan la
orientacion original, volviendo a cero en 60 segundos en el mejor de los canales (cabeceo). Es
necesario indicar que las magnitudes obtenidas se deben a los altos valores introducidos en la
simulacion por vibracion de los paneles solares. En cuanto a la vibracion por torsion se observa
que el movimiento estd complentamente desacoplado, y que la repercusion debida a flexién
sobre la torsion no tiene efecto.

Para el caso de torsion que se muestra en la Figura 6.18 los efectos de una amplitud elevada en
la frecuencia de oscilacion a torsion repercute sobre la flexion del panel y sobre el resto de los
modos. Esta situacidn es puramente matematica, y no se producira en el caso real.

Deformacion del Panel Solar por Torsién

Alabeo

Guifiada Cabeceo

Amplitud

Flexion
o

2

[ [ [ [ [ | [ [ |
U A AR A A A O A A AR A O AR
L A A A A
| | | | |

-2 ! ! ! !
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

Tiempo (sec)

Torsion

Figura 6.18: Repercusion de los modos orbitales frente a vibracion transversal de los
paneles solares.

6.6.2.2. CONTROLADOR OBTENIDO CON LA FUNCION gpofea.

El tipo de asignacion que lleva a cabo este controlador esta basado en realimentacion de la
salida y por medio de una asignacion genérica paramétrica. Esta funcion por tanto utiliza
métodos de proyeccion para obtener el controlador.

Una de las caracteristicas mas interesantes del controlador obtenido por aplicacion de esta
funcion es la precision de los autovalores obtenidos comparados con los deseados. Ademas, el
valor del nimero de condicion no es demasiado elevado comparado con el resto de funciones.
La Tabla 6.24 compara los autovalores deseados con los obtenidos, mientras que la Tabla 6.25
muestra las caracteristicas paramétricas del sistema en lazo cerrado.
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Modo Dinamico Autovalores deseados Autovalores obtenidos
Alabeo -6.2e-001+3.5e-001i -6.1457e-001 + 3.4821e-001i
Cabeceo -3.3e-002+3.3e-001i -3.24e-002 + 3.24e-001i
Giiiada -3.0e-001i+3.0e-001i -2.90e-001 + 2.90e-001i
Flexion -0+2.7746e+001i 0.042.77e+001i
Torsion -0+4.0e+002i 0.0+4.0000e+002i

Tabla 6.24: Autovalores deseados y obtenidos para el controlador K7 (funcion gpofea).

Frecuencia o .
Modo Dindmico Autovalores Amortiguamiento Natural UL O Nume.m. d ¢
los Autovalores Condicién
(rad/seg)
Alabeo -6.1457e-001 + 3.4821e-001i 8.70e-001 7.06e-001 3.0334
'§ £ Cabeceo -3.24e-002 + 3.24e-001i 9.95e-002 3.26e-001 2.2445¢
=3
Guiiada -2.90e-001 + 2.90e-001i 7.07e-001 4.10e-001 2.9328
516.3714
v 5 Flexion 0.0+2.77e+001i 0.0 2.77e+001 1.3892e+001
t
= E Torsién 0.0+4.0000e+002i 0.0 4.00e+002 2.0000e+002

Tabla 6.25: Caracteristicas de los autovalores obtenidos con el controlador K7.

Es interesante resaltar que los nimeros de condicion obtenidos tienen un valor menor que los
obtenidos en el caso del controlador de la funcion “ofeasvd”. Los resultados de los autovectores
de la Tabla 6.26 muestran que los modos de alabeo, cabeceo y guifiada estan completamente
desacoplados de los modos de deformacion.

La matriz del controlador estatico obtenido es la siguiente:

K7 =

-5.3113e+000 3.0103e+000 1.2302e¢+000 1.1525¢-001 2.7131e+000 -2.7210e+001 -2.7455e+000 -3.1659¢+000 -3.8973e-001 6.7928e-002
2.4561e+000 -7.0778e+000 5.4009¢+000 -1.4652¢-001 -4.5686¢-002 6.7181e-001 -2.2372¢+001 1.0288e+001 4.3804¢-001 6.1713¢-002
-3.9136¢+000 -8.0796¢-001 -1.0188e+001 1.2521e-001 -2.1979¢+000 -2.4095¢+001 2.8011e+001 -1.9300e+001 -1.2233e+000 6.7038e-002

Los valores de los autovectores indican esta situacion, asi como la comprobacion gréafica que
presenta la Figura 6.20. En esta tabla se muestran diversos elementos de los autovectores con
valores de 0.0; esto indica que el desacoplo es total del modo correspondiente. El acoplamiento
mas alto se corresponde con el valor mas alto del elemento del autovector para cada uno de los
autovalores.
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Autovectores Obtenidos

Modos Orbitales

Modos de Deformation

Autovectores

Alabeo Cabeceo Guiiada Flexion Torsion
£s
=2
g § -6.1457e-002+3.4821e-002i -3.24e-002 + 3.24e-001i -2.90e-001 + 2.90e-001i 0.0+2.77e+001i 0.0+4.0000e+002i
EES
2.4090e-002+1.0359e-001i 2.5596e-001+2.4473e-001i -7.0996e-001 0.0+5.1549e-004i 0.0+0.0i
-3.3757e-001+3.9892e-002i -3.9603e-001+3.2110e-001i 3.3614e-001+1.2886e-001i -1.4947e-005+1.1270e-006i 0.00.0i
7.3504e-001 -7.2024e-001 3.5360e-001+3.1200e-001i 5.7370e-005+1.9684e-006i 0.0+0.0i
-6.2417e-005+2.0123e-005i 2.6552e-005+3.8112e-005i 3.7663e-008+1.4764e-004i 0.04£3.6014e-002i 0.0+0.0i

0.00.0i

0.0+0.0i

0.0+0.0i

0.00.0i

0.0+2.5000e-003i

-5.0874e-002+5.5272e-002i

-8.7606e-002+7.5021e-002i

2.0589e-001+2.0589e-001i

-1.4303e-002 £0.0i

0.0+4.2609e-006i

1.9357¢-001+1.4206e-001i

-9.1232e-002+1.3875e-001i

-1.3485e-001+6.0110e-002i

3.1269e-005+4.1471e-004i

-2.6921e-005+4.1958¢-006i

-4.5173e-001+2.5595e-001i

2.3337e-002+2.3341e-001i

-1.2070e-002+1.9303e-001i

-5.4616e-005+1.5918e-003i

0.045.1292e-006i

4.5367e-005+9.3671e-006i

-1.3212e-005+7.3700e-006i

4.2804e-005+4.2827e-005i

9.9925e-001

0.0+4.0200e-006i

0.00.0i

0.00.0i

0.0+0.0i

0.00.0i

1.0000e+000

Tabla 6.26: Autoestructura obtenida con el controlador K7.

La posicién de los autovalores en el plano complejo para el sistema en lazo cerrado mostrados
en la Figura 6.19 indica la estabilidad conseguida para el sistema y la posicion de los
autovalores correspondientes a flexion y torsion. Estos permanecen en las mismas posiciones
que para el sistema en lazo abierto tal y como fue requerido por los autovalores deseados. El
controlador es muy estable para los autovalores deseados, tal y como se muestra en la Figura
6.20. El tiempo de respuesta es lento, lo que repercute en las deformaciones por flexion y
torsion. Una caracteristica interesante de este controlador es que la funcién obtiene exactamente
los autovalores deseados. Esta cualidad hace que el disefio del controlador con esta funcion sea
considerada muy interesante desde la perspectiva de obtener valores exactos a los autovalores,
limitandolos de forma precisa a la zona definida de posicion de los autovalores deseados en el
plano complejo.

La Figura 6.20 muestra la respuesta temporal con excitacion escal6n unitario. Las maniobras
orbitales estdn desacopladas de los modos de deformacion, y estos a su vez, entre si. El
desacoplo de los modos de alabeo y guifiada casi es adecuado, y el de cabeceo induce un error
en el modo de alabeo. Estas situaciones se deben corregir con valores diferentes de autovalores,
ya que el nimero de condicién de este controlador no es demasiado alto, lo que le hace menos
sensible.
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Autovalores del Sistema en Lazo Cerrado
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Figura 6.19: Autovalores del sistema en lazo cerrado.

Actuador de Alabeo Actuador de Guifiada Actuador de Cabeceo

Guifiada caheceo Alabeo

Amplitud

Flexion

Torsién

Tiempo (sec)

Figura 6.20: Excitacion Escalon unitario con el controlador K7.

Las simulaciones que presenta la Figura 6.21 muestran las situaciones en que los paneles vibran
de forma longitudinal, al igual que se hizo con los controladores anteriores. Se ha elegido un
tiempo de simulacién de 25 segundos para comprobar la repercusién inicial del proceso. Se
observa en la figura que una oscilacion mantenida debida a la flexion de cualquier panel,
repercute con pequefias alteraciones sobre la actitud del satélite, introduciendo ademas una
vibracion constante en el canal de alabeo. Esto es debido al acoplamiento entre esta maniobra y
la deformacion del panel por flexién. La repercusion sobre la torsion del panel es cero,
presentandose en la figura la solucién matematica.
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Deformacion del Panel Solar por Flexién

Guifiada Cabeceo Alabeo
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Figura 6.21: Deformacion de los paneles solares debida a flexion con el controlador K7.

En cuanto a las repercusiones que se encuentran en los canales de actitud debido a una
oscilacion mantenida en el modo de torsion, se observa en la Figura 6.22 una infima
repercusion. Concretamente una oscilacion mantenida en torsion de amplitud elevada no
repercute de forma significativa sobre el resto de los modos.

-3
x 10 Deformacion del Panel Solar por Torsién

Alabeo

Amplitud

Guifiada Cabeceo

Flexion

Torsién

10 15
Tiempo (sec)

Figura 6.22: Deformacion de los paneles solares debida a flexion con el controlador K7.
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6.6.2.3. CONTROLADOR OBTENIDO CON LA FUNCION pofea.

Al igual que en el caso anterior, este controlador permite obtener valores de los autovalores
proximos a los deseados, permitiendo con ello abordar otras estrategias en las que los
autovalores deseados estén posicionados en posiciones diferentes en el plano complejo. La
Tabla 6.27 muestra los autovalores obtenidos, y como estos son equivalentes a los deseados.

Modo Dinamico Autovalores deseados Autovalores obtenidos
Alabeo -6.2e-001+3.5e-001i -6.1457e-001 + 3.4821e-001i
Cabeceo -3.3e-002+3.3¢-001i -3.24e-002 + 3.24e-001i
Guinada -3.0e-001i+3.0e-001i -2.90e-001 + 2.90e-001i
Flexion -0+2.7746e+001i 0.0+2.77e+001i
Torsion -0+4.0e+002i 0.04+4.0000e+002i

Tabla 6.27: Autovalores deseados y obtenidos.

El nimero de condicion obtenido con este controlador es de valor mayor que el obtenido con el
controlador anterior (gpofea). Luego, este tipo de controlador, segun los datos de la Tabla 6.28
seria menos robusto. La Tabla 6.29 muestra el acoplamiento de los autovalores con los
autovectores del sistema. Se puede comprobar que la torsion esta desacoplada del resto de
modos del sistema (valor 0.0), y que los movimientos orbitales también estan desacoplados de la
flexion.

Frecuencia
Natural
(rad/seg)
7.06e-001

Numero de
Condicion

Sensibilidad de

Autovalores los Autovalores

Modo Dinamico Amortiguamiento

Alabeo -6.1457e-001 + 3.4821e-001i 8.70e-001 4.4476e+002

Cabeceo -3.24e-002 + 3.24e-001i 9.95e-002 3.26e-001 2.0123e+002

Modos
Orbitales

Guiiada -2.90e-001 + 2.90e-001i 7.07e-001 4.10e-001 5.1407e+002

1590.7916

Flexion 0.0+2.77e+001i 0.0 2.77e+001 2.8642e+001

Torsion 0.0+4.0000e+002i 0.0 4.00e+002 2.7456e+002

Modos de
Deformacion

Tabla 6.28: Caracteristicas de los autovalores obtenidos con el controlador K8.

La Tabla 6.29 muestra el acoplamiento de los autovalores con los autovectores del sistema.
Como en los casos anteriores los autovectores con valor cero 0 muy pequefio (tendiendo a cero)
indican que se ha conseguido desacoplo entre los modos del sistema. De esta forma, se observa
que la maniobra de alabeo esta desacoplada de la deformacion por flexion y por torsion y que a
la vez se encuentra ligeramente acoplada con la maniobra de guifiada. La maniobra de cabeceo
se encuentra también desacoplada de los efectos de torsion y flexién, obteniendo el mismo
comportamiento para guifiada. Por tanto, se ha conseguido un desacoplo entre las maniobras del
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satélite y las deformaciones, aislando o reduciendo en gran medida los efectos de unos modos
sobre otros.

Autovectores Obtenidos

Modos Orbitales Modos de Deformation
Alabeo Cabeceo Guinada Flexion Torsion
£s
=2
g § -6.1457e-001 + 3.4821e-001i -3.24e-002 + 3.24e-001i -2.90e-001 + 2.90e-001i 0.0+2.7746e+001i 0.0+4.0000e+002i
EES
-6.9045e-001 6.8943e-001 5.4086e-002+1.3389e-002i 0.0+3.8143e-004i -1.5405e-004+0.0i
-1.6844e-002+3.3912e-001i 2.9539e-002+4.3667e-001i -6.6639e-001 -2.4118e-002+1.7628e-004i -1.0405e-005+0.0i
-6.9366e-002+2.6517e-001i -1.6523e-001+4.5817e-001i 5.1386e-001+3.8051e-001i 1.1454e-003+2.0028e-003i -1.6996e-003+0.0i
2.1904e-004+3.6510e-004i 8.8639e-005+1.7905e-005i -2.7868e-006+1.1246e-005i 0.042.6648e-002i 1.4534e-004+0.0i
g 0.0£0.0i 0.0+0.0i 0.0£0.0i 0.0£0.0i 0.0+1.8211e-003i
3
32
3 4.2433e-001+2.4042e-001i -2.2338e-002+2.2343e-001i -1.9568e-002+1.1802e-002i -1.0583e-002+0.0i -4.4431e-005+6.1620e-002i
-1.0773e-001+2.1428e-001i -1.4247e-001+4.5752e-003i 1.9325e-001+1.9325e-001i 4.8910e-003+6.6918e-001i -1.5067e-004+4.1619e-003i
-4.9703e-002+1.8712e-001i -1.4313e-001+6.8392e-002i -2.5937e-001+3.8671e-002i 5.5569e-002+3.1780e-002i 2.8157e-004+6.7982e-001i
-7.4830e-006+3.0065e-004i -8.6745e-006+2.8146e-005i -2.4533e-006+4.0696e-006i 7.3937e-001 4.1919e-005+5.8136€-002i
0.00.0i 0.00.0i 0.00.0i 0.00.0i 7.2845e-001

Tabla 6.29: Autoestructura obtenida con el controlador K8.

El valor de la matriz del controlador estatico es el siguiente:

K8 =

-6.8274¢+000 8.0130e+000 2.8326e+000 -8.5107e+001 6.0404e+003 -2.7872e+001 2.7899¢+000 -1.2563e+001 7.8369¢-001 1.3502¢+003
-4.0875e+000 -5.0879¢+000 6.4384¢-001 3.3493e+002 3.1650e+004 -1.4351e-001 -2.0967e+001 -2.0281e+000 9.3258e+002 8.4735e+001
-3.8227¢+000 -6.4953¢-002 -5.2441e+000 -1.8855e+003 4.0003e+003 -3.9594e+001 -2.3021e-001 -1.9095¢+001 -3.7092¢+001 1.2058e+004

La respuesta temporal del sistema con excitacion escalon unitario se muestra en la Figura 6.23,
en la que se puede apreciar que la respuesta entra en regimen permanente a partir de los 50
segundos aproximadamente, y que los tres canales de actitud generan ligeros errores de
apuntamiento en el resto. Esto implica que no se ha conseguido un desacoplamiento perfecto en
las maniobras de actitud. En lo que a deformaciones de los paneles se refiere, si se observa que
el desacoplo con las maniobras de actitud se ha conseguido satisfactoriamente. La
representacion grafica de la respuesta del sistema se corresponde con los datos de los
autovectores de la Tabla 6.29. Esto implica, al igual que en el controlador anterior, que las
deformaciones de los paneles solares seran minimas.
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Actuador de Alabeo Actuador de Cabeceo Actuador de Guifiada

Guifiada Cabeceo pjgpeo

Amplitud

Tiempo (sec)

Figura 6.23: Respuesta del sistema lineal a excitacion escalén unitario con el controlador
K8.

6.6.3. DISENO DE CONTROLADORES CON TECNICAS DE ASIGNACION
ROBUSTA POR DESCOMPOSICION QR

Finalmente se incluye en esta seccion un método denominado de asignacion robusta de
autoestructura tal y como queda referenciado en [1998, Faleiro] y en la Tabla 6.30.

Funcién Controlador Caracteristicas Toolbox Técnica
Asignacion de Desacoplado y . Descomposicion QR
Autoestructura K9 robusto [1998, Faleiro] y método 0

Tabla 6.30: Funciones para la obtencion del controlador por técnicas de asignacion
recursiva y descomposicion en valores singulares.

La caracteristica principal de la funcion utilizada para obtener este controlador es la necesidad
de especificar la autoestructura deseada (autovalores y autovectores). Los datos de entrada son
la autoestructura completa (autovalores y autovectores deseados), lo que permitird definir de una
forma maés concreta el desacoplo requerido entre todos los modos del sistema, tanto orbitales
como de deformacion. La Tabla 6.31 muestra los autovalores deseados y los autovalores
obtenidos. Se observa las ligeras diferencias existentes entre ambos grupos de autovalores,
aunque el orden de magnitud es el mismo. Esto implica que el sistema no cumplira con los
potenciales requisitos de disefio en lo que a amortiguamiento y frecuencia natural se refiere.
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Modo Dinamico Autovalores deseados Autovalores obtenidos
Alabeo -6.2e-001+3.5e-001i -6.15e-001+3.48e-001i
Cabeceo -3.3e-002+3.3¢-001i -3.61e-002+3.22e-001i
Guiiiada -3.0e-001i+3.0e-001i -2.86e-001+2.89e-001i
Flexion -0+2.7746e+001i 0.0+2.77e+001i
Torsién -0+4.0e+002i 0.0+4.0000e+002i

Tabla 6.31: Autovalores deseados y obtenidos con el controlador K9.

El orden de magnitud del indicador basico de robustez tenido en cuenta es muy superior al de
los controladores anteriores. Este dato se observa en la Tabla 6.32.

Frecuencia o .
Modo Dindmico Autovalores Amortiguamiento Natural UL O Nume.m. d €
los Autovalores Condicion
(rad/seg)
Alabeo -6.15e-001+3.48e-001i 8.70e-001 7.06e-001 8.2076e+005
'g § Cabeceo -3.61e-00243.22e-001i 1.11e-001 3.24e-001 1.6408e+004
=5
Guiiada -2.86e-001+2.89e-001i 7.03e-001 4.07e-001 6.2945¢+003
9.6733e+006
o & Flexién 0.0+2.77e+001i 0.0 2.77e+001 2.0052¢+004
= S
wn &
3 E
== :
5 Torsion 0.0+4.0000e+002i 0.0 4.00e+002 2.0867e+005

Tabla 6.32: Caracteristicas de los autovalores obtenidos.

La matriz de ganancia estatica obtenida es la siguiente:
K9 =

-6.5793e+000 9.7915e-002 -6.5543e-008 -6.3932e+002 -1.0308e+010 -2.2520e+001 8.3068e-001 -1.4142¢-003 -3.0431e-001 6.8751e+006
3.6683e+000 -3.8504e+000 -2.0735e-006 2.0961e+003 -1.9585e+010 8.1707e+000 -3.2544e+000 2.9936e-004 2.8582e+004 4.9141e+007
-1.0889¢+001 -1.1074¢-001 -1.6076e+001 5.0971e+002 1.3191e+010 -6.0183e+001 -6.6335¢-001 -3.9661e+001 -8.7837¢-001 2.9351e+005

Los objetivos de desacoplo también se han obtenido con este controlador, ya que como muestran
los datos de la Tabla 6.33 existe el desacoplamiento requerido de los modos con las
deformaciones por flexion y por torsion. Se presenta ademas un hecho curioso ya que se observa
que los modos de alabeo y guifiada no disponen de parte imaginaria en la componente del
autovector relacionada con guifiada y alabeo respectivamente. Esto implica que no se ha
conseguido un desacoplo adecuado entre estos modos orbitales induciendo un error importante
en la actitud del sistema.
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Autovectores Obtenidos

Modos de Deformation

Modos Orbitales
Alabeo Cabeceo Guiinada Flexion Torsién
E E -6.15e-001+3.48e-001i -3.61e-002+3.22e-001i -2.86e-001+2.89e-001i 0.0+2.7746e+001i 0.0+4.0000e+002i
£ 2
z2°
-1.5588e-006+1.2043e-006i 3.7558e-002+9.8067e-003i 6.4859e-001 1.8569e-005+0.0i -1.3020e-004+7.7104e-004i
-9.4678e-006+3.4056e-006i 9.4961e-001 -1.2595e-001+2.6211e-002i 0.0+3.5994e-002i -2.3584e-012+1.9153e-003i
8.1678e-001 -3.7558e-002+9.8067e-003i -6.4859e-001+0.0i 0.0+0.0i -1.2284e-004+1.1878e-003i
0.00.0i 4.4852e-006+2.3256e-006i 1.3307e-006+1.3282e-004i -1.2973e-003+0.0i 1.2284e-004+7.2744e-004i
g 0.0+0.0i 0.0+0.0i 0.0+0.0i 0.0+0.0i 0.0+0.0i
2
2
2 1.3773e-006+0.0i -4.5172e-003+1.1756€-002i -1.8570e-001+1.8761e-001i 0.0+£5.1521e-004i 3.0842e-001+5.2079e-002i

7.0045e-006+1.2038e-006i

-3.4267e-002+3.0618e-001i

2.8480e-002+4.3937e-002i

-9.9870e-001

7.6611e-001

-5.0197e-001+2.8441e-001i

4.5172e-003+1.1756e-002i

-3.8801e-005+3.7644e-005i

2.2243e-005+0.0i

-4.7513e-001+4.9134e-002i

0.0+0.0i

-9.1167e-007+1.3622e-006i

-3.8801e-005+3.7644e-005i

-1.8568e-005+3.5994e-002i

-2.9098e-001+4.9134e-002i

0.0+0.0i

0.0£0.0i

0.0+0.0i

0.0£0.0i

1.8640e-004+1.7227e-005i

Tabla 6.33: Autoestructura obtenida con el controlador K9 (funcion rbsteig).

La Figura 6.24 muestra la respuesta del sistema en lazo cerrado a excitacion escalén unitario.

Actuador de Alabeo

Actuador de Cabeceo

Actuador de Guifiada

o o
=N

Amplitud

Tiempo (sec)

Figura 6.24: Excitacion del sistema en lazo cerrado con escaléon unitario con el controlador

KO.
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Se observa graficamente que existe un desacoplo apreciable entre cualquiera de los modos
orbitales. La maniobra de alabeo induce un ligero error en el canal de guifiada, que no representa
un problema importante debido a la orientacion del satélite. El canal de cabeceo se encuentra
desacoplado del resto de canales, siendo en el modelo linealizado y con este controlador
completamente independiente. Asi mismo, los modos de deformacion no se ven afectados por
las maniobras orbitales, ya que las dimensiones de las amplitudes de las deformaciones son
practicamente cero.

6.7. SIMULACIONES CON EL SISTEMA LINEAL Y NO LINEAL

De los resultados obtenidos del proceso de disefio, correspondiente a las denominadas
simulaciones del grupo uno, se han seleccionado tres controladores disefiados por técnicas de
asignacion diferentes. El proceso de seleccion seguido obedece a una estrategia basada en la
obtencion del mejor controlador del grupo anterior en referencia al nimero de condicion de la
matriz de autovectores del sistema en lazo cerrado. A la vez, esta estrategia permite comparar
los resultados, simulando sobre los sistemas lineal y no lineal, y trabajando sobre la misma
autoestructura deseada. Los tres controladores con menor numero de condicion son los
denominados K4 (funcién sfb_proj), K5 (funcion projea) y K7 (funcion gpofea). El objetivo de
las simulaciones introducidas en esta seccion es comparar los tres controladores con una doble
vertiente. Por un lado obtener nuevos controladores con un nuevo grupo de autovalores
deseados, pero manteniendo los autovectores. Esto permitird verificar de nuevo el
comportamiento de los sistemas obtenidos frente a nuevas autoestructuras. En segundo lugar, los
controladores obtenidos van a ser ensayados en el sistema no lineal. Las simulaciones sobre el
sistema no lineal permitiran determinar el funcionamiento de los sistemas obtenidos con el
modelo matematico del vehiculo (sistema real). El proceso de disefio de estos nuevos
controladores es exactamente igual al anterior, en el que se comienza por determinar los
autovalores deseados del sistema.

6.7.1. DATOS OBTENIDOS DEL SISTEMA LINEAL

Antes de proceder a la comparacion de resultados entre el sistema lineal y no lineal se ha vuelto
a llevar a cabo el mismo procedimiento de disefio que en el grupo uno de simulaciones, pero en
esta ocasion con los controladores seleccionados. En este proceso de disefio sobre el sistema
lineal la nueva autoestructura esta formada por los mismos autovectores de la Tabla 6.4 y los
autovalores de la Tabla 6.6. Los ensayos realizados sobre el sistema lineal permiten conocer las
respuestas temporales de los sistemas en los que se han integrado los distintos controladores y
comparar los resultados. Los requisitos impuestos a los autovalores deseados relacionados con
los modos orbitales se centran en dotar de un amortiguamiento mayor y una frecuencia natural
mayor que la obtenida del sistema nominal en lazo abierto. Asi, se ha llegado a la conclusion de
mantener los modos de deformacion en las posiciones originales del sistema con el objeto de no
aumentar las acciones de control. La Tabla 6.34 muestra los autovalores obtenidos para los
controladores K4, K5 y K7.
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Autovalores obtenidos
Modo Autovalores
Dinamico deseados
K4 K5 K7
i -5.0923e-001 . )
Alabeo -6.2e-001+3.5e-001i -5'50926-001 -6.15e-001 + 3.48e-001i -6.1457e-001 + 3.4821e-001i
Cabeceo -3.3e-002+3.3e-001i -5.1178e-001+3.3172e-002i -3.24e-002 + 3.24e-001i -3.24e-002 + 3.24e-001i
Guifiada -3.0e-001i+3.0e-001i -5.0480e-001+3.5156e-002i -2.90e-001 + 2.90e-001i -2.90e-001 + 2.90e-001i
Flexion -042.7746e+001i -7.7889e-003+2.7746e+001i 0.0+2.7746e+001i 0.042.77e+001i
Torsion -0+4.0e+002i 0.0+4.0000e+002i 0.0+4.0000e+002i 0.0+4.0000e+002i

Tabla 6.34: Tabla comparativa de autovalores obtenidos.

6.7.2. SIMULACIONES CON CONTROLADORES EA CON LOS SISTEMAS
LINEAL Y NO LINEAL. CASOS DE ESTUDIO

En este grupo de simulaciones se van a ensayar los controladores K5 y K7 para los sistemas
lineal y no lineal. Este tipo de ensayo pretende introducir una componente adicional basada en
forzar la posicién de los autovalores correspondientes a los modos de deformacién a posiciones
méas amortiguadas. Con esta situacion se pretende obtener los controladores mencionados
introduciendo amortiguamiento adicional. En este caso, los polos de deformacion ya no
coincidiran con lo autovalores del sistema en lazo abierto.

La simulacion consiste en analizar tres casos diferentes que se describen en la Tabla 6.35. El
caso 1 es el que se corresponde con el sistema nominal, esto es con los autovalores de flexion y
torsion en el mismo lugar que para el sistema en lazo abierto.

CASOS DE

ANALISIS CARACTERISTICAS CONTROLADORES

: : . K4
CASO 1 Slstema Nor_nmal. Sin KE
amortiguamiento forzado.

K7
CASO 2 Amortiguamiento forzado en flexion. ﬁ?
CASO 3 Amortiguamiento forzado en torsion. ﬁ?

Tabla 6.35: Casos Analizados con los Controladores K5 y K7.

El caso 2 introduce amortiguamiento forzado en el autovalor correspondiente a flexion, mientras
que el caso 3 el correspondiente a torsion. La Tabla 6.36 muestra los autovalores deseados para
obtener el amortiguamiento requerido. La autoestructura deseada se completa con los
autovectores. Los autovectores requeridos van a ser los incluidos en la Tabla 6.4.
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Autovalores Deseados Amortiguamiento
Modo CASO 1 CASO 2 CASO 3 Requerido
Alabeo -6.15e-002 + 3.35e-002i -6.15e-002 + 3.35e-002i -6.15e-002 + 3.35e-002i 0.88
Cabeceo -8.6e-002 + 3.20e-002i -8.6e-002 + 3.20e-002i -8.6e-002 + 3.20e-002i 0.94
Guinada | -2.90e-001 + 2.90e-001i -2.90e-001 + 2.90e-001i -2.90e-001 + 2.90e-001i 0.70
Caso1=0
Flexion -0.0 £ 2.70e+001i -10.0 £ 2.70e+001i -0.0 + 2.70e+001i Caso 2=0.35
Caso3=0
Caso1=0
Torsion 0.0 + 4.00e+002i 0.0 £ 4.00e+002i -100.0 + 4.00e+002i Caso2=0
Cas03=0.24

Tabla 6.36: Autovalores Deseados para los Casos Analizados.

Para el disefio de estos controladores, basados en los requisitos anteriores se van a obtener las
respuestas a excitacion escalon para los sistemas lineal y no lineal, asi como las acciones de
control de los tres actuadores del sistema, concretamente para la maniobra de alabeo. Este
altimo analisis tiene como objetivo valorar el comportamiento de los actuadores en los tres
casos de analisis.

6.7.3. CASO 1: AMORTIGUAMIENTO NOMINAL

Este grupo de simulaciones esta orientado a realizar los ensayos de comportamiento temporal
para el sistema lineal y no lineal. Con este tipo de ensayos se pretende comparar las respuestas
de ambos sistemas con los controladores obtenidos de los casos de simulacion anteriores.
Concretamente en esta seccidn se va a comprobar el comportamiento de aquellos controladores
que tienen menor numero de condicién. Las simulaciones se van a llevar a cabo sobre los
controladores K4, K5 y K7. Para ello, se va a excitar el sistema con entradas tipo escalon
unitario. En este grupo de simulaciones se ha variado la posicion de los autovalores deseados
con el objeto de comprobar que el sistema trabaja adecuadamente cuando se modifican los
autovalores o autovectores deseados basado en los requisitos de la Tabla 6.36. Los autovectores
deseados permanecen con el mismo valor que en el caso de la simulacion anterior, ya que los
requisitos de desacoplo no se modifican. Respecto de los autovalores deseados, se ha de apreciar
que los correspondientes a los modos de flexion y torsion permanecen en la misma posicién que
los obtenidos en lazo abierto. Es decir, se presupone que la autoestructura obtenida es suficiente
para desacoplar los modos orbitales y de deformacion. Este tipo de ensayo no induce
amortiguamiento adicional para los modos de flexién y torsion.

6.7.3.1. CONTROLADOR K4 (funcion sfb_proj)

Asi, la Figura 6.25 muestra los resultados correspondientes al controlador por seleccion de
respuesta temporal y amortiguamiento del sistema, controlador K4, con los datos de tiempo de
asentamiento y amortiguamiento que se presentan en la Tabla 6.14. Se observa en ellas que el
sistema tiene un comportamiento equivalente para el sistema lineal y no lineal. En lo que a
vibracion por flexion de los paneles solares, se observa que el comportamiento no lineal del
sistema es equivalente en ambos sistemas para la maniobra de alabeo. En la maniobra de
guifiada la oscilacion por flexion es cero y la torsion inducida en la maniobra de cabeceo
también es cero. Un aspecto importante al comparar los resultados de los sistemas lineal y no
lineal es la aparicion, de forma transitoria, de una oscilacion en cabeceo al realizar maniobras de
alabeo y cabeceo. Sin embargo, el desacoplo obtenido sobre los modos de alabeo y guifiada al
realizar una maniobra es total.
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Figura 6.25: Comparacion de Respuestas a Excitacion Escalon para los Sistemas Lineal y
No Lineal con el Controlador por Caracteristicas del Sistema (K4).

6.7.3.2. CONTROLADOR K5 (Funcion projea)

Las simulaciones llevadas a cabo con este controlador se basan en los mismos autovalores que
en el caso del controlador K4 anterior. La autoestructura obtenida se ha disefiado por medio de
métodos de proyeccidon. Los autovalores de este nuevo controlador denominado K5 se han
presentado en la Tabla 6.34. Los datos concretos referentes a los autovalores, amortiguamiento y
frecuencia natural se ofrecen en la Tabla 6.37. El sistema para este nuevo grupo de autovalores
deseados permanece estable, los autovalores obtenidos se aproximan a los autovalores deseados,
y el desacoplo se manifiesta en la Figura 6.26. EI comportamiento de los sistemas lineal y no
lineal es practicamente equivalente salvo ciertas excepciones. Asi, se presenta un cabeceo
inducido en el sistema no lineal para la maniobra de alabeo que es practicamente nulo. Este
mismo movimiento en la maniobra de guifiada es cero tanto en el sistema lineal como no lineal,
luego el desacoplo es total. En lo que vibracidn se refiere se pone de manifiesto que la flexion y
la torsion son cero para las tres maniobras orbitales. Las oscilaciones de estos modos que
aparecen en la grafica son las soluciones matematicas del proceso. Puede observarse que la
amplitud de estas vibraciones es nula. Asi mismo, la maniobra de cabeceo esta desacoplada
tanto de los modos orbitales como de la deformaciéon por torsion. Las caracteristicas de
desacoplo que ofrece este controlador para la autoestructura deseada son totales, tanto para el
sistema lineal como no lineal.
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Frecuencia Sensibilidad Nimero de
Modo Dindmico Autovalores Amortiguamiento Natural de los Condicié
ondicién
(rad/seg) Autovalores
L& Alabeo -6.15e-002 + 3.48e-002i 8.70e-001 7.06e-002 1.4487e+001
e =
g .:E:, Cabeceo -8.67e-002 + 3.24e-002i 9.37e-001 9.26e-002 1.5561e+001
© Guiiada -2.90e-001 + 2.90e-001i 7.07e-001 4.10e-001 2.0550
= 4.1922e+002
R Flexién 0.0 + 2.70e+001i 0.0 2.70e+001 1.3532e+001
»w &
-
= g Torsion 0.0 £+ 4.00e+002i 0.0 4.00e+002 2.0000e+002

Tabla 6.37: Datos Paramétricos de los Autovalores Obtenidos con el Controlador K5.

La matriz de control obtenida es la siguiente:

K5 =

-6.4824¢+000 7.1638e-011 5.2237¢-003 -1.7351e+003 -3.3117e-007 -2.2214e+001 9.1508e-010 8.9796e-002 9.8960e-001 7.2654e-008
7.1802¢-011 -2.7931e-001 -1.3148e-012 -1.5036e-011 9.9401e-004 4.1012¢-010 -6.4409e+000 -8.2066e-012 -1.3510e-011 -1.7344e-004
2.6560e-001 -1.5798e-011 -1.2123e-001 5.4831e-002 -3.8723¢-006 -3.5949¢+001 -1.9862e-010 -3.9320¢+000 4.2473¢-001 5.9546e-009

Maniobra de Alabeo Maniobra de Cabeceo Maniobra de Guifiada
-13 -5
= x 10 x 10
by 0.02 0 0
o oo1L--— 0B FN-oE e
< 0
<

Torsion (m) Flexion (m) Guifiada (°) Cabeceo (°)

tiempo(seg) |7~ " Nolineal

Lineal

Figura 6.26: Comparacion de Respuestas a Excitacion Escalon para los Sistemas Lineal y
No Lineal con el Controlador por K5.

Las acciones de control de los sistemas lineal y no lineal se muestran en la Figura 6.27, donde se
muestra que ambas acciones son idénticas en los dos sistemas, con una vibracion practicamente
permanente en el canal de alabeo. El canal de cabeceo y el de guifiada se generan sin ruido para
el control del vehiculo.
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Figura 6.27: Representacion de las Acciones de Control en los Sistemas Lineal y No Lineal
para una Maniobra de Alabeo con el Controlador K5.

6.7.3.3. CONTROLADOR K7 (Funcién gpofea)

Las respuestas temporales del controlador K7 a excitacion escalon unitario se representan en la
Figura 6.28. Al igual que ocurria en el caso anterior, del andlisis de las figuras, se observa que
para la autoestructura seleccionada se produce un ligero error en todos los canales orbitales. Es
en estos modos donde también se observa que se produce un desacoplo mantenido entre la
maniobra de alabeo y guifiada y viceveresa. Asi, la maniobra de cabeceo induce pequefios
errores en el resto de canales. Las amplitudes de la mencionada Figura 6.28 tienen esta
amplitud, debido a que valores méas altos saturarian al controlador no lineal. La Tabla 6.38
muestra los resultados obtenidos para amortiguacion, frecuencia natural y sensibilidad
individual de los autovalores.

Frecuencia o .
Modo Dindmico Autovalores Amortiguamiento Natural Sensibilidad de Nume.ro' d ¢
los Autovalores Condicion
(rad/seg)
Alabeo -6.1463e-002 + 3.3611e-002i 8.77e-001 7.01e-002 3.5249e+002
'§ £ Cabeceo -8.4769e-002 + 3.0235e-002i 9.42e-001 9.00e-002 5.2957e+002
=5
Guiiada -2.8983e-001 + 2.8997e-001i 7.07e-001 4.10e-001 2.1017e+002
2147.7885
1.6101e-002 +
= i6 - -
P Flexion 2 69946+001i 5.96e-004 2.70e+001 1.3809e+001
wn &
L
= z’ Torsion 0.0 + 4.00e+002i 0.0 4.00e+002 2.0000e+002

Tabla 6.38: Datos Paramétricos de los Autovalores Obtenidos con el Controlador K7.
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Al igual que ocurria con el controlador anterior este también desacopla los modos orbitales y los
de flexion en las tres maniobras. La amplitud del modo de torsion con este controlador tiene una
amplitud bastante mayor que para el controlador K5. En el resto de modos el sistema no lineal
tiene el mismo comportamiento que el sistema lineal.

Maniobra de Alabeo Maniobra de Cabeceo Maniobra de Guifiada

Guifiada (°) Cabeceo () pjapeq (o)

2
W i y T LA e (T
Pl Wﬂ}“’ﬂ‘ﬁ -- O Frenstsrshonwig AR - - O Fmastiah o
_ AN Fnln _2 | | _2 X X
0 20 40 60 0 20 40 60 0 20 40 60

tiempo (seg) T E:e':]‘ee”

Torsion (m) Flexion (m)

Figura 6.28: Comparacion de Respuestas a Excitacion Escalon para los Sistemas Lineal y
No Lineal con el Controlador (K7).

La matriz del controlador K7 es la siguiente:

K7 =

-3.5271e+001 -1.9597e+001 -2.3366e+001 -1.2939¢+003 2.4161e+000 -3.6533e+002 -3.6883e+002 -2.8525¢+002 -5.4193e+000 -3.7644¢-002
-1.0852¢+001 -6.1137e+000 -7.2428e+000 -3.9800¢+002 2.1942¢-001 -1.1076e+002 -1.1559¢+002 -8.6821e+001 3.5516e+001 3.6595¢-001
4.5577e+001 2.5465e+001 3.0235e+001 1.7070e+003 -3.0364¢+000 4.2838e+002 4.7866e+002 3.6503e+002 1.6877e+001 1.8583e-001

Las acciones de control se presentan en la Figura 6.29. La tendencia de los dos sistemas es la
misma, con ligeras diferencias en la amplitud de las oscilaciones introducidas por este
controlador. Si se comparan las acciones de control de los controladores K5 y K7 se observa que
en este ultimo los controladores generan mas accién de control. Esto implica que este
controlador demanda mas accion de control para la misma maniobra.
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Figura 6.29: Representacion de las Acciones de Control en los Sistemas Lineal y No Lineal
para una Maniobra de Alabeo con el Controlador K7.

6.7.4. CASO 2: AMORTIGUAMIENTO FORZADO EN FLEXION

En este caso de ensayos, y a diferencia de los anteriores, se va a requerir un amortiguamiento
adicional para los autovalores relacionados con los modos de flexion de los paneles solares. Este
requisito permitira desacoplar en mayor grado el modo de flexion del resto de modos. A la vez,
esta simulacion permitird valorar las autoestructuras obtenidas, comparandolas con las deseadas
y permitira verificar las demandas de control en los mismos términos que en el caso de
simulacion anterior (CASO 1). Con el requisito de amortiguamiento adicional introducido sobre
este polo, tal y como muestra la Tabla 6.39 se esta estresando la resolucion del problema, ya que
el autovalor solicitado se encuentra alejado de la posicion original (situada sobre el eje
imaginario). Este amortiguamiento adicional se afiade al amortiguamiento nominal del sistema
que estd contemplado en la matriz de rigidez K del modelo matematico. Asi mismo, este
amortiguamiento tiene su repercusion sobre los autovalores del sistema, ya que afecta a la matriz
de estado A. Si la técnica EA empleada obtiene los valores requeridos, también sera interesante
valorar las repercusiones sobre el resto de modos del sistema.
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6.7.4.1. CONTROLADOR K5 (Funcién projea)

Este segundo controlador se ensaya con los valores de autovalores deseados de la Tabla 6.36. El
Unico autovalor deseado que ha sido modificado es el correspondiente a flexion. Este autovalor
ha introducido un amortiguamiento reflejado por la aportacion diferente de cero de la parte real
del mismo. El autovalor correspondiente a torsion permanece con el mismo valor que para el
sistema en lazo abierto. Estos datos se presentan en la Tabla 6.39.

s . . Frecuencia Sensibilidad de Numero de
b DIVTIETIHED ADTIRIE et us oty Natural (rad/seg) | los Autovalores Condicion
.o Alabeo -6.1457e-002 + 3.4821e-002i 8.70e-001 7.06e-002 1.7567e+001
<
‘§ = o4 Cabeceo -8.6730e-002 + 3.2408e-002i 9.37e-001 9.26e-002 1.5561e+001
E S
C Guiiiada -2.90e-001 + 2.90e-001i 7.07e-001 4.10e-001 3.7327e+001
= . 421.6613
] Flexion -10.0 + 2.70e+001i 3.47e-001 2.88e+001 1.9148e+001
)
= E Torsién 0.0 + 4.00e+002i 0.0 4.00e+002 2.0000e+002

Tabla 6.39: Datos Paramétricos de los Autovalores Obtenidos con el Controlador K5.

La matriz del controlador obtenida es la siguiente:

K=

-7.3670e+000 2.5906e-010 5.9277e-003 3.0069¢+003 -1.7088e-010 -2.5438¢+001 1.5408e-009 1.0215e-001 8.4756e+002 -1.0175e-007
1.0728e-010 -2.7954e-001 1.2930e-012 -1.0595¢-008 -1.8460e-012 5.4479¢-010 -6.4435e+000 3.3969e-011 6.5094e-010 -4.3768e-011
2.7796e-001 -1.9232¢-011 -1.2124¢-001 -5.9029e+001 3.2940e-012 -3.5906e+001 -2.3856e-010 -3.9322¢+000 9.2501e-001 1.9523e-009

Maniobra de Guifada

Maniobra de Alabeo Maniobra de Cabeceo
-11 -4

> x 10 x 10

‘g 1 0 0

2 0.5F

< 0

< 0 50
e x 10°
o 0.05 — 0.5 1 —
3 0 0—
2 005 0 -1
8 0 50 0 50 0

> x 10

p 4 0.4

% 2 777777 - 77777111177’ 0.2 77777

W _

= -0.2 0 0

O

Torsion (m) Flexion (m)

tiempo (seg)

(T

(LA
A |

Lineal

No lineal

Figura 6.30: Comparacion de Respuestas a Excitacion Escalon para los Sistemas Lineal y No
Lineal con el Controlador con Amortiguacion Requerida en la Flexion (K5).
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La Figura 6.30 muestra la relacién de respuestas de los sistemas lineal y no lineal. Aunque el
algoritmo basado en la proyeccion de autovectores si logra obtener los autovalores requeridos,
comparando los datos de la mencionada figura con los de la Figura 6.26, el amortiguamiento en
flexion permanece, se observa ademas que se ha modificado el valor de amplitud de las
deformaciones y que el resto de los modos tienen la misma tendencia. La introduccion de un
amortiguamiento requerido adicional en el autovalor de flexion no ha modificado
sustancialmente el comportamiento del sistema para la misma excitacion.

Respecto de las acciones de control mostradas en la Figura 6.31 se observa que tienen la misma
tendencia que las del mismo controlador del caso de ensayo dos, ver Figura 6.27. La
comparacion de estas dos figuras si introduce una diferencia importante. Con este controlador ha
desaparecido la oscilacién permanente que introducia el Caso 1.
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Figura 6.31: Representacion de las Acciones de Control en los Sistemas Lineal y No Lineal
para una Maniobra de Alabeo con el Controlador K5, y con Amortiguamiento Adicional
en Flexion.
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6.7.4.2. CONTROLADOR K7 (Funcion gpofea)

El disefio de este controlador se basa en los autovalores deseados en la Tabla 6.36 para el Caso
2. Los datos obtenidos se presentan en la Tabla 6.40. Comparando estos datos con los obtenidos
para el controlador K5 se observa que el namero de condicién es menor para este controlador
que para el K7. Esto afecta a la sensibilidad de los autovalores, ya que en el controlador K7 es

mayor que en el controlador K5.

Frecuencia o ere .
Modo Dindmico Autovalores Amortiguamiento Natural lS ensibilidad de Nume‘ro. d ¢
os Autovalores Condicién
(rad/seg)
- B Alabeo -6.1407e-002 + 3.4807e-002i 8.70e-001 7.06e-002 1.3861e+002
S =
g % Cabeceo -8.6421e-002 + 3.2386e-002i 9.36e-001 9.24e-002 6.0353e+002
= Guiiada -2.8973e-001 + 2.8999e-001i 7.07e-001 4.10e-001 4.9269e+002
- 2647.2611
e Flexion -9.9882 + 2.70e+001i 3.47e-001 2.88e+001 2.5570e+001
wn &
)
= z' Torsion 0.0 + 4.00e+002i 0.0 4.00e+002 2.0000e+002

Tabla 6.40: Datos Paramétricos de los Autovalores Obtenidos con el Controlador K7.

La matriz del controlador obtenido es la siguiente:

K=

-1.8973¢+001 -5.4142¢+000 -1.4631e+001 4.3541e+002 9.9258¢-001 -2.6361e+002 -1.6476e+002 -2.0848e+002 8.4369¢+002 4.9502¢-001
-3.7143¢+000 -1.2535¢+000 -2.9249¢+000 6.2072¢+001 -1.2379e+000 -5.0368e+001 -3.6840e+001 -4.0830e+001 5.4125e+001 -1.3578e+000
1.9726e+001 5.9978e+000 1.5280e+001 -5.3421¢+002 6.6010e-001 2.3080e+002 1.7637¢+002 2.1315e+002 -1.2060e+003 9.0570e-001

La respuesta a escalon unitario que se presenta en la Figura 6.32 muestra que la tendencia para
el sistema lineal y no lineal es la misma. Se observa que el desacoplo es total entre los modos
orbitales y de deformacion. Comparando este resultado con el de la Figura 6.28 se observa que
la vibracion permanente que introducia este controlador en el autovalor de flexion ha
desaparecido, ya que la sefial es bastante mas limpia. Esto implica que se ha conseguido un
amortiguamiento adicional en flexion al realizar maniobras de alabeo y que a la vez los modos

orbitales permanecen desacoplados.
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Figura 6.32: Comparacion de Respuestas a Excitacion Escalon para los Sistemas Lineal y
No Lineal con el Controlador con Amortiguacion Requerida en la Flexion (K7).

Las acciones de control de la Figura 6.33 confirman la misma tendencia para los sistemas lineal
y no lineal. Estas acciones de control comparadas con las de la Figura 6.29 si que demuestran
que el efecto de introducir un amortiguamiento adicional en flexion elimina la accion oscilatoria
de los actuadores. En este sentido la accion de control es méas limpia y por tanto menos
estresante para los actuadores. Esta condicion se presenta sobre todo en la accion del actuador
de alabeo.
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Figura 6.33: Representacion de las Acciones de Control en los Sistemas Lineal y No Lineal
para una Maniobra de Alabeo con el Controlador K7, y con Amortiguamiento Adicional
en Flexion.

6.7.5. CASO 3: AMORTIGUAMIENTO FORZADO EN TORSION

Este Gltimo caso de simulacién introduce amortiguamiento adicional en el modo de torsion. El
resto de modos del sistema permanecen con los mismos autovalores requeridos que en la
simulacion del caso dos. Una vez més se van a ensayar el sistema con los controladores K5 y
K7.

6.7.5.1. CONTROLADOR K5 (Funcion projea)

Los datos que se muestran en la Tabla 6.41 demuestran que el algoritmo utilizado para esta
simulacion no ha conseguido obtener el autovalor deseado correspondiente a torsion. El resto de
autovalores si han sido obtenidos, con lo cual el comportamiento del sistema con este
controlador es equivalente al del Caso uno.

Frecuencia T .
Modo Dindmico Autovalores Amortiguamiento Natural lso esn:l:tl(l)l\‘/l;‘(luiz Pé‘:::g:;::
(rad/seg)
E Alabeo | ~O1407E-002 534821 8.70e-001 7.06e-002 1.4487e+001
=
o
S | Cabeceo | 8O705:002 532408 9.37-001 9.266-002 15561e+001
=]
=
=]
= Guiiiada -2.90e-001 + 2.90e-001i 7.07e-001 4.10e-001 2.0550
419.221
o 5 Flexion 0.0 £ 2.70e+001i 0.0 2.70e+001 1.3532e+001
53
t
= E Torsién 0.0 + 4.00e+002i 0.0 4.00e+002 2.0000e+002

Tabla 6.41: Datos Paramétricos de los Autovalores Obtenidos con el Controlador K5.

El controlador obtenido es el siguiente, que es exactamente igual que el controlador obtenido en
el Caso Uno.
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K=

-6.4824¢+000 6.9008e-011 5.2237e-003 -1.7351e+003 -2.2795e-011 -2.2214e+001 8.8475e-010 8.9796e-002 9.8960e-001 -2.6558e-009
1.1066€-010 -2.7954e-001 1.2954e-012 -1.7468e-011 -1.8515e-012 5.5567e-010 -6.4435¢+000 3.3967e-011 -2.0024e-011 -4.3768e-011
2.6560e-001 -1.8639¢-011 -1.2123e-001 5.4831e-002 -6.0432¢-014 -3.5949¢+001 -2.3143e-010 -3.9320e+000 4.2473¢-001 -3.4352e-011
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Figura 6.34: Comparacion de Respuestas a Excitacion Escalon para los Sistemas Lineal y No
Lineal con el Controlador con Amortiguacion Requerida en la Torsion (K5).

Asi mismo, las acciones de control son coincidentes, también, con las del Caso uno simulado.
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Figura 6.35: Representacion de las Acciones de Control en los Sistemas Lineal y No Lineal
para una Maniobra de Alabeo con el Controlador K5, y con Amortiguamiento Adicional en
Torsion.

La funcién para calcular este controlador ha fallado en la obtencion del autovalor de torsion.
Implica que el requisito de amortiguamiento es demasiado alto. Este autovalor es dificilmente
excitable por las acciones de control relacionadas con el alabeo y la guifiada. Puede concluirse
que la accion de amortiguamiento no es tan necesaria como en el caso de la flexién longitudinal
de los paneles solares.

6.7.5.2. CONTROLADOR K7 (Funcion gpofea)

Los autovalores obtenidos con este controlador para el modo de torsion no coinciden con los
requeridos, ver Tabla 6.42. Es el Unico autovalor, ya que el resto si coinciden. Al igual que
ocurrio en el caso anterior la funcion y el metodo de asignacion de la autoestructura no ha
conseguido obtener el valor requerido. Los datos de los autovalores obtenidos muestran ademas
que el modo de flexion ha sido modificado respecto del valor deseado, ya que se ha introducido
una pequefia flexion no requerida en este modo.

Frecuencia o .
Modo Dindmico Autovalores Amortiguamiento Natural paasibilitadide Nume‘m. d ¢
los Autovalores Condicién
(rad/seg)
2 Alabeo -6.1465e-002 + 3.4814e-002i 8.70e-001 7.06e-002 1.9989e+002
1’4
S =
s 8
E é Cabeceo -8.6669e-002 + 3.2415e-002i 9.37e-001 9.26e-002 2.6596e+002
©
Guiiiada -2.89990e-001 + 2.90e-001i 7.07e-001 4.10e-001 1.9559e+002
1086.2852
° 3 Flexion -2.74e-003 + 2.70e+001i 3.47e-001 2.88e+001 1.4079e+001
<5
<
£t
=]
= § Torsién 0.0 + 4.00e+002i 0.0 4.00e+002 2.0000e+002

Tabla 6.42: Datos Paramétricos de los Autovalores Obtenidos con el Controlador K7.
El controlador obtenido es el siguiente:
K=

-4.5107¢+001 -4.2153e+001 -5.8748e+001 -1.0477e+003 4.9355e+000 -3.0901e+002 -1.0075e+002 -2.3951e+002 -3.3521e+000 3.2471e+000
-2.9241e+001 -2.7416e+001 -3.8134e+001 -7.3080e+002 3.3557e+000 -1.9543e+002 -6.4472¢+001 -1.5004¢e+002 -8.3753e+001 2.1999e+000
5.4018e+001 5.0397e+001 7.0355e+001 1.3137e+003 -6.0759¢+000 3.2363e+002 1.1206e+002 2.7520e+002 1.2613e+002 -3.9780e+000
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El comportamiento del sistema en lazo cerrado frente a excitacion del tipo escalon unitario que
se muestra en la Figura 6.36 ofrece un comportamiento similar al de la simulacién del Caso uno.
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Figura 6.36: Representacion de las Acciones de Control en los Sistemas Lineal y No Lineal
para una Maniobra de Alabeo con el Controlador K7,y con Amortiguamiento Adicional

en Torsion.

Como en el controlador anterior las acciones de control son equivalentes a las del Caso Uno
para esta funcion. Se puede concluir que, como en el caso anterior, no se ha llegado a obtener la
autoestructura deseada, con lo que el problema de control no esta concluido y serdn necesarias
nuevas hipdtesis de disefio.
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Figura 6.37: Representacion de las Acciones de Control en los Sistemas Lineal y No Lineal
para una Maniobra de Alabeo con el Controlador K7,y con Amortiguamiento Adicional
en Torsion.

6.8. ANALISIS GLOBAL DE RESULTADOS

En la Tabla 6.43 se muestran los datos relativos a los controladores que han sido utilizados en
las simulaciones con el modelo real, no lineal, y el linealizado. La tabla muestra de forma
sintética aquellos datos relativos al nimero de condicion, ya que ha sido el indice béasico
utilizado para la medida de la robustez del sistema.

Técnica Controlador Funcion Realimentacion Caracteristicas Nume.r 9 d ¢
Condicion
Regulador K1 LQR1 Estados Regulador Lineal 5.0509e2
Caracteristicas
temporales y K4 sfb_proj Estados Proyeccion 1.8651e3
amortiguamiento
Proyeccion K5 projea Estados/Salida Proyeccion 549.95
5 . Seleccion de
escomposicion en K6 ofeasvd Salida autovalores: Rango 1590.7916
valores singulares
lyrangon
Recursiva y S -
A : eleccion de
descompt')smon en K7 gpofea Salida autovalores 516.3714
valores singulares
o . Seleccion de
signacion K8 pofea Salida autovalores: Rango 1590.7916
paramétrica
lyrangon
Factorizacion QR K9 rbsteig f;ﬁ‘é‘;s Factorizacion QR 9.6733¢+006

Tabla 6.43: Datos del numero de condicion de los controladores disenados.

La tabla muestra que el controlador K5 y K7 son los que poseen menor nimero de condicion, lo
que de forma preliminar permitiria estimar que son los sistemas mas robustos. Atendiendo a la
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sensibilidad de los autovalores y en relacion con el ndmero de condicion del sistema se
presentan los datos de la Tabla 6.44. En esta se han analizado los resultados para los
controladores mostrados en la Tabla 6.43, al que se han afiadido los otros tres controladores
LQR disefiados en este capitulo. Los resultados muestran que la sensibilidad de los autovalores
obtenidos para cualquiera de los controladores tiene el mismo orden de magnitud, excepto para
el controlador K9, que poseen ordenes de magnitudes mayores, haciendo que esto sea un indice
de poca robustez.

Sensibilidad Nimero de
Controlador Modos Modo Autovalores Obtenidos de los .
Condicion
Autovalores
Alab -3.1541e-003 1.5161e+000
. E10ED -0.5859¢-002 6.0066¢+001
K1 Orbitales Cabeceo -3.53116-002+4.3213¢-002i 1.1611e+001
LQRI Guifiada -1.21286-001:+1.3690¢-001i 3.1085e+001 5.0509e+002
. x Flexion -1.2809e-002+2.7746e+001i 1.3893e+001
Deformacion = -
Torsion -1.4395¢-005:+4.0000e+002i 2.0000e+002
-2.3365e-003 5.73
Orbital Alabeo -8.12906-002 1.74e+02
rbitales _ " 0001
K2 Cabeceo 7.6858e-003+3.3305€-002i 1.50e+01 5 539264002
LQR2 Guinada -4.0121e-002+7.2664e-002i 9.92e+01
. Flexion -2.2370e-004+2.7746e+001i 1.39e+01
Deformacion = -
Torsion -3.4292e-007+4.0000e+002i 2.00e+02
Alab -5.5845e-002 3.78266+002
Orbital KL -5.8991e-003 4.8360e+001
rbitales B N -002i
K3 Cabeceo 2.4904e-003+3.2504e-002i 1.5399e+001 0.574264002
LQR3 Guinada -2.5181e-002+5.0740e-002i 2.0654e+002
. r Flexion -7.0739e-005+2.7746e+001i 1.3892e+001
Deformacion = -
Torsion -8.6342e-008:+4.0000e+002i 2.0000e+002
Alab -5.0923e-001 5.2020e+002
K4 Orbital LD -5.5092¢-001 5.3092¢+002
fq rbitales _ " 00
Caracteristicas Cabeceo 5.1178e-001+3.3172e-002i 1.9037e+001 186514003
Temporales Guinada -5.0480e-001+3.5156e-002i 6.4019e+002
: . Flexion -7.7889e-003+2.7746e+001i 1.3892e+001
(sfb_proj) Deformacion = -
Torsion 0.0:£4.0000e+002i 2.0000e+002
Alabeo -6.15e-001 + 3.48e-001i 4.4448e+001
K5 Orbitales Cabeceo -3.24e-002 + 3.24¢-001i 1.7065e+000
Proyeccion Guiiiada -2.90e-001 + 2.90e-001i 3.2970+001 549.95
.z Flexion 0.0+2.7746e+001i 1.5925e+001
Deformacion = -
Torsion 0.0:£4.0000e+002i 2.0000e+002
Alabeo -6.15¢-001+3.4821e-001i 4.4476e+002
K6 Orbitales Cabeceo -3.246-002+3.24¢-001i 2.0123e+002
Factorizacion Guifiada ~2.90e-001+2.906-001 5.14076+002 1590.7916
QR 9z Flexion 0.0+2.77e+001i 2.8642e+001
Deformacion —
Torsion 0.0+4.00e+002 2.7456e+002
K7 Alabeo -6.1457e-001 + 3.4821e-001i 3.0334
Autovalores Orbitales Cabeceo -3.24e-002 + 3.24e-001i 2.2445¢
D d Guinada -2.90e-001 + 2.90e-001i 2.9328 516.3714
eseztl‘ 08 Deformacién Flexion 0.0+2.77e+001i 1.3892e+001
(gpofea) Torsion 0.0+4.0000e+002i 2.0000e+002
Alabeo -6.1457e-001 + 3.4821e-001i 4.4476e+002
Orbitales Cabeceo -3.24e-002 + 3.24e-001i 2.0123e+002
K8 Guifada -2.90e-001 + 2.90e-001i 5.1407e+002 1590.7916
. x Flexion 0.0+2.77e+001i 2.8642e+001
Deformacion = -
Torsion 0.0:£4.0000e+002i 2.7456e+002
Orbitales Alabeo -6.15€-001+3.48e-001i 8.2076e+005
Cabeceo -3.61e-002+3.22¢-001i 1.6408e+004
K9 Guifiada 2.866-001%2.89¢-0011 6.29456+003 9.6733e+006
. x Flexion 0.0+2.77e+001i 2.0052e+004
Deformacion = -
Torsion 0.0:£4.0000e+002i 2.0867e+005

Tabla 6.44: Datos de Sensibilidad y Niimero de Condicion para los Controladores K1 — K9
del Sistema Lineal.
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Las propuestas de robustez del sistema teniendo en cuenta la sensibilidad de los autovalores y el
numero de condicion del sistema que se pusieron de manifiesto en el CAPITULO 5, son ahora
utilizadas. Un namero de condicion elevado implica poca robustez del sistema puesto que los
autovalores son sensibles a incertidumbre o falta de modelado en el sistema. Por ello, un valor
para el nimero de condicion igual a uno, implica falta de sensibilidad en los autovalores y por
tanto robustez elevada.

Los resultados para los ensayos lineales y no lineales desarrollados en los Caso 1 al 3 se
muestran en la Tabla 6.45. Los indicadores de nimero de condicion menores se obtienen con el
controlador K5 para cualquiera de los tres casos. Esto conlleva una menor sensibilidad de los
autovalores, y por lo tanto mayor robustez. En cuanto a los autovalores obtenidos, todos los
controladores y en los tres casos han obtenido los autovalores deseados, excepto en el Caso 3, en
que el valor de torsion no ha sido conseguido. Se observa, ademas, que es posible obtener
numeros de condicion sensiblemente menores a los obtenidos en el grupo uno de simulaciones
variando los autovalores deseados.

Caso | Controlador | Modos Autovalores Obtenidos sttt cleloy Nume.r({ d €
Autovalores Condicion
Alabeo -6.15e-002 + 3.48e-002i 1.4487e+001
Cabeceo -8.67e-002 + 3.24e-002i 1.5561e+001
K5 Guinada -2.90e-001 + 2.90e-001i 2.0550 419.22
Flexion 0.0 + 2.70e+001i 1.3532e+001
Uno Torsion 0.0 + 4.00e+002i 2.0000e+002
Alabeo -6.1463e-002 + 3.3611e-002i 3.5249e+002
Cabeceo -8.4769e-002 + 3.0235e-002i 5.2957e+002 2147 7885
K7 Guinada -2.8983e-001 + 2.8997e-001i 2.1017e+002 '
Flexion 1.6101e-002 + 2.6994e+001i 1.3809e+001
Torsion 0.0 + 4.00e+002i 2.0000e+002
Alabeo -6.1457e-002 + 3.4821e-002i 1.7567e+001
Cabeceo -8.6730e-002 + 3.2408e-002i 1.5561e+001
K5 Guifada -2.90e-001 + 2.90e-001i 3.7327e+001 421.6613
Flexion -10.0 + 2.70e+001i 1.9148e+001
Dos Torsion 0.0 + 4.00e+002i 2.0000e+002
Alabeo -6.1407e-002 + 3.4807e-002i 1.3861e+002
Cabeceo -8.6421e-002 + 3.2386e-002i 6.0353e+002
K7 Guiiada -2.8973e-001 + 2.8999e-001i 4.9269e+002 2647.2611
Flexion -9.9882 + 2.70e+001i 2.5570e+001
Torsion 0.0 + 4.00e+002i 2.0000e+002
Alabeo -6.1457e-002 + 3.4821e-002i 1.4487e+001
Cabeceo -8.6765e-002 + 3.2408e-002i 1.5561e+001
K5 Guinada -2.90e-001 + 2.90e-001i 2.0550 419.221
Flexion 0.0 £ 2.70e+001i 1.3532e+001
Tres Torsion 0.0 + 4.00e+002i 2.0000e+002
Alabeo -6.1465e-002 + 3.4814e-002i 1.9989e+002
Cabeceo -8.6669e-002 + 3.2415e-002i 2.6596e+002 1086.2852
K7 Guinada -2.89990e-001 + 2.90e-001i 1.9559e+002 '
Flexion -2.74e-003 + 2.70e+001i 1.4079e+001
Torsion 0.0 £ 4.00e+002i 2.0000e+002

Tabla 6.45: Datos de Sensibilidad y Nimero de Condicion para los Controladores K5 y K7
en los Casos 1 - 3.
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6.9. CONCLUSIONES

En este capitulo se han presentado las simulaciones realizadas con los controladores obtenidos.
Se ha pretendido dar una vision general de la aplicacion del método de asignacion de
autoestructuras a la vez que se ha particularizado para una cierta autoestructrura. Se han
disefiado diversos controladores por técnicas diferentes, entre las que se encuentran las LQR y
las EA. El objetivo de los controladores disefiados basados en técnicas LQR ha sido servir de
referencia en cuanto al comportamiento del sistema en lazo cerrado para los controladores
basados en técnicas EA. Se han disefiado tres controladores LQR cuyos resultados han resultado
bastante amortiguados en su respuesta temporal.

El resto de controladores disefiados basados en técnicas EA han tenido resultados diferentes. El
primer grupo de simulaciones, el grupo uno, ha servido como aproximacion al controlador que
presentaba menor nimero de condicién de la matriz de autovectores del sistema en lazo cerrado,
a la vez que ha servido para validar el método de disefio y los requisitos del mismo. El
comportamiento dinamico ha sido diferente segin se ha mostrado en las figuras de excitacion
temporal con escaldn unitario. El criterio basico de desacoplo se ha obtenido con ciertos
controladores, a la vez que se verificaba el nimero de condicion. De este proceso se han
seleccionado los controladores K5 y K7 como aquellos que tienen menor nimero de condicion, a
la vez que se ha trabajado con el controlador K4 para comparar resultados.

Estos son los controladores seleccionados del primer grupo de simulacién que han servido como
referencia para el segundo grupo de simulacién (grupo dos). En el grupo 2 de simulaciones se
han realizado simulaciones con autovalores deseados diferentes. Con ello se verifica la validez
del proceso para una autoestructura diferente (autovalores diferentes) a la del grupo 1. A la vez
que se desarrollaba el método se ha introducido como indicador basico de robustez el nimero de
condicion de la matriz de autovectores. Con los controladores seleccionados se han llevado a
cabo simulaciones con diferentes casos, hasta 3. Estos casos presentaban autovalores diferentes
a los grupos 1 y 2. La diferencia se presentaba en los valores deseados para los modos de
deformacion (flexion y torsién). Con estas ultimas simulaciones se ha términado de verificar el
proceso, a la vez que se ha conocido la influencia del movimiento de los autovalores deseados
para el sistema. Las respuestas temporales del sistema en lazo cerrado han sido las adecuadas a
los requisitos solicitados sobre el sistema. En este caso los resultados han mostrado que el
controlador K5 ha conseguido los objetivos de disefio y mantenido el nidmero de condicién
menor que el controlador K7.

A lo largo de este capitulo se ha venido utilizando el nimero de condiciéon como un indice de la
sensibilidad del sistema. De hecho, ha sido calculado para todos los controladores. El siguiente
capitulo tiene como objetivo ensayar y simular el sistema para conocer el comportamiento
robusto del mismo con los controladores obtenidos en este capitulo, comparandolo con los
resultados de este capitulo.
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CAPITULO 7

ANALISIS DE ROBUSTEZ

7.1. INTRODUCCION

Los controladores disefiados y presentados en el CAPITULO 6 permiten obtener varios
comportamientos, que es necesario analizar. A lo largo del disefio y desarrollo de los
mismos con las diferentes funciones de las herramientas de disefio, se han obtenido
diversas prestaciones, y se han ofrecido datos del nimero de condicion. Este niUmero de
condicién de la matriz de estado del sistema en lazo cerrado ha servido como indice
basico de robustez. Concretamente en este capitulo se van a llevar a cabo los
correspondientes anélisis de robustez de los controladores que disponen de menor
numero de condicion.

La robustez del sistema para los controladores disefiados ha de analizarse desde una
perspectiva doble. En primer lugar la influencia de la autoestructura dependiente del
método de asignacion y en segundo lugar debido a las caracteristicas de flexibilidad de
la estructura del vehiculo. Existen diversos trabajos que focalizan la atencion sobre las
dos caracteristicas que influyen sobre el comportamiento del sistema. Cabe destacar el
trabajo de [1998, Magni], en donde se ofrece un andlisis p de sistemas con estructuras
altamente flexibles. En este se comparan diversos controladores entre los que se incluye
uno desarrollado por el método EA. Otras aplicaciones en el campo de vehiculos
flexibles tratan de incrementar la robustez del sistema por diversos métodos entre los
que se encuentra el de analisis u, tal y como se muestra en [2005, Chiappa].

Los métodos clasicos de analisis de robustez se basan en las medidas de los margenes
de ganancia y fase y en el estudio de las funciones de sensibilidad. En este capitulo, la
opcion que se ha llevado a cabo para el andlisis de robustez esta basado en el analisis p.
Previamente se va a realizar un examen exhaustivo de aquellos elementos del sistema
que pueden verse afectados por incertidumbre y se repasaran los métodos mencionadas
de analisis de robustez basados en margenes de ganancia y fase.

7.2. FUNDAMENTO TEORICO DE LOS METODOS DE ANALISIS
DE ROBUSTEZ

En esta seccion se va a hacer referencia a los métodos de andlisis de robustez clasicos.
Por un lado se encuentran los basados en la medida de los margenes de estabilidad, esto
es margenes de ganancia de fase, y en segundo lugar los de medida de las funciones
sensibilidad del sistema. En la Gltima parte de la seccion se hara referencia a las técnicas
de medida de robustez por analisis .
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7.2.1. METODO BASADO EN LOS MARGENES DE GANANCIA Y
FASE

Los margenes de ganancia (MG) y de fase (MF) de un sistema de control son utilizados
como indicadores de la estabilidad en sistemas SISO. Si este tipo de analisis se extiende
a sistemas MIMO, seleccionando las funciones de transferencia interesantes para el
analisis del sistema, se pueden tener margenes independientes para todas las funciones
de transferencia del sistema. En funcion de los autovalores A4 de la matriz de

transferencia del sistema en lazo abierto se definen los mérgenes de estabilidad como:

MG = min, {MG (4, )}
MF = min, {MF ()}

Estos margenes se pueden utilizar como indicadores de la robustez cualitativos del
sistema, ya que no proporcionan la informacién de los sistemas SISO. Con unos
margenes de ganancia y fase adecuados se puede garantizar la operacién estable del
sistema frente a cambios en las caracteristicas de la planta, mientras que unos valores
poco satisfactorios de MG y MF seran indicativos de falta de robustez. El problema que
se presenta en sistemas MIMO es la interaccion entre las entradas y salidas en el anélisis
de los margenes, pudiendo conducir a informacion poco fiable.

7.2.2. METODO BASADO EN LAS FUNCIONES DE SENSIBILIDAD

El segundo método clésico de valoracion de la robustez del sistema esta basado en las
funciones de sensibilidad. El sistema de control bajo analisis puede ser representado por
la forma genérica que muestra la Figura 7.1, donde puede observarse el controlador K,
la planta G y las perturbaciones representadas por d;, d, Yy n.

d; d,
+ +
r K —» G —» y
+ + +

Figura 7.1: Esquema genérico de un sistema de control con perturbaciones.

Las diferencias entre el modelo nominal y el modelo matematico residen en las
perturbaciones d; y d,:

- d; : Como esta entrada se encuentra entre el controlador y el satélite, se incluyen
los errores debidos a las sefiales de comando de actuacion, a cambios en la
aerodindmica, o en las perturbaciones magnéticas y solares. Afectan por tanto a
la actuacion sobre cualquiera de los ejes del satélite.
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- d, : Esta perturbacion ocurre entre la salida del sistema y el controlador,
afectando a la sefial de salida debida a ruido y a errores en las medidas.
- n: Se considera que es ruido de alta frecuencia introducido en los sensores.

Un andlisis basico de estabilidad podria realizarse por cualquiera de los métodos
tradicionales, Nyquist o Lugar de las Raices. Sin embargo un analisis en magnitud de
los valores singulares permite obtener una medida més precisa. El efecto de las
perturbaciones es dependiente de la frecuencia, la respuesta del sistema completo puede
obtenerse de forma precisa con diagramas de Bode.

La sensibilidad de la planta a incertidumbre y la del sistema a perturbaciones, que
pueden generar a su vez incertidumbre sobre los elementos del sistema, es de suma
importancia. La sensibilidad del sistema esté relacionada con la respuesta a cambios en
la consigna, con la respuesta ante la presencia de perturbaciones y con el ruido
introducido en la medida. Por otro lado, la robustez del sistema puede relacionarse de
forma directa con la sensibilidad. Esto implica que un sistema muy sensible es
considerado como poco robusto.

La relacion matemaética del comportamiento del sistema frente a perturbaciones, ruido y
en general incertidumbre, se presenta con las funciones de sensibilidad. Son cuatro las
funciones de transferencia que condensan toda la informacion sobre la respuesta del
sistema. EI modelo de control presentado en la Figura 7.1, muestra todas las entradas y
salidas al sistema, incluyendo las correspondientes a las perturbaciones. El
comportamiento matematico del sistema, teniendo en cuenta las aportaciones de las
perturbaciones, puede analizarse mediante las funciones de sensibilidad del sistema,
aplicables tanto a la entrada como a la salida [1996, Rodriguez]:

- Funcion de Sensibilidad: S(s)=1+K(s)G(s)=1+
- Funcion de Sensibilidad Complementaria: T (s) = (

+
- Funci6n en Lazo Abierto a la entrada: L, = K(s)G(s)

- Funcion en Lazo Abierto a la salida: L, =G(s)K(s)
- Funci6n de Sensibilidad a la entrada: S, =(1+K (s)G(s))"
- Funcion de Sensibilidad a la salida: S, =(1+G(s)K (s))

La funcion de sensibilidad y la complementaria cumplen:

S(s)+T(s)=1 (7.1)

La funcién de sensibilidad S(s) estd relacionada con el efecto de perturbaciones de

carga tanto a la entrada como a la salida del proceso. En cuanto a la funcion de
sensibilidad complementaria T (s) esté relacionada con el seguimiento de la referencia y

del ruido del sensor. La interpretacion en frecuencia de estos conceptos se aprecia en la
Figura 7.2.
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|dB | Frecuencias Bajas Frecuencias Medias Frecuencias Altas

Estabilidad Robusta
Rechazo del Ruido de
Sensores

Comportamiento Robusto | - Estabilidad
Rechazo de Perturbaciones - Velocidad de Respuesta
Seguimiento de Consigna

T ———

w(rad/seg)

Figura 7.2: Consideraciones de comportamiento del sistema en funcion de la
frecuencia.

De forma adicional a las perturbaciones en un modelo se ha de tener en cuenta la
dinamica no modelada que da lugar a incertidumbres en el modelo, y el ruido de la
medida. Todas estas han de tenerse en cuenta como incertidumbres de alta frecuencia.
Aparece por tanto un parametro de interés, como es la frecuencia, que permite realizar
una clasificacion. Esta depende del valor de la frecuencia, lo que a la vez modela el
comportamiento del sistema. En funcion de los conceptos introducidos en la Figura 7.2
se puede realizar la siguiente clasificacion:

- Baja Frecuencia: En esta zona se requiere alta ganancia lo que permitira obtener:
0 Seguimiento adecuado de la referencia.
0 Rechazo de las perturbaciones.
0 Reduccion de la sensibilidad del sistema frente a cambios menores en la
planta.
- Frecuencia Intermedia: Son de interés en esta banda de frecuencias:
o0 Los margenes de ganancia y fase, por lo tanto la estabilidad.
o0 Velocidad de respuesta y ancho de banda.
- Alta Frecuencia: El objetivo es disponer de baja ganancia:
o Para obtener estabilidad robusta (incertidumbres en los modelos).
0 Rechazo a ruidos de los sensores.

Mantener un error de seguimiento pequefio y que el efecto de variaciones de los
parametros del sistema también sea pequefio implica una funcion de sensibilidad de la

salida S, (s) pequefia. Si la sensibilidad complementaria T (s)aumenta, aumentara el

ruido de la medida, y presentara mayor sensibilidad a los efectos de la dindmica no
modelada de alta frecuencia.

Por otro lado, el esfuerzo de control esta relacionado con las funciones S;(s),S,(s)y
K. La capacidad de rechazo de las perturbaciones que afectan al sistema y la regulacion
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del mismo dependen directamente de estas funciones. Unas magnitudes bajas para las
funciones de sensibilidad S;(s)y S, (s)no presentara un esfuerzo de control excesivo.

En conclusion, el comportamiento del sistema en lazo cerrado, la capacidad de rechazo
a perturbaciones, la sensibilidad, el esfuerzo de control y el seguimiento de errores
depende de estas funciones de sensibilidad, tal y como ha quedado expuesto, y del
complicado equilibrio en las magnitudes de las funciones presentadas. Se esta tratando
directamente la robustez del sistema, comprobando que el método presentado es valido
para analizar la robustez del sistema frente a perturbaciones e incertidumbres presentes
en el sistema en lazo cerrado.

Teniendo en cuenta todas estas consideraciones, una aproximacion interesante para las
especificaciones del sistema de control pueden darse en el dominio de la frecuencia.
Ello lleva a considerar como reglas de disefio Utiles las siguientes:

- La alta ganancia del sistema en lazo abierto genera baja sensibilidad. Sin
embargo ha de considerarse un adecuado rechazo de las perturbaciones y
seguimiento de la referencia. Esto encaja con las prestaciones para el sistema
nominal.

- La pequefia ganancia en lazo abierto es interesante para el rechazo al ruido de
los sensores. Por lo que la respuesta a ruido de sensores ha de considerarse baja.
Esto permite mantener la estabilidad frente a incertidumbres de la planta. Esto se
adapta a las especificaciones de un sistema robusto, o estabilidad robusta.

- La obtencion de unos adecuados margenes de estabilidad se consigue acotando
la fase del sistema, manteniéndola con un margen adecuado. Esta consideracion
permite prevenir la amplificacion de ruidos y perturbaciones del sistema.

La relacion entre las especificaciones objetivo, las funciones de sensibilidad y el tipo de
analisis lleva a las consideraciones de:

- Estabilidad Robusta: Una ganancia pequefia en lazo abierto mantiene la
estabilidad del sistema frente a incertidumbres en la planta.

- Comportamiento Nominal: Una alta ganancia en lazo abierto lleva a baja
sensibilidad y a un buen rechazo de las perturbaciones y seguimiento de la
referencia.

- Laamplificacion de perturbaciones y ruidos se mejora manteniendo un adecuado
margen de fase. Esto se produce a frecuencias intermedias.

7.2.3. METODO BASADO EN EL ANALISIS p (MU)

En el analisis de robustez ademéas de los métodos clasicos mencionados se viene
utilizando desde su introduccién por Doyle el denominado andlisis p. A este tipo de
analisis también se le conoce como Valor Singular Estructurado.

Uno de los requisitos para llevar a cabo el analisis pu es el agrupamiento de las
incertidumbres en una matriz simple. Esto permitira modelizar el sistema y prepararlo
para el anélisis, junto con el modelo de la planta y del controlador. En el anélisis p la
unica condicion referente a la matriz de perturbaciones esta referida al limite a la unidad
de su norma infinita.
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Ademas de la matriz de perturbaciones, en el andlisis se incluyen funciones de peso
dependientes de la frecuencia adaptadas al tipo de respuesta del sistema. Estas funciones
ponderadas se incluyen en el modelo afectando a cualquier tipo de sefial, entrada o
salida

7.2.3.1. INTRODUCCION AL ANALISIS p

El método de analisis p es una potente herramienta para la valoracion de la estabilidad
de un sistema con incertidumbre paramétrica por medio del valor singular estructurado
u, [1990, Doyle]. El valor del pico del limite superior de u sobre un rango de frecuencia
genera informacion del margen de estabilidad de un sistema para variaciones de
parametros. Por otro lado, el valor inferior de p permite conocer la combinacion de
parametros que para el caso mas desfavorable que desestabilizaria el sistema.

La aplicabilidad del analisis p estd condicionada por la disponibilidad de unos
adecuados modelos con incertidumbre basados en técnicas de Transformacion Lineal
Fraccional - LFT. Estos modelos han de incluir posibles perturbaciones, ademas de los
correspondientes errores de modelado. Al analizar la robustez del sistema en este tipo de
plantas se pone de manifiesto la estabilidad frente a incertidumbres simultdneas. Desde
la perspectiva del sistema y por medio del andlisis u se puede determinar la Estabilidad
Robusta, el Comportamiento Nominal y el Comportamiento Robusto.

7.2.3.2. TRANSFORMACIONES LFT Y VALOR SINGULAR
ESTRUCTURADO p.

Los conceptos necesarios relacionados con las transformaciones LFT y el analisis de

robustez p que se presentan a continuacion estan basados en [2001, Balas] y en [1999,
Lind].

Se define una matriz compleja M que estd relacionada con dos pares de sefiales
denominadas r,,v,y I,,v,. Se sabe ademés que M C™". El lazo entre el modelo M y

la matriz de incertidumbre A se puede cerrar de dos formas generando una LFT
denominada superior y otra denominada inferior con unas submatrices del modelo M.
Gréaficamente este concepto se muestra en la Figura 7.3.
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Figura 7.3: Representacion grafica del modelo LFT superior e inferior.
Las funciones de transferencia para las submatrices de la matriz M se representan por:

v, = M11r1 + M12r2

(7.2)
v, = M21r1 + Mzzrz

Mientras que las transformaciones lineales fraccionales quedan determinadas por
F,(M,A) y por F(M,A), representando los subindices la LFT superior para u y la

LFT inferior para I:
F,(M,A)=M,, + M, (1 -AM,,) " AM,, (7.3)

u

F(M,A)=M,, + M, (I -AM,,) " AM,, (7.4)
Siendo: v, =F, (M,A)r, y v, =F (M,A)r,

Las LFT s pueden ser utilizadas para describir las incertidumbres en los elementos de
una matriz. Por lo tanto, para el caso de la matriz de incertidumbre A, sus elementos
pueden pertenecer a un conjunto dado por:

A:={{A=diag[51,.6,.6,,A,]]: 6,6, e R,5,€C,A, eC*?} (7.5)

Generalmente A puede estar normalizada de forma que su valor singular maximo sea
menor que o igual que la unidad: &(A)<1. La cuestion que se plantea est4 relacionada

con el tamafio y tipo de incertidumbre que puede albergar A sin que la LFT llegue a ser
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singular. La respuesta a esta pregunta depende del tipo de sistema, ya que la estructura
de A depende del mismo, por ello se define un indicador que represente a esta
estructura. Este indicador es el Valor Singular Estructurado (SSV) o valor p, definido
como:

1
'U(M):min{&(A):AeAdet(l—AM):O} (7.6)

AeA

Esta definicion del Valor Singular Estructurado indica que p es el valor reciproco del
valor de A mas pequefio que se puede encontrar en el conjunto de incertidumbres A que
hace que la matriz 1 —AM sea singular. Si no existe este valor A, el Valor Singular
Estructurado p se toma con valor cero.

7.2.3.3. TEOREMAS APLICABLES EN EL ANALISIS p

Los andlisis que se deben realizar al sistema, con el objeto de conocer su
comportamiento en frecuencia, y por lo tanto conocer aquellas frecuencias que no se
ajusten a los requisitos de disefio, se sucintan en tres teoremas [1990, Doyle]:

- Comportamiento Nominal: Se satisface si y solo si: M,, (jw)<1 \20)

- Estabilidad Robusta: Se obtiene siy solo si: M,, (jo)<1 Vo

- Comportamiento Robusto: Tiene un comportamiento robusto si y solo si:
,u( M ( ja))) <1 Vo

7.2.3.4. BLOQUE DE PERTURBACIONES.

Existen varios aspectos relacionados con la construccion del bloque de perturbaciones al
especificar la estructura de la incertidumbre:

- El tipo de perturbacién: Parametro real o dindmica no modelada.

- Dimension de la perturbacion.

- Los elementos del sistema que son afectados por la incertidumbre.

En el calculo del SVD u, la matriz de perturbacién esta representada por una matriz

compuesta por elementos reales, complejos o mixtos. A modo de ejemplo, la matriz de
incertidumbre puede venir dada en su formato de incertidumbre mixta por:

:6,€R,8, e R, 6, €R,5,(S) (7.7)

o o oM™
o o M o
o ™M o o
o o o

En la expresion anterior A representa la estructura de la incertidumbre, que junto con el
modelo nominal determina el modelo LFT. Una vez que la incertidumbre ha sido
determinada, el siguiente paso se centra en la determinacion del tamafio de las
perturbaciones que mantienen al sistema con una estabilidad robusta. El proceso de
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determinacion del Valor Singular Estructurado se centra en conocer la repuesta en
frecuencia del sistema M con respecto al conjunto de incertidumbre determinado por A .

Este procedimiento lleva a obtener el valor uA(M (ja))) que expresado de este modo
enfatiza la dependencia de M respecto de A para cualquier frecuencia. Con este proceso
se obtienen los limites superior e inferior de g, , determinandose como margen de

estabilidad con respecto a la incertidumbre estructural que afecta a M el que viene dado
por:

7.8
max,, 1, (M (j)) (7.8)

Como el valor de u, no se calcula exactamente, las conclusiones respecto de la

estabilidad, comportamiento robusto y nominal han de tomarse respecto de los limites
superior e inferior obtenidos.

7.2.3.5. INCERTIDUMBRES

Una de las principales fuentes de incertidumbre en un sistema de control procede de la
planta, en la que no se han tenido en cuenta ciertas dinamicas, esto es debido a
dindmicas no modeladas, 0 a que ciertos comportamientos han desaparecido en el
proceso de linealizacion.

Al sistema multivariable se le pueden aplicar incertidumbres de tipo aditivo o
multiplicativo. Una forma tipica de modelar la incertidumbre introducida por la
dinamica no modelada del sistema consiste en incluir un modelo de incertidumbre
multiplicativa. Las incertidumbres de tipo multiplicativo satisfacen las propiedades de
ser pequefias a frecuencias bajas, y elevadas a frecuencias altas. Estas dos caracteristicas
se adaptan al modelo, siendo conocido a frecuencias bajas, y mas impreciso a
frecuencias altas. La incertidumbre de tipo multiplicativo puede afectar a la entrada o a
la salida, o puede afectar a ambas simultaneamente, [2001, Balas].

La dindmica no modelada de alta frecuencia, esto es la debida a sensores, actuadores y
modelos de orden reducido de la planta, afecta al nivel de incertidumbre a medida que
aumenta la frecuencia.

El modelo matematico obtenido en esta tesis puede ser considerado como un modelo
modal, ya que la matriz de estado describe las propiedades asociadas con la dinamica
modal. Los elementos de la matriz de estado del sistema estan relacionados con los
autovalores, la frecuencia natural y el amortiguamiento de los modos del sistema. A su
vez, los elementos modales estan formulados por una combinacion de términos de las
ecuaciones que representan el movimiento del sistema. Es por tanto, muy complicado
asociar la incertidumbre paramétrica del sistema con un modelo modal para describir
potenciales errores de modelado. Este tipo de incertidumbre puede sintetizarse en
potenciales errores en la frecuencia natural, en el amortiguamiento y en las funciones de
transferencia de la dindamica del sistema.
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Por otro lado es necesario tener en cuenta las especiales caracteristicas del modelo
matematico obtenido. Las aportaciones de los elementos de la matriz de estado
considerados en el modelo matematico, en especial el médulo de Young, hace que estos
sean diferentes en varios drdenes de magnitud. EI nimero de condicion de la matriz de
estado es el correspondiente a un sistema mal condicionado, con lo que la sensibilidad
del sistema deberia ser considerada alta.

7.3. ANALISIS DE ROBUSTEZ

A lo largo de esta tesis se ha tratado de resaltar la importancia que ha de tener el
profundo conocimiento del sistema para el disefiador del controlador por el método de
Asignacion de Autoestructuras. Debido a ello el anélisis de robustez que esta basado en
el analisis p del sistema comienza con un analisis paramétrico del sistema, continuando
con un analisis del efecto del amortiguamiento.

7.3.1. ANALISIS PARAMETRICO DEL SISTEMA

En este anélisis se pretende correlacionar los elementos de las matrices de Masa,
Giroscopica y Rigidez con los elementos de la matriz de estado, y determinar como
afectan estos a la robustez del sistema. Los elementos de la matriz de estado se
encuentran relacionados con la flexion y torsién de los paneles solares, con el
amortiguamiento y con la frecuencia de los autovalores del sistema. La variacion de
cualquiera de ellos puede conducir a comportamientos no deseados del sistema, e
incluso a la inestabilidad del mismo. Con el objeto de determinar el grado de robustez
del sistema frente a variaciones paramétricas se presenta en la Tabla 7.1 la relacion
entre los elementos de la matriz de estado y las caracteristicas de flexion y torsion de los
paneles solares, junto con la dependencia de la estructura con el amortiguamiento.
Recordando las matrices del sistema:

[T +1,,+ 1, 0 0 Q, 0 Q,, O
0 I, +l,+l, 0 0 Q, 0 Q,
0 0 I, 0 0 0 O
M = Qu 0 0Oom 0 0 0
0 Q, o 0 J, 0 0
Q.. 0 0 0 0 m O
| 0 Q, o 0 0 o0 J,
0 0 I,-l,-1, 0 0 0 O]
0 0 0 0 00O
I,+1,-1, 0 0 0 00O
G= 0 0 0 0 00O
0 0 0 0 00O
0 0 0 0 00O
| 0 0 0 0 0 0 O]
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(402 (1, -1,) 0 0 0 0 0 0]
0 3¢ (1y - 1,) 0 0O 0 0 0
0 0 o?(l,-1,) 0 0 0 0
K = 0 0 0 K, 0 0 0
0 0 0 0 K, 0 0
0 0 0 0 K, O
0 0 0 0 0 Kyl
0

O Ian
A= _M_lK —M_lG B= M—l|:0(n—m)xm:| C:[I], D:[O]
|

m

La Tabla 7.1 relaciona los parametros del modelo flexible con los elementos de la
matriz de estado, relacionandolo a la vez con las caracteristicas dinamicas del sistema.

: ELEMENTOS DE LA MATRIZ CARACTERISTICA
LTI DE ESTADO DINAMICA

Q A(6,1) A(6,4) A(6,8) A(6,9)
X1

A(9,1) A(9,4) A(9,8) A(9,9) Flexion

A(6,10)
Q, A(7,5) Torsién
A(10,2)

3] A(7,2) A(7,5) A(7,10)
Y1

A(10,2) A(10,5) A(10,10) Torsion

A(6,1) A6,4) A6,8) A(6,9)

A(9,1) A(9.4) A(9,8) A(9,9) Flexion

A(6,1) A(6,4) A6,8) A6,9)
A(7,2)

Iy A(8,3) A(8,6) Alabeo

A(9,1) A(9,4) A(9,8) A(9,9)
A(10,2)

A(6,1) A(6,9)
A(7,2) A(7,5) A(7,10)
I, A(8,3) A(8,6) Cabeceo
A(9,1) A(9,8)
A(10,2)

A(6,1) A(6.8)
A(7,2) A(7,5) A(7,10)
I, A(8,3) A(8,6) Guifiada
A(9,1) A(9,8)
A(10,2)

Amortiguamiento del
sistema. Afecta a torsion y
flexion

A(9,9)
A(10,10)

Tabla 7.1: Relacion entre el comportamiento dinamico del sistema y los elementos
de la matriz de estado.

Con el objeto de comprobar la accién del amortiguamiento sobre él y como se transmite
la perturbacion del sistema al realizar cualquier maniobra de orientacion, se muestra en
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la Figura 7.4 los diagramas de Bode en amplitud. EI amortiguamiento referido es el que
posee el vehiculo flexible debido a los materiales utilizados en su fabricacion. En el
modelado de este tipo de vehiculos se ha de considerar el amortiguamiento real que
afectara a los elementos A(9,9) y A(10,10) de la matriz de estado, y que no han sido
incluidos en el desarrollo del modelo matematico. El valor de estos elementos determina
el comportamiento de los valores de los picos de resonancia relacionados con los modos
de flexion. Se observa en el gréafico que los picos de resonancia coincidentes con los
modos flexibles estdn muy atenuados en el sistema amortiguado. En el sistema que
consideramos como no amortiguado se observan los picos de resonancia en cualquiera
de las maniobras. De estos graficos se deduce la necesidad de dotar al modelo
matematico de un coeficiente de amortiguamiento adecuado proximo a la situacion real.

Diagrama de Bode en Magnitud
Actuador de Alabeo Actuador de Cabeceo Actuador de Guifiada

Flexion(m)

-300

-200

Magnitud (dB)

Torsién(m)

No Amortiguadol | —1— — — — —

— Amortiguado |
.500 T T L

10" 10° 10° 10° 0 10 10° 10° 10° 0 10 10° 10° 10°

Frequencia (rad/sec)

Figura 7.4: Transmision de la vibracion de los paneles solares y su relacion con la
maniobra de orientacion del vehiculo.

7.3.2. REPERCUSION DEL AMORTIGUAMIENTO SOBRE EL
COMPORTAMIENTO DEL SISTEMA

La variacion del amortiguamiento del sistema lleva a diferentes situaciones en lo que a
posicion de los autovalores relacionados con la flexion y torsién de los paneles solares
se refiere. En particular se han realizado dos ensayos que se muestran en las figuras
siguientes. La variacion del amortiguamiento manteniendo la frecuencia natural Ileva a
la posicién de autovalores que se muestra en la Figura 7.5. La frecuencia natural de los
modos flexibles mostrados en esta figura se corresponden con los modos de
deformacion 1-1 tanto para flexion como para torsion. La oscilacion que se obtiene
viene producida exclusivamente por la variacién en el valor del amortiguamiento
alrededor del valor por defecto del sistema.
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Pole-Zero Map
Incertidumbre en el Amoritiguamiento

400 /Autovalores de Torsion

Imaginary Axis

Real Axis

Figura 7.5: Autovalores del sistema con variacion en el amortiguamiento de la

flexion y torsion.

La Figura 7.6 muestra el proceso de variacion tanto en el amortiguamiento como en la
frecuencia de los polos de los modos de deformacion. Esta situacion se corresponde con
una variacion paramétrica de la frecuencia de oscilacion de los modos flexibles y del
amortiguamiento de la estructura. La primera caracteristica, la variacion de la
frecuencia, esta relacionada con la variacion de los parametros fisicos de los paneles
solares, esto se refiere en particular a diferentes valores del modulo de Young. Ambas
situaciones han de ser tenidas en cuenta en el analisis de robustez.
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Figura 7.6: Autovalores del sistema con variacion en el amortiguamiento y
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frecuencia de la flexion y torsion.
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Magnitud (dB)

Fase (deg)

7.3.3. ANALISIS DE ROBUSTEZ POR METODOS DE MARGEN DE
FASE Y DE GANANCIA

Es importante conocer los datos de robustez en el sentido clasico, esto es margenes de
ganancia y de fase, del sistema nominal. Esta informacion servird como datos basicos de
robustez de la planta nominal con el controlador disefiado. Este tipo de analisis se va a
realizar para el sistema amortiguado y no amortiguado para comprobar las diferencias.
Las siguientes figuras muestran de forma grafica los margenes de ganancia y de fase
para los sistemas en lazo abierto y cerrado y con condiciones de sistema amortiguado y
no amortiguado. Los resultados numéricos se van a mostrar en la Tabla 7.2. Los datos
de este analisis permiten conocer el efecto del amortiguamiento sobre el sistema, ya que
este es el mas coincidente con el modelo real.
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Margenes de Ganancia y Fase
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Figura 7.7: Margenes de ganancia y fase para los tres canales controlados del
sistema en lazo abierto y no amortiguado.

Canal de Alabeo

Gm =296 dB (a 3.9e+006 rad/sec) , Pm = 34.6 deg (a 27.7 rad/sec)
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Figura 7.8: Margenes de ganancia y fase para los tres canales controlados del
sistema en lazo cerrado y no amortiguado.
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Margenes de Gananciay Fase

Canal de Alabeo Canal de Cabeceo Canal de Guifiada
Gm =9.76 dB (a 0.274 rad/sec), Pm = -6.6e-4 deg (a 0.154 rad/sec) Gm =174 dB (a 3.62e+3 rad/sec), Pm =-3.26e-7 deg (a 0.167 rad/sec) Gm =Inf, Pm =0.411 deg (at 0.179 rad/sec)
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Figura 7.9: Margenes de ganancia y fase para los tres canales controlados del
sistema en lazo abierto y amortiguado.
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Figura 7.10: Margenes de ganancia y fase para los tres canales controlados del
sistema en lazo cerrado y amortiguado.

Las siguientes figuras muestran los graficos de respuesta en frecuencia comparativas
para los sistemas en lazo abierto y cerrado, tanto amortiguado como no amortiguado.
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Diagrama de Bode
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Figura 7.11: Diagramas de Bode del sistema en lazo abierto amortiguado y no
amortiguado.

En la Figura 7.11 se observa que la ganancia de los picos de resonancia coincidentes
con el primer modo de flexion estd atenuada en el modelo con amortiguamiento ante
cualquier maniobra de orientacion. Respecto de la fase se observan diferentes
comportamientos en funcion del canal de maniobra, aunque el resultado es similar tanto
para el sistema amortiguado como para el no amortiguado.

Las respuestas comparativas de los sistemas en lazo cerrado se muestran en la Figura
7.12. En estos graficos se observa que los picos de resonancia de los modos flexibles se
encuentran atenuados debido al efecto del controlador, y que la respuesta del sistema a
bajas frecuencias es adecuada, estando muy atenuada a frecuencias altas. El ancho de
banda del sistema no va mas alla de 1 rad/seg, lo que implica que no se excitarian los
modos de flexion y torsion de los paneles solares por encontrarse mas alejados.

Diagrama de Bode
Canal de Alabeo Canal de Cabeceo Canal de Guifiada
T T
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Figura 7.12: Diagrama de Bode comparativo de los sistemas en lazo cerrado
amortiguado y no amortiguado.
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La Tabla 7.2 muestra los resultados del analisis clasico de robustez que ha sido
representado graficamente por la Figura 7.7, Figura 7.8, Figura 7.9, Figura 7.10, Figura
7.11 y Figura 7.12. El sistema ha sido analizado tanto en lazo abierto como cerrado y
para el sistema amortiguado y no amortiguado.

M Sistema No Amortiguado Sistema Amortiguado
argenes Canal - -
Lazo Abierto Lazo Cerrado Lazo Abierto Lazo Cerrado
Margen Alabeo -29.5 dB(0 rad/s) 269 dB (3.9e+6 rad/s) 9.76 dB (0.274 rad/s) inf
de Cabeceo 89.1 dB(27.7 rad/s) 88.7 dB (27.7 rad/s) 174 dB (3.62e+3 rad/s) 276 dB (1.32e+6 rad/s)
Ganancia | Guifiada inf 87.9 dB (27.7 rad/s) Inf 267 dB (8.48e+5 rad/s)
Alabeo _8'86_5‘,;(;2)(0'154 34.6 deg (27.7 rad/s) -6.6e-4 deg(0.154 rad/s) inf
Margen
de Fase | Cabeceo '4'01e'fag/eg (0.167 inf -3.26e-7 deg (0.167 radls) inf
Guifiada | 0.411 deg (0.179 rad/s) inf 0.411 deg (0.179 rad/s) inf

Tabla 7.2: Datos de margenes de ganancia y fase.
De los datos que se muestran en la tabla se obtienen las siguientes conclusiones:

- El sistema en lazo abierto y no amortiguado no dispone de margenes adecuados
tanto de ganancia como de fase, ya que el sistema es inestable.

- Enlazo abierto y sistema amortiguado, crecen los margenes de ganancia, pero se
mantienen a cero los de fase.

- En el sistema en lazo cerrado se aprecia una diferencia notable respecto del
mismo amortiguado. Es la presencia en el analisis de la frecuencia de resonancia
del panel en flexion. En el sistema amortiguado esta frecuencia esta
apreciablemente atenuada.

- Respecto de los méargenes de fase, se presentan valores demasiado elevados
(infinito) en todos los canales.

Se concluye por tanto, que una situacion ideal del sistema realimentado, para tratar de
conjugar el ancho de banda con la estabilidad no aparece explicitamente. Esto no
conlleva a que el sistema sea inestable o no disponga de ancho de banda adecuado para
los propdsitos del disefio, pero que implica cierta precaucion en presencia de
incertidumbre y perturbaciones que puedan afectar al sistema. En cuanto al sistema, el
amortiguado es el sistema mas coincidente con el sistema real, ya que este considera los
efectos del amortiguamiento real que disponen este tipo de vehiculos. Este modelo es el
que se ha tomado para llevar acabo el analisis u del sistema.

7.3.4. ANALISIS MU DEL SISTEMA

El diagrama de blogues de la Figura 7.13 muestra el sistema que se ha desarrollado y
modelado para llevar a cabo el andlisis p del sistema. Esta es una Transformacion
Lineal Fraccional (LFT) del sistema. Este andlisis se va a realizar sobre los
controladores K1, K5y K7, ya que son los que poseen un nimero de condicion menor.
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Figura 7.13: Diagrama de bloques del sistema y controlador de la transformacion
lineal fraccional.

La matriz M de la transformacion lineal fraccional lineal se integran todos los bloques
de peso de la sefial de control, salida y ruido en el sensor, asi como la planta del sistema
y el controlador obtenido por medio del proceso EA.

Los blogues introducidos en este diagrama son los siguientes:

G: Representa el modelo matematico del sistema.
K: Controlador.

- Wae: Funcion de peso de la sefial de control.

- W, Funcion de peso de la salida.

- W, Funcién de peso del ruido del sensor.

Y las perturbaciones se conocen como:
- pertin(3) : Es la perturbacion al modelo, por la que se obtienen varias plantas.
- dist(1:10) : Es la perturbacion en la salida del modelo.
- dist(11:20) : Es la perturbacion de la medida del sensor.

De esta forma el blogue M esté constituido por 23 estados, 13 salidas y 23 entradas,
como muestra la Figura 7.14 de forma sintetizada, y correspondiendo a la expresion:

M :=F_(G,K)
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w(3) «— <+— dist(1:20)
e(10)e—— <«— pertin(3)

Figura 7.14: Bloque M sintetizando entradas y salidas.

Este bloque del sistema lineal fraccional se completa con las incertidumbres
introducidas al modelo, y denominadas A, quedando integradas en la transformacion
segun muestra la Figura 7.15

w(3)

v
>

pertin(3)

<

e(10)+— «—dist(1:20)

Figura 7.15: Transformacion Lineal Fraccional para el Sistema Completo.

La expresion matematica que relaciona ambas matrices en la transformacion es la

siguiente:
el | M, M, || dist
w| | M, M, || pertin

En el desarrollo del analisis p la matriz My; es funcién de transferencia que ve la
perturbacion A en la estabilidad robusta, teniendo como objetivo de robustez el

cumplimiento de ||M,, | <1.

Para el caso de comportamiento robusto, la matriz My, es la funcion de transferencia
nominal de dist a e en el andlisis del comportamiento robusto. Al igual que en el caso

anterior el objetivo de robustez es |M,,| <1

En el analisis p se obtienen los limites superiores e inferiores. Estos son los indices de
robustez 0 comportamiento del sistema. El limite superior proporciona una condicion
suficiente de estabilidad, mientras que el limite inferior proporciona una condicion
suficiente de inestabilidad, esto siempre con un nivel de incertidumbre estructurada. El
calculo de estos limites depende del caracter de la matriz de perturbacion A. Esta es una
matriz diagonal compuesta por perturbaciones parciales pudiendo estar compuesta por
valores reales o complejos.
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- Incertidumbres Reales: Los algoritmos utilizados en el analisis generalmente
obtienen un valor superior aceptable, mientras que el inferior suele estar
proximo a cero. La obtencion de los limites es complicada. Las incertidumbres
reales se refieren a tolerancias de los parametros reales del problema.

- Incertidumbres complejas: Este tipo de incertidumbres esta relacionada con las
dinamicas no modeladas o con las incertidumbres del modelo. Generalmente los
limites superior e inferior convergen a valores comunes, teniendo un carécter
conservativo.

7.3.5. FUNCIONES DE PONDERACION

El objetivo de las funciones de ponderacion introducidas en el modelo lineal fraccional
de la Figura 7.13 es modelar el comportamiento del sistema en el rango de frecuencia
seleccionado. A estas funciones se les ha denominado Wp, Wn y Wdel. La expresion
general que modela las funciones de peso se define de la siguiente forma:

W, (s)=M — (7.9)

Donde @, es el cero de la funcion, w;, es el polo de la mismay M es el pico maximo
de la funcion en el barrido de frecuencia. Por tanto los requisitos para las funciones
individuales de las funciones de transferencia del peso de la funcion son las siguientes:

- Funcidn de peso a la salida - w; : Introduce una ganancia del 40 % a frecuencias

altas, ya que las frecuencias de corte de la funcién son bajas. El objetivo que
persigue es dar mas peso a las frecuencias altas.

- Funcion de peso del ruido de la medida - w, : La ganancia es alta a frecuencias
muy altas. El objetivo es presentar perturbacion a frecuencias altas,
representando por tanto el ruido de la medida.

- Funcion de peso de la sefial de control - w,,: Las frecuencias de corte de esta
funcién son medias, con lo cual se obtiene ganancia a partir de frecuencias
entorno a 100 rad/seg. Con ello se introduce perturbacion en las sefiales de
control.

Las funciones de transferencia se han modelado de la siguiente forma:

S+2

S 4
60

w,, =10

Y la representacion gréfica de las mismas la que muestra la Figura 7.16
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Wp: Funcién de Peso del Ruido de la Salida
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Figura 7.16: Diagrama de Bode de las Funciones de Transferencia de los Pesos de
las Senales del Sistema.

Los controladores analizados lo han sido con las mismas funciones de peso y con las
mismas incertidumbres y perturbaciones. EI método del analisis p consiste basicamente
en los siguientes pasos:

- Captura del modelo lineal como una funcién de parametros con incertidumbre.
- Utilizar para el analisis una transformacion lineal fraccional, LFT.
- Analisis u de los controladores seleccionados.

Mediante el andlisis p se van a realizar los ensayos de estabilidad robusta,
comportamiento robusto y comportamiento nominal. Estos se van a realizar con los
controladores K1, K5 y K7 seleccionados del CAPITULO 6. Ademas, se van a analizar
los casos 1y 2 introducidos en el mencionado capitulo.

7.3.6. ESTABILIDAD ROBUSTA

La incertidumbre que genera el modelo debido a dindmicas no modeladas, hace que el
modelo nominal se transforme en un conjunto de plantas. La estabilidad del sistema
nominal no garantiza que el conjunto de posibles plantas lo vayan a ser. El anélisis
permitird determinar el rango de estabilidad del sistema para el conjunto de plantas.

El anélisis esta basado en el esquema de interconexion mostrado en la Figura 7.17, en
donde M representa el sistema y A la incertidumbre. El andlisis de la robustez de un
sistema de control con incertidumbres esta basado en considerar que el sistema M , en
que esta incluido el controlador, es “visto” por la incertidumbre A. So6lo interesa conocer
como la perturbacion ve al sistema, ya que tanto referencias como perturbaciones no
afectan a la estabilidad [2004, Hoekstra].
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Figura 7.17: Representacion genérica de las perturbaciones, planta y controlador.

En la Figura 7.17 w y z representan las sefiales de la perturbacion, d y e representan
errores diversos y u ey representan las sefiales de entrada y salida respectivamente. De
forma adicional se considera que la matriz M esta compuesta por el lazo inferior que
interconexiona el controlador K con el modelo del vehiculo rigido-flexible, dado por

M=F (G, K). El sistema M seré estable para todas las incertidumbres A si y solo si:

,u[M (Ja))]<1 V.

La matriz A que representa las incertidumbres dadas por la ecuacion (7.10), se genera
como una matriz diagonal [2001, Balas]. De esta forma se representa la incertidumbre
como estructura, pudiendo ser los elementos de la matriz iguales o diferentes, estando

representados por:

A(s)=| 0 &,(s) O (7.10)

Las o, (s) de la expresion anterior representan incertidumbres conocidas para el sistema.

Para el tipo de incertidumbres estructuradas se va utilizar el andlisis u, o del valor
singular estructurado para M dado por:

(7.11)

#(M)

Para los calculos de la estabilidad robusta s6lo es necesario considerar la submatriz M,
por lo que la transformacion considerada es la de la Figura 7.18.
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Figura 7.18: Transformacion lineal utilizada para la medida de estabilidad
robusta.

Los andlisis de estabilidad robusta se han efectuado para los casos 1 y 2 y con
incertidumbres real y compleja. El objetivo de estos analisis es valorar el
comportamiento robusto de estos controladores y determinar la influencia del
amortiguamiento forzado en el modo de flexién (caso 2 del analisis) en la estabilidad
del sistema. Las graficas representadas por la Figura 7.19 y Figura 7.20 representan el
andlisis de estabilidad robusta para los casos 1 y 2 respectivamente y para los
controladores K1, K5y K7.

De los datos mostrados, se observa que para el caso 1 de la Figura 7.19 el controlador
K7 no tiene robustez a la estabilidad, mientras que los dos anteriores K1 y K5 si son
robustos.

Estabilidad Robusta(Incertidumbre Real)

mu, Limites Superior e Inferior

rad/sec

Figura 7.19: Estabilidad Robusta - Caso 1 — Incertidumbre Real.

En lo que al caso 2 se refiere, se observa de la Figura 7.20 que el comportamiento es
similar al caso anterior pero con ligeras diferencias. Los controladores K1 y K5 son
estables mientras que el controlador K7 gana estabilidad a ciertas frecuencias.
Analizando la grafica con mayor detalle se observa que el pico superior del analisis
dispone de un valor muy bajo a frecuencias proximas a la del modo de flexién (27
rad/seq).

214



Estabilidad Robusta(Incertidumbre Real)
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Figura 7.20: Estabilidad Robusta - Caso 2 — Incertidumbre Real.

Del andlisis anterior se puede concluir que para los ensayos del sistema con
incertidumbre real los controladores que permanecen estables para los dos casos son el
K1y el K5, mientras que el controlador K7 dentro de su inestabilidad se hace estable a
ciertas frecuencias.

Los valores de cero en los limites inferiores de las graficas del analisis p conllevan una
diferencia apreciable entre los limites de cada controlador. Esta situacion sélo se
produce cuando la incertidumbre es real. La diferencia entre los limites superior e
inferior del analisis se puede reducir afiadiendo cierta cantidad de incertidumbre
compleja.

Los ensayos con incertidumbre compleja se muestran en la Figura 7.21 y Figura 7.22.
Concretamente para el caso 1 la estabilidad robusta tiene el mismo comportamiento que
en caso de incertidumbre real, es decir, los controladores Los controladores K1 y K5
son estables, permaneciendo inestable el controlador K7. De los datos presentados en la
Figura 7.21 se observa que se presenta un pico de ganancia proxima al valor uno en el
controlador K5 y a la frecuencia del modo de flexion. Esto implica que el sistema se
hace muy sensible a inestabilidad a la mencionada frecuencia. A diferencia de lo que
sucedia en el andlisis con incertidumbre real, con la incertidumbre compleja coinciden
los limites superior e inferior del anlisis p.
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tema que permanece estable es el K1, mientras que los sistemas K5 y K7 son

Figura 7.21: Estabilidad Robusta - Caso 1 — Incertidumbre Compleja.
inestables. Concretamente el pico de ganancia del controlador K5 se ha incrementado a

La Figura 7.22 muestra los resultados relacionados con el caso 2. En esta situacion el
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Figura 7
Cada uno de los graficos anteriores de los distintos analisis p realizados facilita

perturbacion que desestabilice el sistema. Esta informacion nos permite conocer la
informacion sobre los valores maximos de pico para cada uno de los controladores. La
perturbacion desestabilizadora tiene la misma estructura que A, con estructura diagonal

Es interesante conocer a partir de los analisis anteriores el valor mas pequefio de la
sensibilidad de los sistemas en lazo cerrado.



y con valor . El denominador de esta expresion representa el pico

max,, 41, (M (jo))
maximo del analisis p, y su inverso normalizado segun la norma H_ es la perturbacion

mas pequefia que puede desestabilizar el sistema en lazo cerrado. En la Tabla 7.3 este
dato estd representado por 1/pkvnorm. La Tabla 7.3 muestra los valores de pico
normalizados y sus inversos correspondientes al analisis de estabilidad robusta
presentado en las graficas anteriores. Esto implica que se garantiza estabilidad en el
sistema en lazo cerrado para valores de p con incertidumbre diagonal que se encuentren
por debajo de 1/pkvnorm. En este sentido el controlador que admite mas perturbacion
con incertidumbre real es el K5 para ambos casos, exceptuando el controlador K1 que
sirve como referencia. La situacion se repite en los casos con incertidumbre compleja.
Comparando los resultados del controlador K5 se observa que con incertidumbre real el
margen de desestabilizacidn es mayor que con incertidumbre compleja.

Incertidumbre real Incertidumbre compleja
Controlador | Caso

pkvnorm 1/pkvnorm pkvnorm 1/pkvnorm
K1 2.3200e-001 | 4.3104e+000 | 5.3653e-001 1.8638e+000
KS 1 2.6503e-001 | 3.7732e+000 | 1.3953e+000 7.1669e-001
K7 1 1.4351e+001 | 6.9683e-002 | 2.3866e+001 4.1901e-002
KS 2 3.4801e-001 | 2.8735e+000 | 4.1157e+000 2.4297e-001
K7 2 8.4623e+000 | 1.1817e-001 | 1.4304e+001 6.9911e-002

Tabla 7.3: Valores de pico normalizados y sus inversos para los controladores K1,
K5y K7.

En conclusion el controlador K5 es estable con incertidumbre real para los casos 1y 2y
se desestabiliza en caso 2 con incertidumbre compleja. En cuanto al controlador K7 la
situacion estd marcada por la inestabilidad para ambos tipos de incertidumbres. Los
valores numeéricos verifican los datos graficos, ya que el controlador K7 dispone de un
rango mas estrecho para inestabilizarse que el controlador K5.

7.3.7. COMPORTAMIENTO ROBUSTO

El comportamiento robusto en si mismo, es una medida de la habilidad del vehiculo
controlado para mantener su comportamiento nominal en presencia de perturbaciones al
sistema. Matematicamente estas perturbaciones se manifiestan como alteraciones de los
elementos de las matrices de estado A y de control B. Por tanto, el problema es
establecer mediante algun método el cambio que se producira tanto en los autovalores
como en los autovectores del sistema frente a ligeros cambios en los elementos de las
mencionadas matrices. Si el comportamiento robusto pudiera ser incrementado, el
mismo sistema de control operaria sobre un rango mayor de perturbaciones.

El problema del anélisis del comportamiento robusto se centra en determinar si el
sistema en lazo cerrado satisface las especificaciones nominales para el conjunto de
plantas mencionado. La Figura 7.23 muestra de forma gréfica la transformacion que se
va a utilizar para realizar el analisis del comportamiento robusto.
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e M d

Figura 7.23: Transformacion lineal utilizada para la medida del Comportamiento
Robusto.

El sistema M(s) de la Figura 7.23 se supone que es estable, puesto que se ha obtenido
del modelo nominal, junto con su controlador. Para determinar el comportamiento
robusto por medio de un andlisis p, se ha de cumplir que para cualquier valor de la

frecuencia #(M)<1, Vo.

Si esta condicion se cumple el sistema es estable y por tanto dispone de un
comportamiento robusto aceptable. Como en el analisis de estabilidad robusta, en este
se generan incertidumbres reales y complejas.

El primer andlisis de comportamiento se realiza con incertidumbre real. Para el caso 1
los resultados se muestran en la Figura 7.24. En ella las graficas muestran que los tres
controladores tienen un comportamiento robusto, y que los valores maximos alcanzados
no llegan al 25% del valor maximo marcado como objetivo. Los limites inferiores con
valor cero indican que no se ha encontrado ninguna perturbacion que modifique el
comportamiento del sistema.
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Figura 7.24: Comportamiento Robusto - Caso 1 — Incertidumbre Real.

La Figura 7.25 presenta los resultados para el caso 2. En esta los datos presentan la
misma situacion anterior, esto es, todos los controladores se mantienen por debajo del
25% del valor maximo marcado como objetivo. De las dos gréficas anteriores se
desprende que el controlador K7 es el que més oscila en los valores maximo de pico. No
obstante, su comportamiento es robusto.
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Comportamiento Robusto - Caso 2 — Incertidumbre Real.

Figura 7.25

En lo que ha incertidumbre compleja se refiere los resultados graficos se muestran en la

Figura 7.26 y Figura 7.27 para los casos 1 y 2 respectivamente. La situacion ha
cambiado compardndola con la simulacion con incertidumbre real. En el caso 1y 2 el

comportamiento de los controladores K1 y K5 es idéntico, coincidiendo sus valores para

los valores maximos y minimos del anélisis p. Sin embargo el controlador K7 tiene un
comportamiento distinto. En el caso 1 pierde la robustez a frecuencias medias, ver
Figura 7.26. Mientras en el caso 2 el sistema permanece robusto pero con un pico en el

controlador K7 proximo a 0.8 a frecuencias medias.

Comportamiento Robusto(Incertidumbre Compleja)
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Figura 7.26: Comportamiento Robusto - Caso 1 — Incertidumbre Compleja.

219



Comportamiento Robusto(Incertidumbre Compleja)

N

— - — -+

I

— 4+ 4+

0.6F--

louau| 8 Jjouadns sauwi ‘nw

rad/sec

Figura 7.27: Comportamiento Robusto - Caso 2 — Incertidumbre Compleja.

El comportamiento robusto por tanto estd garantizado tanto para incertidumbres

complejas como reales, ya que sus valores estan por debajo del valor unitario.

7.3.8. COMPORTAMIENTO NOMINAL

Este analisis se ha realizado para incertidumbres reales y complejas, al igual que en el
andlisis de estabilidad y de comportamiento robusto. En cuanto a perturbaciones de

caracter real, los resultados graficos se muestran en la Figura 7.28 para el caso 1y en la

Figura 7.29 para el caso 2. Los datos graficos muestran que el controlador K7 es

inestable tanto para el caso uno como para el caso 2 en todo el rango de frecuencias
considerado. El controlador K5 es estable en el caso 1 mientras que en el caso 2 alcanza

en valor uno del analisis a las frecuencias proximas a 100 rad/seg, inestabilizando el

sistema.
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Figura 7.28: Comportamiento Nominal - Caso 1 — Incertidumbre Real.
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Figura 7.29: Comportamiento Nominal - Caso 2 — Incertidumbre Real.

En los analisis con incertidumbres complejas, la situacion para el controlador K7 no

cambia. En lo que al controlador K5 respecta se mantiene estable en el caso 1,
presentando un pico de valor proximo a uno en la frecuencia de 30rad/seg, esto es,

lo, ver Figura 7.30. El

ICU

s

del veh

on

la frecuencia del modo de flexi
controlador K5 en el caso 2 tiene un comportamiento nominal inestable a frecuencias

por encima de 15 rad/seg y hasta 300 rad/seg aproximadamente, ver Figura 7.31 . Esto

7

proxima a

indica que el comportamiento en el modo de torsion que estéa en 400 rad/seg se mantiene

estable en el caso nominal.
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Figura 7.30
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Figura 7.31: Comportamiento Nominal - Caso 2 — Incertidumbre Compleja.

En resumen, el controlador K7, segln este analisis tiene un comportamiento nominal
muy sensible que podria ser inestabilizado por cualquier tipo de perturbacion. Este
comportamiento se mantiene para incertidumbre real y compleja. El controlador K5
tiene un comportamiento nominal aceptable en el caso 1 tanto para incertidumbre real
como compleja y presenta picos de inestabilidad con ambos tipos de incertidumbre para
ambos casos.

7.3.9. ESTUDIO DEL CONTROLADOR K5

Los anélisis u realizados sobre los controladores K5 y K7 para los casos 1y 2 ensayados
en el CAPITULO 6 han permitido conocer mas a fondo el comportamiento de los
sistemas en lazo cerrado. Los analisis han permitido conocer el comportamiento robusto
y la estabilidad de los mismos. Los datos han mostrado que el comportamiento del
sistema en lazo cerrado con el controlador K5 es menos critico que con el controlador
K7. Merece la pena profundizar ain mas en el sistema con este controlador y comparar
especificamente su comportamiento para los casos 1y 2 recopilando la informacién de
la seccion anterior. La estabilidad robusta con incertidumbre real se muestra en la
Figura 7.32. Se observa que el pico més elevado del valor p se presenta por frecuencias
comprendidas entre la frecuencia de flexion y la torsion. Pero de ningiin modo, este pico
afecta a la estabilidad, ya que se encuentra muy por debajo del valor limite. Tanto el
caso 1 como el caso 2 tienen un comportamiento similar, permaneciendo estable el
sistema en los dos casos.
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Figura 7.32: Estabilidad Robusta — Incertidumbre Real.

En cuanto al comportamiento robusto con incertidumbre real, ambos sistemas siguen

una trayectoria similar, ver la Figura 7.33. En ninglan caso el sistema deja de ser

robusto, pero se observa que en el caso 1 el controlador presenta valores por encima de

cero a frecuencias en torno a 80 rad/seg mientras que en el caso 2 esto sucede a

frecuencias altas por encima de la frecuencia de torsion. Este tipo de respuestas graficas
indican que los valores de u son muy pequefios y que a las frecuencias de interés el

sistema es robusto.
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Figura 7.33: Comportamiento Robusto — Incertidumbre Real.

El

incertidumbre real.

comportamiento del caso 1 es estable con valores de p por debajo del 50% del valor
maximo. En el caso 2 se alcanza el valor maximo de uno a frecuencias comprendidas
entre los modos de flexion y de torsion. Esto implica que cualquier incertidumbre que
afectara al sistema en este rango de frecuencias inestabilizaria el sistema, presentando

La Figura 7.34 muestra el comportamiento nominal con
mayor sensibilidad en este rango.
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Figura 7.34: Comportamiento Nominal — Incertidumbre Real.

Los resultados recopilados para la incertidumbre compleja se muestran en los siguientes

inestable a frecuencias medias y altas, presentando un pico elevado en

gréaficos. La Figura 7.35 presenta los resultados de estabilidad robusta. En el caso 2 el

sistema se hace

el caso 1 a la frecuencia de 30 rad/seg. Este resultado presenta inestabilidad al

compararlo con los resultados para el andlisis con incertidumbre real.
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35: Estabilidad Robusta — Incertidumbre Compleja.

Figura 7

La Figura 7.36 presenta los resultados de comportamiento robusto. La respuesta
frecuencial del andlisis indica que ambos casos coinciden y que el sistema en lazo

cerrado es robusto para el rango de frecuencias analizado.
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los resultados para estos controladores obtenidos en el CAPITULO 6 respecto de la

rad/seg
Comportamiento Nominal — Incertidumbre Compleja.

.
.
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Figura 7
sencillo analisis también basado en la comparacion de resultados. Se trata de comparar

sensibilidad de los autovalores y el niUmero de condicion. La Tabla 6.45 presenta estos
resultados, a partir de los que se observa que la sensibilidad de los autovalores del

Respecto de la comparacién de los controladores K5 y K7 se puede llevar a cabo un



controlador K5 es menor que los del controlador K7 y el nimero de condicion del
controlador K5 es menor que el del K7. La Tabla 7.4 presenta los datos recopilados de
la Tabla 6.45. Estos datos, que fueron tomados como indice basico de robustez, quedan
verificados por los datos obtenidos del andlisis p, en los que el sistema K5 presenta
mayor grado de robustez.

Caso | Controlador | Modos Autovalores Obtenidos SNSRIl 6 L0 Nume.r (2 d N
Autovalores Condicion
Alabeo -6.15e-002 + 3.48e-002i 1.4487e+001
Cabeceo -8.67e-002 + 3.24e-002i 1.5561e+001
K5 Guinada -2.90e-001 + 2.90e-001i 2.0550 419.22
Flexion 0.0 £ 2.70e+001i 1.3532e+001
Uno Torsion 0.0 + 4.00e+002i 2.0000e+002
Alabeo -6.1463e-002 + 3.3611e-002i 3.5249e+002
Cabeceo -8.4769e-002 + 3.0235e-002i 5.2957e+002 2147 7885
K7 Guinada -2.8983e-001 + 2.8997e-001i 2.1017e+002 '
Flexion 1.6101e-002 + 2.6994e+001i 1.3809e+001
Torsion 0.0 + 4.00e+002i 2.0000e+002
Alabeo -6.1457e-002 + 3.4821e-002i 1.7567e+001
Cabeceo -8.6730e-002 + 3.2408e-002i 1.5561e+001
K5 Guifada -2.90e-001 + 2.90e-001i 3.7327e+001 421.6613
Flexion -10.0 + 2.70e+001i 1.9148e+001
Dos Torsion 0.0 + 4.00e+002i 2.0000e+002
Alabeo -6.1407e-002 + 3.4807e-002i 1.3861e+002
Cabeceo -8.6421e-002 + 3.2386e-002i 6.0353e+002
K7 Guiiada -2.8973e-001 + 2.8999e-001i 4,9269e+002 2647.2611
Flexion -9.9882 + 2.70e+001i 2.5570e+001
Torsion 0.0 + 4.00e+002i 2.0000e+002

Tabla 7.4: Sensibilidad de los Autovalores y Niumero de Condicion para los
Controladores K5 y K7.

En conclusién, los analisis comparativos del controlador K5 para los casos 1 y 2
permiten determinar que la estabilidad robusta es estable con incertidumbre real e
inestable con incertidumbre compleja a frecuencias proximas al modo de flexion. En
cuanto al comportamiento robusto, los datos muestran las mismas respuestas y mismos
valores de p tanto con incertidumbres reales como complejas. Y por ultimo, el
comportamiento nominal es adecuado, por debajo del limite maximo de uno para el caso
1, presentando criticidad en el caso 2 tanto con incertidumbre real como compleja.

7.4. MEJORA DE LA ROBUSTEZ DEL SISTEMA

Segun [2002, Magni] cuando las matrices del sistema A, B, C, y D estan sujetas a altas
variaciones el problema de mantener la estabilidad y el comportamiento del sistema se
enmarca dentro de la robustez del sistema. Si por el contrario las variaciones propias del
sistema en lazo cerrado son de una dimension pequefia el concepto es el de
“insensibilidad”, y en sentido contrario el de sensibilidad.

En el sentido de reducir la sensibilidad de los autovalores frente a perturbaciones las
ideas reflejadas en [1998, Liu] ponen de manifiesto la necesidad de posicionar los
autovalores en ciertas regiones del plano complejo. Conceptos adicionales de posicion
optima de los autovalores introducidas por la denominada forma YJB en honor a sus
autores (Youla, Jabr y Bongiorno) excluye el concepto de sensibilidad tratados por los
métodos EA. Hasta ahora los indices tratados en el CAPITULO 6, como son los de
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sensibilidad de los autovalores y numero de condicion se encuentran mas relacionados
con la sensibilidad del sistema que con la robustez. Sélo el anélisis p esta relacionado
con la robustez. Aunque segun se ha mostrado en la seccidn anterior los resultados estan
directamente relacionados. Aunque en los trabajos de [1998, Liu] se manifiesta que la
reduccion de sensibilidad no esta relacionada con la robustez del sistema, los datos han
manifestado justamente lo contrario, segun los analisis realizados a los controladores K5
y K7. Segun [2002, Magni] una mejora en la medida de la sensibilidad puede resultar en
una degradacion significante de la medida de robustez sobre el dominio de la
frecuencia.

Las técnicas utilizadas para el disefio de sistemas robustos con métodos EA conjugan el
disefio de sistemas en el dominio del tiempo y en dominio de la frecuencia. Esto Gltimo
se consigue minimizando funciones de coste como indices de robustez expresados en el
dominio de la frecuencia, en lo que se denomina disefio de control multiobjetivo. Las
técnicas empleadas incluyen el disefio de sistemas de control robusto H_ junto con

algoritmos genéticos.

Desde un punto de vista puramente practico, la obtencién de un sistema robusto se
centra en la minimizacion del indice u. Esto se consigue optimizando el controlador K o
calculando la matriz de perturbaciones A que permita reducir el mencionado valor
singular. En este caso estariamos ante un proceso iterativo que tiene como objetivo
obtener la solucion optima. Aunque los resultados del andlisis u muestran que este valor
es diferente para los controladores EA obtenidos por diferentes métodos. Luego en si
mismo, es factible pensar que el proceso de obtencién del controlador introduce
aspectos relacionados con la robustez del sistema, mediante una mejora de su
sensibilidad.

7.5. CONCLUSIONES

Este capitulo se ha dedicado a analizar la robustez del sistema con los controladores
seleccionados del CAPITULO 6. Por tanto, trata de complementar el disefio de los
controladores por el método EA, analizando la estabilidad robusta, el comportamiento
robusto y el comportamiento nominal.

Se ha determinado la influencia paramétrica de los elementos de la matriz de estado y su
relacion con los modos del sistema. Este estudio permite conocer la influencia de cada
uno de ellos sobre los modos, y como se ven afectados estos frente a cualquier variacion
de tipo paramétrico. Cualquier perturbacion que afecte a los parametros del sistema
tendra su repercusién sobre los modos del mismo.

Se han introducido en este estudio los margenes de ganancia y fase del sistema nominal,
determinando que estos no ofrecen la suficiente garantia de que el comportamiento del
sistema sea estable frente a perturbaciones e incertidumbre. Asi mismo, se ha observado
que estos andlisis en sistemas MIMO pueden conducir a informaciones no correctas
debido a la repercusién interna de los modos del sistema.

Este hecho ha motivado que el analisis de robustez se halla llevado acabo por medio del
analisis p. Este método ha sido aplicado a todos los controladores disefiados. Se ha
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observado que los datos se corresponden con los de robustez basica contenido en el
CAPITULO 6. Aungue en este capitulo se utilizo como indice de robustez el nimero de
condicidn, con el andlisis u los datos coinciden.

Las simulaciones han sido realizadas con incertidumbres de caracter real y complejo. Si
bien las incertidumbres de tipo complejo ofrecen soluciones mas conservadoras en el
calculo del valor u, desde el objetivo de este analisis es valido ya que permite conocer
aquellas frecuencias a las que el sistema puede perder la estabilidad o no disponer de un
comportamiento adecuado.

De los célculos llevados a cabo se ha determinado que la estabilidad robusta se consigue
para todos los controladores, pero que algunos de ellos muestran valores singulares
alrededor de las frecuencias de los modos flexibles. La situacion se reproduce en el
analisis del comportamiento nominal y robusto.
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CAPITULO 8

CONCLUSIONES

Esta tesis ha cubierto los aspectos basicos y fundamentales de los sistemas rigido-
flexibles con una aplicacion muy determinada relacionada con los vehiculos espaciales.
En particular se ha materializado esta aproximacion con un satélite flexible, compuesto
de una parte rigida y otra deformable, como son los paneles solares.

El tema de la flexibilidad en vehiculos para diversas aplicaciones estd de completa
actualidad a juzgar por la bibliografia referenciada. Esto lleva inexorablemente a definir
y disefiar diferentes estrategias de control, que conducen al disefio de diversas leyes de
control por diferentes métodos, y que tienen como principal objetivo la atenuacion y
falta de excitacion de los modos de vibracién de este tipo de vehiculos. De forma
conjunta al analisis de vehiculos flexibles discurre el estudio y analisis de nuevas
estrategias de control que permitan optimizar la utilizacion de los mismos.

En particular esta tesis se ha centrado en el disefio de leyes de control basadas en un
método de andlisis y sintesis modal como el denominado de Asignacion de
Autoestructuras (EA). Este método, desde la perspectiva del disefio de controladores y
aplicaciones determinadas, se postulaba como el mas interesante para el proposito
principal de la tesis, que es obtener desacoplo de los modos rigidos frente a los flexibles
de cualquier vehiculo flexible, atenuando o haciendo desaparecer las vibraciones de los
elementos flexibles adosados al cuerpo principal del vehiculo.

Uno de los desafios mas importantes que han aparecido ha sido el desarrollo de un
modelo matematico dindmico representativo del sistema real. Esta fue la intencion
inicial, para lo cual en el modelo matematico no se simplificaron los modos de
deformacion de los elementos flexibles. De hecho se han tenido en cuenta las posibles
deformaciones de los paneles solares, tal como la deformacion por flexion y por torsion.

A partir de este modelo se han realizado diversos disefios de controladores por métodos
EA, pero siempre teniendo como idea principal el desacoplo de los modos dindmicos
del sistema. Todas las simulaciones se han realizado sobre el sistema lineal y no lineal.
Ademas, el desarrollo de las simulaciones ha finalizado con un anélisis de robustez del
sistema, realizado por analisis p.

Se han utilizado las técnicas mas habituales de asignacion de autoestructuras para el
disefio de los controladores del CAPITULO 6. Se han utilizados técnicas de proyeccion,
técnicas iterativas y de minimizacion de funciones de coste. Independientemente de las
técnicas utilizadas el objetivo no se ha perdido, desacoplar los modos del sistema y
obtener cierto grado de robustez en el sistema.

Todos los controladores obtenidos en el CAPITULO 6 han requerido la definicion de
una autoestructura deseada. Respecto de los autovalores deseados de los modos
orbitales se ha seguido la estrategia de requerir unos autovalores amortiguados, frente a
la estrategia seguida para los modos de deformacidon, en que los autovalores deseados
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permanecen en la misma posicion que en lazo abierto. Se han valorado diferentes
soluciones, algunas de las cuales podian conducir a inestabilidad en el sistema.

En cuanto a los autovectores, se ha perseguido el propdsito de obtener desacoplo. Los
elementos que han requerido desacoplo en cada uno de los autovectores siempre ha sido
menor que el nimero de entradas al sistema. Esta caracteristica esta relacionada con el
tipo de vehiculo analizado.

Las autoestructuras obtenidas practicamente han estado muy proximas a las
autoestructuras requeridas, lo que implica que las funciones utilizadas permiten
asegurar, por ejemplo, los mismos autovalores que los deseados. Esta caracteristica
conlleva algun coste, como por ejemplo perder el desacoplo de los modos o esfuerzos
de control elevados en algunos métodos.

Respecto de la técnica de Asignacion de Autoestructuras se ha de mencionar que sigue
siendo una técnica en continuo analisis, ya que en la literatura especializada aparecen
aplicaciones y mejoras de la misma.

Las deformaciones causadas en los elementos adosados a satélites, considerados
flexibles han sido y son objeto de estudio continuo por parte de los investigadores del
sector. Concretamente en los trabajos aqui presentados, y bajo el método de
deformacion considerado, modos supuestos, se ha demostrado que la deformacion esta
intimamente relacionada con las perturbaciones aplicadas a los elementos flexibles. Se
considera por tanto que bajo la denominacion de perturbacién se encuentran las
maniobras de actitud y las perturbaciones externas debidas a la 6rbita desarrollada.

De forma adicional, también se ha demostrado que las deformaciones causadas en los
paneles solares debidas a perturbaciones externas causan errores de apuntamiento y
actuando por tanto el subsistema de control de actitud para corregir la situacion. Esta
caracteristica es debida al acoplamiento existente entre los modos del sistema.

Se ha de mencionar que los investigadores en deformaciones en estructuras tratan de
aportar sus experiencias en la literatura especializada, sobre todo en cuanto a atenuacién
y supresion de vibraciones. En particular un area de interés estd en las técnicas
empleadas en la colocacién de sensores y actuadores.

El método seguido en esta tesis, referido al analisis del sistema y sintesis de
controladores, ha permitido conocer en profundidad las importantes caracteristicas de
este tipo de vehiculos. Se concluye, en este aspecto que el conocimiento exhaustivo,
realizado por un anélisis modal, permite disponer de méas y mejores datos para el disefio
y desarrollo del controlador.

El método seguido en lo que se refiere a disefio de controladores ha permitido valorar
los aspectos inherentes a la técnica EA y observar como a partir de los mismos datos se
obtienen diferentes controladores. Esto conlleva ligeras diferencias en el
comportamiento del sistema en lazo cerrado, que pueden afectar a la estabilidad. Por
tanto, diferentes controladores ofrecen diferentes comportamientos frente a la
sensibilidad y a la robustez del sistema.
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Aunque en el desarrollo del método, identificando los autovalores y autovectores
deseados, siempre se ha perseguido obtener el maximo desacoplo de los modos, siempre
se ha trabajado con la idea adicional de dotar al sistema de cierto grado de robustez.

A lo largo del CAPITULO 6 se ha mostrado que en el analisis de los controladores
disefiados se ha utilizado una referencia basica, como es el nimero de condicion de la
matriz de autovectores del sistema en lazo cerrado, para conocer un dato basico de
robustez. Este dato basico ha sido utilizado para seleccionar aquellos controladores que
presentaban mejores prestaciones. Este método ha resultado Util, ya que el andlisis real
de robustez por medio del analisis p, ha permitido verificar los resultados.

Las simulaciones del CAPITULO 6 también han permitido verificar el modelo no lineal
mediante comparacion con el sistema linealizado. Estos ensayos han sido realizados en
el Grupo dos de ensayos, en los que se han comparado ambos modelos. Los resultados
mostraron similares tendencias para los dos modelos lo que indica su ideoneidad.

El CAPITULO 7 que se ha dedicado al andlisis de la robustez del sistema ha verificado
que el controlador disefiado con la mencionada técnica de proyeccion ha obtenido los
mejores resultados de robustez. Las simulaciones de analisis de robustez se han
realizado para verificar el comportamiento nominal, el comportamiento robusto y la
estabilidad robusta. En los ensayos se ha verificado que los datos obtenidos concuerdan
con el indice basico de robustez utilizado, esto es el numero de condicion.

A lo largo de la tesis, ademas de requerir ciertas condiciones de trabajo a un vehiculo
rigido-flexible, se ha presentado un método de analisis y sintesis basado en las técnicas
de Asignacion de Autoestructuras. Como se ha mostrado el método ha consistido en la
fase preliminar en el andlisis del sistema en lazo abierto y en la identificacion de los
modos del sistema, esto es un andlisis modal. Estos datos han servido como la mejor
referencia para requerir el comportamiento del sistema en lazo cerrado y establecer los
criterios de disefio. EI método ha continuado con la definicién de la autoestructura
deseada y el disefio de la ley de control por diferentes métodos. La verificacion del
comportamiento del sistema en lazo cerrado ha permitido comprobar los requisitos del
sistema. El procedimiento de disefio finalizaba con el analisis de robustez del mismo.

En lo que a trabajos futuros se refiere, es interesante resaltar los aspectos relacionados
con la robustez del sistema. Utilizar métodos de asignacion de autoestructuras basados
en algoritmos geneticos, técnicas QFT o procesos de ortogonalizacion de los
autovectores se vienen presentando en la literatura reciente. Concretamente los métodos
de ortogonalizacién se postulan de nuevo como métodos de obtener baja sensibilidad en
la autoestructura.
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ANEXO |

OBTENCION DE LAS ECUACIONES DINAMICAS DEL MODELO RIGIDO.

Este anexo desarrolla las ecuaciones dindmicas del sistema considerandolo rigido. Los
paneles solares se consideran rigidos, no existen por tanto deformaciones.

La ecuacién de Euler que determina el movimiento del satélite es la siguiente, basada en
su movimiento angular en coordenadas inerciales es:

T=H,=H,+@H,

El vector T estd compuesto de los pares de control y de los pares de fuerza
perturbadores correspondientes a la orbita y a la posicion en la orbita del satelite.

T=T.+T,
Respecto del momento angular del satélite, estd compuesto de la suma del momento

angular del satélite mas el momento angular de los elementos de intercambio de
momento angular, tal como las ruedas de reaccion:

H=H,+h,
HX
Hg =| H,
:
hWX
h,=| h,,
h

Asi la ecuacidn general del movimiento del satélite en ejes cuerpo queda planteada de la
siguiente forma [1990, Wertz]:

T=H,+h +&AH, +@AR,

H, +HWX+(a) h, —o hy)+(a) h,, — @ hwy)

TX y'z z z
T= T, |= HY +hwy+(a)zhx—a)xhz)+(a)zhwy a)xhwx)
T,

H, +hwz +(a) h,—w hx)+(a)xhwy—a)thx)

Xy y

De las posibles perturbaciones a que se encuentra sometida el satélite, se considera la de
gradiente de gravedad en el siguiente calculo por estar esta siempre presente con una
elevada influencia, en érbitas de baja cota [1997, SIDI]:
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o, -—o,0l, +0,0,l, =G, +T,
o, +o,0,l -0, =G, +T,

o, -0/l +0,0,, =G,+T,

Lg+402(1, -1 o+ (1, -1, -1,)=T,
1,0 +3w5(1, - 1,)0 =T,
L+l +1, =1, )+ @2p(l, - 1,)=T,

La ecuacion de Euler linealizada puede hacerse extensiva a la instalacion de las ruedas
de reaccion. En este caso aparecen términos relacionados con el momento angular de la

rueda y su derivada, h,yh,,.

Ld+4aip(1, -1, )+a, (1,-1,-1, )y +h, —mph, =T,
1,0 +3a;(1,-1,)0=T,+h,,
L+, (L, +1,-1,)d+a5 (1,1, )w +h, +@h,, =T,
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ANEXO I

ECUACIONES DE LAGRANGE PARA EL MOVIMIENTO DEL SISTEMA.

En el desarrollo de la formulacién lagrangiana para el sistema sometido a las acciones
de la gravedad terrestre ha de tenerse en cuenta la velocidad angular del satélite,
trasladada desde ejes cuerpo a ejes inerciales.

oi

p| |0 | [o, —yrsend + sen’d + ¢ — w, cos Gseny
o =of+a =| q |+ oy |=| @, |=|  ysengcosd+6cosp—a, CosPCosy — m,sengsendseny
a)Z

r w;; W COS ¢ COS 6 — Bseng cos O + @,SeNng Cosy — w,cosgsendseny

Esta velocidad sera linealizada, teniendo en cuenta la hipotesis de angulos pequerios.

o, = ¢~y —y0 >0, ~ -y
a)yzé—a)oﬂf/qﬁ —>a')yz9
, =Y + 0yp— O 0, 2 + o,

Las coordenadas generalizadas seran las velocidades angulares alrededor de los ejes
cuerpo, junto con las componentes de deformacion debidas a la flexion y torsion de los
paneles solares:

u=[¢g 6 v a 1 q 5] a=[¢ 0 y 4 t 4 ©]

La energia cinetica total estd compuesta de las aportaciones del cuerpo del satélite
rigido, y la de los paneles solares, considerados flexibles:

T=T,,+T

Rig Flex
T _ 1 m 52 .2 s 2 1 I 2 I 2 I 2
Rig —E X"+ y +7Z +E <Oy + ya)y + oA

1&r, IXi Qxi¢ 21'-|Yi QYig
TFIex=EC_FIexion+EC_Torsion=5i=1[¢ q|}|:QXI mj||:q,i|+;§|:0 r|j||:QYI Jy.j|{r,i|

La energia potencial esta compuesta de las aportaciones de la gravedad terrestre, junto
con la obtenida por deformacion de los paneles solares:

V=V, +V,

“m - pu U ot
————tr(l1)+—R/IR
°© R, 2R ()2@ ot
En la expresion anterior R, = R,i +R,,] + Ry,K, representa la componente vertical local
de influencia de la gravedad. Sus componentes son las de la matriz de rotacion Ry, .
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| 0 O —send

RIIR =[-send sengcosd cosgcosd]| 0 1, O || senpcosd
0 0 |,]|cosgcosd
Z 1
VD = ED_Flexion D _Torsién — Z 2 q|2J' EI dé:‘l‘z—r IGK ) d.f
i=1 i0l

2 1
Vo ZZ[ F|q| + Kyl }
i=L

El lagrangiano se desarrolla a continuacion, obteniendo todas las componentes de
energia:

Q
d(oL) oL 1 Q
dt( j ou =Qu Qre = Q

Desarrollo del término correspondiente a u:

Se desarrollan las derivadas parciales de las componentes de energia cinética y potencial
respecto de las componentes de la derivada del vector de coordenadas generalizadas u.

o _ 0Ty 0T _ 0Taig (B proin * B roon)
oL T & Jau e an ou au
80 ou  ou 5_V:5Ve+%:

ou  ou  ou

N—R.igzla)aqx+la)a—w.y+la)aw.zzla)

op ~ag ag T ag T

oT

6—:;§’:Ixa)X aaa;“rlya)y a6.;'+Iza)z (20;2 =10,
Moy _| e, 000 1, 2% 21w
ou |oy oy TVoy oy U

Ty

aq;

oTay

o
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8TFIex _ . 1 I %i QXi ¢ i
aqi - g[g[o 1] |:Qx, mi :H:ql :| " Qx, ml i=1

gfieds 2

i i=1

d (al—j d (aT oV j d [aTRig + aT|:|ex _ aTRig + 6( EC_Flexion + EC_Torsion) _ aVG _ 8VD

dt dt\ou ou) dtl au  ou  au au au  au

i[a_l_-j:ii(lxwx—i_lxié—l_qu ) i( X+|Xi¢'+q.iQxi)

dtlog ) dts :
%[g;] gt.zil(l o, +1,0+1Q, ) i(l o, +1,0+EQ, )

dfoly_Jdfat) d, 1o
dt\ ou dtloy ) dt

d(oL) d& 2
il )aiesan-Sagm
d(oL) d 3 Y

E{a_r}}ﬁ;((g 0+1d, )= ;(Qyﬁﬂq\]yi)

Desarrollo del vector de coordenadas generalizadas u.

Se obtienen a continuacion todas las derivadas parciales de las componentes de energia
cinética y potencial respecto de las coordenadas generalizadas del vector u.

8T aTng 6TFIex _ aTRig 4 a( EC_FIexion + EC_Torsion)

oL_dT vV _Jou  au ou  au au
ou ou ou YA +8VD
ou ou ou
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Composicion de las matrices de Masa, Giroscopica y de Rigidez.

Con los resultados obtenidos se van a componer las matrices de masa, giroscopica y de
rigidez:

ou  dt ou ou ne

d(al_j_@_g oT-V)) a(T-V) d O(Taig + Triex —Vo = Vo) 6(TR,g+TFIeX—V -V,
dt ou dt| au

2

> (Lo, +1,8+6Q, ) [ @ (<1, +1, )y +g(-1,+1,) &} | +3¢(1,-1,)=0Q,

i=1

Zzl(lycby+Iyié+ﬁQyi)—3w§(lx—IZ)G:Qy
Iza)z _(_wa0¢+w§(lx_ly)W):Qz

.Z::( ¢+qm) IZZ:qIKE:O
ZZ:(Q 6+i3, )- iriKTizo

i=1 i=1

I+l + 1y, 0 0Q, 0 Q, 0714 0 0 I,-1,-1, 0 0 0 0][4] [4@2(l,~1,) 0 0 0o 0 o o]4][Q
0 L+ly+l, 0 0 Q, 0 Q,ld 0 0 0 000 0|4 0 3 (1 -1,) 0 0o 0 o o6l |Q
0 0 I, 0 0 0 o0ly I+l -1, 0 0 000 0y 0 0 G(l-1,) 0 0 0 0 ||v||Q
Qu 0 0m 0 0 0|l 0 0 0 000 0fq|+ 0 0 0 Ky 0 0 0 ||gl=|0
0 Q. 0 0 3, 0 of¢ 0 0 0 000 Ofp 0 0 0 0 Ky, 0 0fnr|]|o0
Qe 0 00 0 m o0 |q 0 0 0 000 0fg, 0 0 0 0 0 Kg O |0
0 Q, 00 0 0 I,k 0 0 0 000 0fg 0 0 0 0 0 0 Kyjlnl|o

Una vez que se han conformado las matrices, se representa de forma matematica
compacta la dindmica del sistema, como un sistema de segundo orden que tiene como
expresion:

Mii+Gu+Ku=Q,

En esta expresion Q. representa las fuerzas ejercidas sobre el satélite de caracter no

conservativo, entre las que se encuentran las acciones de control aplicadas para
controlar la actitud.
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ANEXO lll

DIAGRAMAS SIMULINK

En este anexo se presentan los diagramas Simulink correspondientes al modelo no
lineal. Este modelo se ha utilizado para obtener los diagramas de fase, y para realizar las
simulaciones del sistema no lineal.
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3.1.1.1. Subsistema phi - Subsistema A
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3.1.1.3. Subsistema phi - Subsistema A2
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3.1.2. Subsistema Theta.
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3.1.2.2. Subsistema Theta — Subsistema B1.
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3.1.2.4. Subsistema Theta — Subsistema B3
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3.1.3. Subsistema Psi.
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3.1.3.2. Subsistema Psi — Subsistema C1.
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3.2. Modos Flexibles
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3.2.2 Modos Flexibles — Subsistema r1.
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4. Modelo Lineal y No Lineal utilizado para comparacion de resultados.
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ANEXO IV

Este anexo describe las funciones de software utilizadas en el disefio y desarrollo de los

controladores del CAPITULO 6.

CONTROLADORES BASADOS EN METODOS DE PROYECCION.,

Controlador Caracteristicas Toolbox Técnica
Caracteristicas
. temporales . Proyeccién
stb_proj Realime?ntacién de [2002, Magni] Minir¥1a Energia
estados
. Proyeccion de . AS|gnag|c'>n
projea Autovectores [1999, Liu] recursiva
Proyeccion

Controlador: sfb_proj

Propdsito de la funcion: Calcula un controlador por realimentacion de estados por el
método de proyeccidn de la autoestructura en lazo abierto.

Entradas a la funcion:

- sys:sistema LTI . Seignoran las matrices C y D.

- Tr: tiempo de asentamiento.

- Damp: Coeficiente de Amortiguamiento Minimo para los autovalores en lazo
cerrado.

- key =='p" Proyeccion orthogonal de todos los autovectores.

- =='m". Asignacion de minima energia. C_ratio If the controllability

- C: Este coeficiente establece el grado de controlabilidad maximo de los
autovalores: Por defecto es 100.

Salidas de la funcion:
- K: Ganancia del controlador por realimentacion de estados.
- V,W,pol: Autoestructura asignada.

Llamada a la function: [k,V,W,pol] = sfb_proj(sys, Tr,Damp[,key[,C_ratio]]);

Descripcion: Los polos en lazo cerrado son automéaticamente seleccionados a partir de
los parametros de disefio que sirven como entrada a la funcion dados por el minimo
coeficiente de amortiguamiento y el tiempo de establecimiento. Los autovectores por la
derecha correspondientes a los autovalores en lazo abierto que satisfacen el tiempo de
asentamiento y el amortiguamiento requeridos son reasignados. Esta funcion sélo
trabaja con autovalores no repetidos en lazo abierto.
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Controlador: projea

Esta function calcula un controlador K por realimentacion de estados y por el método de
proyeccion. EIl controlador es obtenido por optimizacion de los autovalores y
autovectores por la derecha de (A+BK) a los deseados en la matriz de Jordan D, o a los
dados en el vector Rd.

Entradas a la funcion:
- A: Matriz de estado del sistema.
- B: Matriz de control del sistema.
- D: Matriz de Jordan para los autovalores deseados.
- Rd: Vector que contiene los autovectores deseados.

Salidas de la funcion:
- K: Matriz de ganancia del controlador.
- a: Vector de autovalores conseguidos en lazo cerrado.
- Ra: Matriz de autovalores por la derecha.
- Wa: Matriz de vector de parametros por la derecha.

Llamada a la function: [k,a,Ra,Wa] = projea(A,B,D, Rd);
Descripcion: Esta funcidon proyecta los autovectores deseados en el subespacio de

autovectores alcanzables por un método de minimos cuadrados basado en un criterio de
minimizacién de una funcién de coste.

CONTROLADORES BASADOS EN TECNICAS DE _ASIGNACION
RECURSIVA Y DESCOMPOSICION EN VALORES SINGULARES.

Controlador Caracteristicas Toolbox Técnica
Metodo de
Descomposicion en . descomposicion en
ofeasvd Valores Singulares [1999, Liu] valores singulares
(SVD)
Seleccion de . Asignacion
gpofea autovalores [1999, Liu] paramétrica
Asignacion Asignacion
pofea Paramétrica [1999, Liu] paramétrica
recursiva.

Controlador: ofeasvd.

Este controlador calcula un controlador por asignacion de autoestructuras por
realimentacion de la salida utilizando descomposicién en valores singulares (SVD).

Llamada a la funcion: K = ofeasvd(A,B,C,d,n1)
Entradas a la funcion:

- A, B, C: Matrices del sistema.
- d: Autovalores deseados.
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- N1: Indica la actualizacion de rango 1 o rango n, utilizada para minimizar la
sensibilidad del sistema en lazo cerrado.

Salidas de la funcion:
- K: Matriz del controlador.

Llamada a la function: [K,a] = ofeasvd(A,B,C,d,N1);

Descripcion: Esta funcion asigna los autovalores deseados por métodos KNV, método
0 0 método 1.

Controlador: gpofea.

Esta funcidén genera un controlador K por realimentacién de la salida, utilizando el
método de asignacion paramétrico genérico.

Llamada a la funcion: [K,a,Ra,La] = gpofea(A,B,C,d)

Entradas a la funcion:
- A,B,C: Matrices del sistema.
- d: Autovalores deseados.

Salidas de la funcion:
- K: Matriz del controlador.
- a: Vector de autovalores conseguidos.
- Ra: Matriz de autovectores por la derecha.
- La: Matriz de autovectores por la izquierda.

Llamada a la function: [K,a, Ra,La] = gpofea(A,B,C,d);
Descripcion: Esta funcion realiza una asignacion paramétrica genérica.
Controlador: pofea
Esta funcion calcula la matriz de ganancia de un controlador K por el método de
asignacion de autoestructuras por realimentacion de la salida paramétrico (Roppenecker
and O'Reilly, 1989).
Entradas a la funcion:
- A,B,C: Matrices del sistema.
- D: autovalores deseados.
- NZ1: Indica el método para minimizar la sensibilidad del sistema en lazo cerrado

mediante el rango 1 o n.

Salidas de la funcion:
- K: Matriz de ganancia del controlador.
- a: Autovalores alcanzados (conseguidos) del sistema en lazo cerrado.

Llamada a la funcion: [K,a] = pofea(A,B,C,d,n1)
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Descripcion: Esta funcién lleva a cabo una asignacion paramétrica del sistema A, B, C.

CONTROLADORES BASADOS EN TECNICAS DE ASIGNACION ROBUSTA.

Controlador Caracteristicas Toolbox Técnica
. Desacoplado y . Factorizacion QR y
rbsteig robusto [1998, Faleiro] método 0

Controlador: rbsteig

Entradas a la funcion:
- A,B,C: Matrices del sistema.
- Ad: Autovalores deseados.
- Vd: Autovectores deseados.
- -1: indice de autovectores.

Salidas de la funcion:
- K: Matriz de ganancia estatica del controlador.

Llamada a la function: [K] = rbsteig(A,B,C,Ad,Vd,-1)

Descripcion: Esta funcion utiliza técnicas de descomposicion QR para el célculo del

controlador.
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