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System stabilizacji potozenia niskoorbitalnego
satelity okotoziemskiego z uzyciem dwoch kot
reakcyjnych i magnetositownikow

Systemy stabilizacji dla satelitow o wysokich wymaganiach dotyczacych
precyzji orientacii, takich jak satelity komunikacyjne czy obserwacyjne, sg
zwykle realizowalne z uzyciem kot reakcyjnych. Najczesciej stosowana jest
kombinacja trzech kot wzajemnie do siebie prostopadtych (rozpinajacych
przestrzen R3) oraz czwarte — koto zapasowe. Taki system jest wspoma-
gany systemem magnetositownikdw uzywanym do zrzucania zmagazyno-
wanego w kotach momentu. Artykut porusza problem systemu stabilizacji
wykorzystujgcego jedynie dwa kota reakcyjne i uzywajgcego permanentnie
magnetositownikow jako kompensacji trzeciego kofa. Projektowanie systemu
jest wieloetapowe. Zawiera migdzy innymi stworzenie algorytmu propaguija-
cego potozenie na orbicie, etapy budowy modelu satelity zawierajgcego kota
reakcyjne oraz magnetositowniki, jak rowniez sposéb linearyzacji modelu
wokot potozenia wskazujgcego nadir. Powstaty system jest aproksymowany
jako periodyczny pod wzgledem zmian w zewngtrznym polu magnetycznym.
Periodycznosc jest wykorzystana do konstrukcji optymalnego kontrolera
z nieskoriczonym horyzontem. Poprawne dziatanie systemu, czyli stabiliza-
cja potozenia przy duzych odchyleniach poczatkowych, jak réwniez duzych
predkosciach katowych jest wykazana na drodze symulacji.
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W spolczesne satelity kosmiczne produkowane
z materialow najwyzszej jakoSci sa urzadzenia-
mi o coraz bardziej skomplikowanej strukturze. Pomi-
mo licznych modyfikacji majacych zapewnic stupro-
centowa wytrzymatos$¢ i przewidywalnos¢ zachowan
poszczegdlnych elementéw konstrukcyjnych, sateli-
ty wciaz ulegaja awariom i usterkom powodowanym
zarOwno przez czynniki zewnetrzne, jak i btedy pro-
jektowe.

Szczegolnie niebezpieczne sa uszkodzenia systemu
stabilizacji, poniewaz oznaczaja niemoznos¢ kontynu-
owania misji satelity, co najcz¢Sciej oznacza ogromne
straty finansowe (satelity komunikacyjne). Konieczne
jest wiec stosowanie roznorodnych rozwiazan w obre-
bie jednego satelity, wickszoS¢ ktorych jest redundant-
na. Artykut porusza kwesti¢ szczegolnego przypadku
takiego rozwiazania, bazujacego na dwoéch kotach re-
akcyjnych i zespole magnetositownikOw wytwarzaja-
cych magnetyczny moment dipolowy w kazdym kie-
runku. Rozwiazanie takie, nie tylko bedace kolejna
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forma zabezpieczenia, niesie ze soba mozliwa reduk-
cje kosztow budowy danego satelity, poniewaz kota
reakcyjne jako urzadzenia wysokiej precyzji, wyma-
gajace okreslonej przestrzeni wewnatrz satelity, sta-
nowia istotny wydatek.

Podstawy teoretyczne

Jednym z podstawowych sposobOw opisu potozenia
satelity jest zastosowanie macierzy kosinusow (ang.
Direction Cosine Matrix - DCM) okreSlajacej trans-
formacje miedzy uktadami odniesienia. Macierz trans-
formacji R, jako rzeczywista macierz ortogonalna, ma
wlasciwosci pozwalajace na realizacje¢ tancucha trans-
formacji (transformacja z uktadu 7 do b moze by¢ do-
konana za pomoca uktadu posredniego r poprzez kon-
sekwentne mnozenie ‘tancuchowe’, np. R, ,=R, R.)
lub zbior wartoSci wlasnych w postaci

A= {e"“’,e’“’,l} (€Y)

gdzie ® - kat obrotu wokoét osi obrotu Eulera [3].
Kolejna szeroko znana koncepcja wykorzystuje katy

Eulera. Zgodnie z twierdzeniem Eulera o rotacji, kazdy

obrot bryly sztywnej moze by opisany przez naste-
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pujace po sobie rotacje o okreSlony kat wzgledem osi
chwilowo wyznaczonego uktadu odniesienia. Nazew-
nictwo przyjete w artykule jest nastepujace: osix od-
powiada kat ¢ (ang. roll), osi y kat 0 (ang. pitch) oraz
osi z kat? (ang. yaw).

Twierdzenie Eulera o rotacji mowi, ze przemiesz-
czenie ciala sztywnego z jednym punktem nierucho-
mym jest rotacja wokol pewnej osi przechodzacej
przez ten punkt [3]. Matematycznie moze to by¢ wy-
razone poprzez wartoSci wlasne i wektory wlasne ma-
cierzy DCM. Definiuje je rGwnanie

Re=le @

gdzie 4 jest jedna z warto$ci wlasnych macierzy rota-
Gji R, a e jest odpowiadajacym jej wektorem wlasnym.
Przeksztalcajac (1) mozna uzyskac

Re=1e 3)

Jak widad, dla kazdej transformacji (rotacji ukia-
du odniesienia) istnieje wektor wyrazony w tych sa-
mych wspotrzednych w poczatkowym i koncowym
uktadzie odniesienia. Ten wlasnie wektor wiasny jest
reprezentacja osi obrotu Eulera. Zatem kazda trans-
formacja moze by¢ zdefiniowana poprzez oS rotacji
oraz kat obrotu wokot niej (zgodnie z regula prawej
dtoni).

Powyisze stato si¢ zalazkiem pojecia zwanego
quaternion !. Jego realizacja w tej dziedzinie moze by¢
nastepujaca [7, 10]

q=lig, ja, kq; qs" @

gdzie pierwsze 3 elementy sa czeScia wektorowa
quaternionu, a ostatni skalarem. Zaleznos¢ pomiedzy
osia Eulera a quaternionem opisujacym to samo poto-
zenie ma postac

. (D . (D . (D ()
@zelsmi,@=ezsmz,@=e5smz,q4zcosi

)
a przyblizenie dla matych katéw (a zatem taczace qu-
aternion i katy Eulera) jest dane rOwnaniem

¢ 0 ¥ .

-~ — = 1|=|dq 1 6

q [2 5> 5 Y=l 1] ©
Modelowanie czesto jest oparte na rownaniu tacza-

cym pochodna po czasie wektora (G) obliczona w jed-

nym uktadzie odniesienia (A4), ale wyrazona w dru-

gim (B)

dt dt

Nalezy zwroci¢ uwage na to, ze wektor G nie jest wy-
razony w zadnym konkretnym uktadzie, jest reprezen-
tantem. Moment magnetyczny, wywolany przez prad

+0g XG @

D Quaternion (kwaternion) - rozszerzenie liczb zespolonych, postaci:
g=a+b*i+cj+dk
gdzie a, b, ¢, d sa liczbami rzeczywistymi: , j, k spetniaja uktad:
l‘Z =j2 =k2 =-1
ij=—ji=k
jk=-kj=i

ki =-ik=j [red.]

ptynacy w obwodzie zamknietym umieszczonym w po-
lu magnetycznym, jest wyrazony wzorem

T, =uxB ®

gdzie p jest magnetycznym momentem dipolowym,
a B jest wektorem indukcji magnetycznej [6]. Pole ma-
gnetyczne wokol Ziemi jest modelowane przez roz-
winiecie w tzw. sferyczne harmoniczne [8], jednak
na potrzeby syntezy kontrolera uzyto jego pierwsze-
go przyblizenia - modelu dipolowego. Wowczas wek-
tor indukcji magnetycznej moze by¢ przyblizony po-
przez rownanie

B(R)=

@H [~ 5\ —~

3 [3(m°£)£_m:| (9)
gdzie R - wektor polozenia punktu, w ktorym jest
obliczane pole, m - wektor dipolu magnetycznego,
a’H, - sita dipolu [8].

Propagacja orhity

Znajomosc¢ propagacji orbity jest konieczna, gdyz po-
lozenie satelity na orbicie w funkcji czasu umozliwia
okreslenie zewnetrznego (z punktu widzenia satelity)
pola magnetycznego, ktore oddziatuje na aktuatory
magnetyczne. Metodologia jest podana poprzez ciag
transformacji
B"(r')= R, R /R, ;B (r") a0)
gdzie wykorzystane uktady odniesienia to kolejno ECI
(inercyjny zwiazany ze Srodkiem Ziemi - nierucho-
my), ECF (zwiazany ze Srodkiem Ziemi, obracajacy sie
wraz z nia), orbitalny (krazacy po orbicie) oraz zwia-
zany z bryta satelity (porzadek transformacji po prawej
stronie, czytajac od prawej do lewej). Transformacje
wymagane w rownaniu (10) mozna znalez¢ w [7].
Punktem startowym jest zapis wektora polozenia r
w ukladzie okoloogniskowym (ang. perifocal frame) 2]
z:nf)+rz&:r(cost92)+sin9&) an
Po przejsciu do opisu wykorzystujacego przekroje
stozkowe (ang. conic sections), uzywajac klasycznych
elementow definiujacych orbite (ang. classical orbi-

Magnetic
Field Lines

Rys. 1. Przyblizenie ziemskiego pola magnetycznego w posta-
ci modelu dipolowego
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tal elements), model pozycji na orbicie w przestrzeni
stanu przybiera postac

h? ~ ~
= 6 p+sinf
r ,u(l+ec059)(cos p+sin g) .
Z:%(—sin02+(e+c050)é)

Aby model (12) byt uzyteczny, czas musi by¢ wytuska-
ny jawnie z kata skierowanego od potozenia najblize;j
ogniska do aktualnego potozenia na orbicie
0 (ang. true anomaly). Koncowa posta¢ mo-

no momenty zaklocajace, wyrazajac oS obrotu kota
w ukladzie zwiazanym z bryla satelity. Zalozono roz-
mieszczenie kot na osiach gtéwnych, a dla przypadku
dwoch kot catkowity model przedstawia (17), gdzie
k - wybrana o$ gtdwna pokrywajaca si¢ z osia kota,
W - lewostronny czynnik w iloczynie wektorowym
(wxk =Wk). Po uwzglednieniu réwnania okreslajace-
go polozenie na orbicie, otrzymuje si¢ model nielinio-
wy uwzgledniajacy kinematyke.

. . T >Is+11+12 I1é1 Izéz )
delu, uzyteczna do dalszych prac, przyjmu- = o - =
jC postac’ I|= R 1 R 1R, 0 o4
~T AT~ ~
2 2 7; L ]@z IZ O 2 Izkz Qz
Cos’u—J —sinu—at - ~ ~
n? i p h W AW, )AL+ 1) W1 +W, IDk, W, L+W, )k, |1,
r=— @2 | =t 2 (13) T AT - i
u sinﬁt h COSFt + ]@1 [‘Vn‘ll +Wbr11] kl [Wri11 +W/hrl1]]§1 0 Q‘l
AT ~T ~
0 0 R, [‘Vn‘lz + Wbrlz] 0 kR, [Wn‘lz +W,,1, ]@2 2
(W, (I, +1,+1)o,
gdzie u - ziemska stala grawitacyjna, H EW.lo, an
h - specyficzny orbitalny moment pedu. ~
pecy y y pe i kz W Lo,

Stworzenie modelu satelity

Geometria problemu jest przedstawiona narys. 2. Bez-
posrednio z rysunku mozna odczytac

r'=R'+R,+f' a4

Po modyfikacji z uzyciem rownania (7) elementow
rownania (14), wynikowe rownanie na moment pedu
jest bardzo skomplikowane. Stad zalozenia uprasz-
czajace:

- potozenia Srodka masy (ang. CoM - Centre of Mass)
satelity jest inercjalnie stale, R = const

- Srodek masy (CoM) satelity pokrywa si¢ ze Srod-
kiem inercjalnego ukladu odniesienia, R=0.

Powyisze zalozenie pozwala wyrazi¢ w formie
uproszczonej moment pedu H i moment sity T’

H=1lw,+1,2, as)

Z: (Iszi +Iwgwi) (16)

dt
gdzie I oraz I, sa odpowiednio tensorami inercji sateli-
ty oraz kot reakcyjnych, a Q predkoscia katowa kota re-
akcyjnego.

Po uwzglednieniu wktadu kazdego kota w catkowi-
ty wytworzony przez nie moment sily, zrownowazo-

Rys. 2. Satelita wraz z kotami reakcyjnymi na pokladzie [4]

Po wlaczeniu magnetycznych momentow sil, nieli-
niowy model ma postac
x = f(x)+ gt u,w)+const as)
gdzie u - wektor sterowan, w - wektor zaklocen. Istot-
na jest zalezno$¢ funkcji g od czasu, uwzgledniajaca
niestacjonarnos¢ - zmiany pola magnetycznego ob-
serwowane w uktladzie referencyjnym.

Linearyzacja modelu

Punkt pracy, zdefiniowany w przestrzeni stanu ma
postac
x,=[0 00 Q, Q, 00 0 1" Q9
Po rozwinieciu rOwnania (18) w szereg Taylora,
uwzgledniajac przyblizenia quaternionu dla matych
katow dane rownaniem (6), model zlinearyzowany
moze by¢ przedstawiony jako
x=Ax+B@®u+B,w 20
gdzie sposrod macierzy A4, sterowan B(f) i wpltywu za-
ktocen B, , tylko srodkowa jest zalezna od czasu. Do-
datkowa uwaga jest konieczna odno$nie linearyzacji
momentow magnetycznych. Moment magnetyczny
w uktladzie bryly satelity jest wyrazony [9]
T, =u" xRy B =p"xB" 21" x(6q%B") (o)
Jednak ostatni sktadnik, -2u® x (0 xB") poprzez
sprze¢zenie zwrotne jest pomniejszony i ostatecznie
Tm = :l_tb x Rbr Er

(22)
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Kontroler optymalny z nieskonczonym
horyzontem

Niestacjonarnosc systemu liniowego (20) i opis w po-
staci rownan stanu (17) powoduja, Ze sterowanie opty-
malne jest oczywistym wyborem podejScia do zagad-
nienia. Rozpatrzmy linowy system MIMO

X=Ax+Bu, t=1, x(t)=x, (23)

gdzie macierze stanu 4 i sterowan B sa zmienne w cza-
sie (tj. A(D), B(®)), co zostaje pominiete ze wzgledu
na czytelnosc¢ zapisu. Poczatkowy stan x,, jest dany.
Wskaznik jakoSci jest zdefiniowany jako
J@ =" 12" OOx® +u’ Du®dldr  (24)
Zgodnie z [1] optymalnym stabilizujacym rozwia-
zaniem powyzszego problemu jest sterowanie dane
réwnaniem
u=-B®)" P(Ox() 25)
gdzie P(?) jest rozwiazaniem rozniczkowego macie-
rzowego rOwnania Riccatiego w postaci

-P()=A®)" P(t)+ P()A@) - P()OB@B" (1) P()+ Q)

(26)
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Rys. 3. Model dipolowy wektora pola magnetycznego wyrazony

w uktadzie referencyjnym (RSW)

5
x 10

EN
@

'Hv\, J"ll\[frr
HJ\HLJ Wv‘“’

! g r~}“>
, HrH ‘ff”mw
_.M M \ 1 l\ 1 HJ ‘( JM \J \ l l‘

Bfield (T)
O

N
—

A

orbits

Rys. 4. Usredniony wektor pola magnetycznego wyrazony
w ukladzie (RSW)

W tym miejscu nalezy omowic periodycznosc¢ roz-
wazanego systemu. Pole magnetyczne widziane ze
wskazujacego nadir orbitalnego uktadu referencyj-
nego jest pokazane narys. 3. System jest periodyczny,
jednak z bardzo dlugim okresem. Kuszaca perspekty-
w34 jest rozpatrywanie go jako systemu okresowego
z okresem réwnym jednemu obiegowi orbity. Takie
uproszczenie pozwala na zastosowanie teorii Floqu-
eta dla systemOw periodycznych, i znaczaco ulatwia
synteze¢ kontrolera. Usrednione “przebiegi” pola ma-
gnetycznego sa pokazane na rys. 4. Zostaje zatem stwo-
rzony nowy system

&= Ax+B(0u @7
gdzie IA%(t) jest okresowa macierza sterowan. Jesli para
(A, E(t)) jest stabilizowalna [9], to istnieje stabilizu-
jace okresowe rozwiazanie IAJ(t) réwnania Riccatiego
(206). Istotne jest, ze okres P(t) jest rowny okresowi
orbitalnemu.

Najtrudniejszym elementem implementacji takiego
kontrolera jest konieczno$¢ zapisania jednego okresu
macierzy ﬁ(t) na pokladzie satelity, poniewaz jest on od-
twarzany podczas kazdej orbity. Najistotniejszym czyn-
nikiem odpowiedzialnym za strojenie kontrolera jest
macierz wag Q, ktora musi by¢ wybrana jako jeden z po-
czatkowych parametréw. Istnieje bardzo duza zaleznos¢
calego systemu od wartoSci wag w macierzy Q.

Implementacja

Projektowanemu systemowi stawiane sa wymagania
utrzymania potozenia satelity z doktadnoS$cia ponizej
0,05 deg oraz utrzymania predkosci katowej sateli-
ty w ukladzie referencyjnym z doktadnoscia ponizej
1 deg/s. Taki zbiér wymagan jest powszechny w przy-
padku satelitow komunikacyjnych. Utrzymywanie po-
lozenia w wytyczonych granicach jest podyktowane
koniecznos$cia doktadnego transmitowania sygnatu
w wybrane miejsca na powierzchni Ziemi. Ogranicze-
nie na predkos¢ katowa jest podyktowane wytrzyma-
toscia mechaniczna czesci i potaczen konstrukcyjnych
znajdujacych sie na poktadzie. Specyfikacja systemowa
(parametry kot reakcyjnych) bazuje na danych komer-
cyjnie dostepnych rozwiazan. Tensor inercji satelity
jest przyjety jako diag(3500; 3500; 7000) kg-m?, co
odpowiada Sredniej wielkoSci satelicie komunikacyj-
nemu. Symulacje uwzgledniaja dwa typy warunkow
poczatkowych - duzy uchyb potozenia oraz duze pred-
koSci katowe. Pierwszy typ warunkow zostat ustawio-
ny nastepujaco?
Xy =[0 0 0 0 0 45 45 45]T 28)
Zestaw wag w macierzy Q zostal empirycznie usta-
wiony jako

Q=diag(10710710° 10° 10° 10° 10* 10*)  (29)

2 Wejscia odpowiadajace katom Eulera sa podane w stopniach.
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Odpowiedz systemu liniowego jest pokazana narys. 5.
System jest stabilny i zmierza do stanu rownowagi gtad-
ko, jednak btedy katow roll oraz yaw nie sa ttumione
w stopniu tak silnym jak pitch.

System nieliniowy reaguje wolniej na dziatania kontro-
lera. Jednak wymagana doktadno$¢ potozenia 0,05 deg
jest uzyskana po okolo 16 obiegach orbity. Wykonane
testy wykazuja, ze kontroler jest zdolny sprowadzicC sys-
tem do wymaganego potozenia w rozsadnym czasie,
gdyz dla przyjetych parametrow orbitalnych 18 orbit
odpowiada czasowi okoto 27 godzin, a okres obiegu or-
bity wynosi 7=5399 s. Predkosci kot reakcyjnych oraz
satelity w stosunku do uktadu referencyjnego pozostaja
w wyznaczonych granicach.

Drugi warunek poczatkowy rozpatruje predkosci ka-
towe satelity w ukladzie referencyjnym. Ma postac?

Xy =[3 3 3 20 20 15 30 45 (30)

Odpowiadajaca wektorowi macierz wag zostala zmie-
niona, wiekszy nacisk zostat potozony na predkosci ka-
towe satelity. Nowy zestaw wag jest nastepujacy

3 Wejscia dla predkosci satelity oraz kot sa podane w deg/s, katy Eulera
w deg.
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Rys. 5. Odpowiedz czasowa modelu liniowego dla poczatko-
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Atiitude Quatermnion
17 ; — ~r

orbits
roll (deg) pitch (deg) yaw (deg)
0,057, 0,05 0,05
J\ "
0‘ N r Lr—~— - 0 0
\ v
,L'J 'J
-0,05 -0,05 -0,05
14 16 18 14 16 18 14 16 18
orbits orbits orbits

Rys. 6. Quaternion potozenia i katy Eulera w funkcji czasu dla
modelu nieliniowego

Q=diag(10'° 10" 10" 10°10°10° 10° 10*) (31)

W celu zachowania balansu wysitku kontrolera, wagi
odpowiadajace katom Eulera zostaly obnizone. Takie po-
dejScie mozna uzasadni¢ nastepujaco - majac odpowied-
ni zestaw wag dla warunku juz omoéwionego, rozsadnym
pomystem jest wyeliminowanie rotacji satelity, a nastep-
nie przetaczenie macierzy wag do juz zbadanego przy-
padku (29). Podobne podejscie zastosowano w [5].

System liniowy zachowuje si¢ bardzo dobrze, uzysku-
jac stan ustalony po okoto czterech orbitach. Sytuacje te
ilustruje rys. 7. Jednak najwazniejszy test jest przeprowa-
dzany na znacznie bardziej wiarygodnym modelu nieli-
niowym.

Odpowiedzi czasowe modelu nieliniowego sa po-
kazane na rys. 8. Czas wymagany do osiagni¢cia stanu
ustalonego jest okolo czterokrotnie dtuzszy niz dla li-
niowej aproksymacji, co wskazuje na mniejsza doktad-
nos¢ modelu liniowego predkosci katowych. Po okoto 35
orbitach modut predkosci katowej jest porownywalny
zwygenerowanym przez aktuatory w pierwszym z roz-
patrywanych przypadkow, co wskazuje, ze przelaczenie
ustawief macierzy Q z (31) do (29) jest uzasadnione.

Predkosci kot pozostaja przez caly czas trwania sta-
now nieustalonych w dopuszczalnych limitach. Uwaga,
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Rys. 7. Predkosci katowe satelity w ukladzie referencyjnym
dla systemu liniowego
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Rys. 8. Predkosci liniowe satelity w uktadzie referencyjnym
dla systemu nieliniowego
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ktora nalezy podkresli¢ dotyczy koniecznosci zrzucania
momentu nagromadzonego na kotach reakcyjnych, gdyz
w przeciwnym przypadku bedzie to wprowadzato trud-
nosci w utrzymywaniu stanu ustalonego.

Whioski

Okazuje sie, ze zaprojektowany system stabilizacji jest
realizowalny i spelnia swoje zadanie. Nie mozna jed-
nak zapomniec¢ o przyjetych zalozeniach upraszczaja-
cych. W rzeczywistoSci obiekt nie jest bryta sztywna,
nalezy wiec uwzglednic efekt elastycznosci (szczegol-
nie w konteksScie paneli stonecznych), model pola ma-
gnetycznego nie uwzglednia elipsoidalnoSci Ziemi, co
rowniez powinno zosta¢ uwzglednione. Kontroler, po-
mimo przeznaczenia dla systemu liniowego, spisuje si¢
dobrze rowniez w bardziej wiarygodnym modelu nieli-
niowym. Moze sprowadzac system do stanu ustalonego
(punktu pracy) z warunkow poczatkowych lezacych
daleko poza rejonem aproksymacji liniowej. Zatem roz-
wiazanie to jest kolejna mozliwosScia zabezpieczenia
przed niemoznoScia wykonywania misji przez satelite
oraz, przy zrezygnowaniu z jednego kota reakcyjnego,
Zrodtem redukcji kosztow catkowitych projektowania
i budowy danego satelity.
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