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W praca rozwazany jest uklad regulacji, ktérego dzialanie powoduje ustawienie moduldéw
fotowoltaicznych satelity w kierunku Stonca. Przedstawiony regulator jest proporcjonalno-
-rozniczkujacy. Zalozono, ze satelita dysponuje magnetometrami oraz czujnikami natezenia
Swiatla i jest wprawiany w ruch obrotowy za pomoca cewek elektromagnetycznych, a zatem
najlatwiej dostepnego zestawu czujnikdéw i elementow wykonawczych. Regulator zaimple-
mentowano jako czes¢ kompleksowego oprogramowania, dzieki ktéremu mozna symulowaé
ruch katowy i orbitalny satelity, jak rowniez pole geomagnetycznego oraz kierunek pada-
nia promieni stonecznych. Oprogramowanie to pozwolito na weryfikacje stabilnosci uktadu
regulacji poprzez symulacje, ktérej wyniki przedstawiono w pracy.

Stowa kluczowe: orientacja satelity, ruch katowy satelity, sterowanie orientacja satelity

1. Wprowadzenie

Tryb pracy satelity, w ktérym powierzchnia jego modutéw fotowoltaicznych jest aktywnie
kierowana prostopadle do kierunku promieni stonecznych, jest jednym z podstawowych try-
béw oraz najczesciej stosowanym trybem awaryjnym, poniewaz umozliwia uzupelnienie energii
elektrycznej zasilajacej satelite. Z tego powodu tryb ustawiajacy w kierunku Stonca (ang. sun
pointing) jest implementowany w ukladach sterowania wiekszosci satelitow.

Niniejsza praca przedstawia algorytm sterowania ustawiajacy satelite w kierunku Stonca.
Tenze algorytm zostal zaimplementowany jako cze$é¢ kompleksowego oprogramowania, zawiera-
jacego srodowisko symulacyjne w celu projektowania oraz weryfikacji algorytmow sterowania.
Srodowisko to, poza modelem kinematycznym i dynamicznym ruchu obrotowego satelity, zawiera
model ruchu orbitalnego [1], jak réwniez modele pola geomagnetycznego oraz kierunku padania
promieni stonecznych.

W pracy zatozono, ze satelita porusza sie po niskiej orbicie okotoziemskiej, rozwazono sa-
telite dysponujacego magnetometrami oraz czujnikami natezenia $wiatta wprawianego w ruch
obrotowy za pomocg cewek elektromagnetycznych, a zatem najtatwiej dostepnego zestawu czuj-
nikow i elementéw wykonawczych [2]. Sterowanie magnetyczne jest jednak obarczone wyzwaniem
polegajacym na tym, iz moment sily obracajacy satelite moze byé¢ zastosowany jedynie w plasz-
czyznie prostopadtej do kierunku lokalnego pola geomagnetycznego.

Algorytm sterowania jest w swej istocie regulatorem proporcjonalno-rézniczkujacym, jednak
poprzez silne nieliniowosci petli sterowania, jego synteza metodami klasycznymi jest skazana
na niepowodzenie, dlatego zastosowano w tym celu metody numeryczne. Jedng z komplikacji
jest fakt, iz cewki sterujace ruchem obrotowym satelity musza byé¢ wytaczone i rozmagnetyzo-
wane przed okresowym dokonaniem pomiaru pola geomagnetycznego. Przewidziano, ze system
sterowania musi uwzgledni¢ efekt albedo przy prébie pomiaru kierunku promieni stonecznych.
Stabilnoé¢ algorytmu sterowania zostata potwierdzona wynikami eksperymentéw numerycznych.
Algorytm jest przystosowany do pracy z jednostkami obliczeniowymi (mikrokontrolerami) o sto-
sunkowo skromnych mozliwosciach oraz satelitami o niskim budzecie.
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Praca stosunkowo najbardziej zblizona do niniejszej jest [6]. Alternatywne syntezy regulato-
réw sa podane w [9] i [3]. Jednymi z najnowszych pozycji wsrdd literatury, gdzie udowodniono
stabilno$é¢ zasadniczej czesci algorytmu w sposéb teoretyczny, sa [7] i [8]. Regulator liniowo-
-kwadratowy (LQR) dla tego problemu przedstawiono w [5].

Pozostata cze$é artykulu jest nastepujaca: w rozdziale 2 przedstawiono matematyczne modele
ruchu katowego satelity, w rozdziale 3 omoéwiono algorytm sterowania, w rozdziale 4 zilustrowano
symulacje procesu sterowania ruchem katowym, a rozdzial 5 zawiera konkluzje.

2. Modele matematyczne ruchu katowego satelity

Ruch katowy satelity jest opisywany przez dwa rodzaje modeli: kinematyczny i dynamiczny.
O ile modele te nie sg potrzebne w algorytmie sterowania, to sa konieczne do symulowania ruchu
satelity na etapie projektowania i weryfikacji algorytméw sterowania. Poniewaz komputery ze
swej natury wykonuja obliczenia w dziedzinie czasu dyskretnego, konieczne bylo opracowanie
dyskretnych przyblizen tychze modeli.

Indeks goérny T oznacza transpozycje macierzy. Indeks gérny x oznacza operator bioracy
wektor w = [wl,wg,wg]T jako argument i zwracajacy macierz antysymetryczna, tzn.

0 —Ww3 w2
WX = w3 0 —wy (2.1)
—Ww9 w1 0

Przyjete oznaczenia: 1,, oznacza macierz jednostkowa o wymiarach n x n. Wyrazenie s(q)
oznacza cze$¢ skalarna kwaternionu q, natomiast v(q) jego czes¢ wektorowa. T oznacza
okres probkowania. Dla funkcji czasu, fi oznacza warto$é¢ funkcji f w dyskretnej chwili
czasu k.

2.1. Model kinematyki

Niech w = [wy,ws,ws]T bedzie wektorem predkoéci katowej satelity wzgledem inercjalnego
uktadu wspoétrzednych, wyrazonym w ukladzie wspélrzednych satelity. q bedzie kwaternionem
jednostkowym reprezentujacym orientacje inercjalnego uktadu wspotrzednych wzgledem uktadu
wspolrzednych satelity, przy zalozeniu, ze cze$¢ skalarna kwaternionu jest zapisywana przed
cze$cia wektorowa (notacja wryz). Wtedy, za [4], rébwnanie kinematyczne przyjmuje postaé

1 ( )T 0 —w —ws —uws
) —sVvigq)w 1 |w 0 w3  —w 110 —wT
q= . 9 _ - wl . 03 B 2 q= 5 |}u _wX‘| q (22)
5 (s(@w +v(q) xw) wz w;” o !
Q

Przy przyjetych oznaczeniach przyblizeniem dyskretnym 1. rzedu dla (2.2) jest

1
i = (14><4 + 5T9k71>Qk71 (2.3)

Przyblizeniem dyskretnym 2. rzedu dla (2.2), bazujacym na metodzie Ralstona, jest

1 1
qr = (14><4 + ETQk_l + gTQQ%_l)qk;—l (24)
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2.2. Model dynamiki

Przy zalozeniu, ze 7 € R3 oznacza moment sily dzialajacy na satelite, natomiast I € R3*3
jest tensorem momentu bezwladnosci satelity, wowczas rownanie opisujace dynamike ruchu ob-
rotowego ma posta¢ rownania Eulera

Iw+wlw=r (2.5)
Przyblizeniem 1. rzedu dla (2.5) w dziedzinie czasu dyskretnego jest
wi = (13x3 — TT 'w) Dwgg +TT 1y (2.6)

Przyblizeniem dyskretnym 2. rzedu, bazujacym na metodzie Ralstona, dla (2.5) jest

1 1
wip = (Tgws =TT w) T+ §TQI’1(w,j71)2I>wk_1 + (117! - §T2171w;71)7-k_1 (2.7)

3. Automatyczna regulacja ruchu katowego satelity

Uktad automatycznej regulacji ruchu katowego satelity sktada sie z sensoréw w postaci czuj-
nikéw kierunku padania promieni stonecznych oraz magnetometru, z elementéw wykonawczych
w postaci cewek magnetycznych (ang. magnetotorquers) oraz regulatora ruchu katowego, zwa-
nego dalej po prostu regulatorem.

Poniewaz pomiary magnetyczne, tzn. pomiary gestosci strumienia indukcji ziemskiego pola
magnetycznego, dokonywane magnetometrem bylyby catkowicie bledne w momencie aplikacji
sterowania magnetycznego (przeplywu pradu przez cewki) oraz poniewaz pole magnetyczne ce-
wek utrzymuje sie przez pewien czas po ustaniu takiej aplikacji, zalozono nastepujacy cykl
sterowania

pojedynczy cykl sterowania magnetycznego

oo+ 4+ 4+ 4+ 400000 skkkkkkkkkk ++++—+|00000... (3.1)

tryb jalowy pomiar magnetyczny sterowanie

gdzie o, % oraz + oznaczaja momenty probkowania, a doktadniej: o oznacza moment stanu jalo-
wego (demagnetyzacji), * oznacza moment wykonywania pomiaréw magnetycznych, zas + ozna-
cza moment aplikacji sterowania (podania pradu elektrycznego cewkom). Podczas wykonywania
pomiaréw magnetycznych (%) w kazdym kroku prébkowania obliczany jest aktualny wektor
sterujacy za pomoca Algorytmu 1, ale bez aplikacji tego wektora cewkom; efektem jest zbiér
kandydatow na pojedynczy wektor sterujacy, ktéry zostanie ostatecznie zaaplikowany w krokach
oznaczonych przez +. W reszcie pracy zastosowano regute, ze w krokach + aplikuje si¢ wektor
sterujacy obliczony na podstawie najpdzniejszego pomiaru magnetycznego. Niniejszy cykl ste-
rowania implikuje, ze chwilowo sterowanie odbywa sie w otwartej petli, jednakze w rozdziale 4
pokazujemy, ze taka tymczasowa otwartos¢ petli nie wplywa na cato$ciowa stabilno$é procesu
sterowania.

Do filtrowania sygnaléw uzyte sa filtry o skonczonej odpowiedzi impulsowej (FIR) dane przez

N
FILTR(x;) = boXp + biXp—1 + -+ + byXp—n = Y biXp (3.2)
i=0

gdzie xj jest sygnalem wejSciowym w chwili k, FILTR(x)) sygnalem wyjsciowym, N rzedem
filtru, a b; jest i-tym wspdlezynnikiem filtru.

W dalszej czesci przyjmijmy, ze s to wektor wyrazajacy kierunek padania promieni stonecz-
nych wyrazony we wspolrzednych satelity, s; to pozadana (zadana) znormalizowana warto$é s,
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0 to kat pomiedzy sy a s, symbol DIFF(#) oznacza numerycznie obliczona czasowa pochodna 6,
symbole K, i Kg sa parametrami strojonymi algorytmu sterowania, m, € R3 jest magnetycz-
nym momentem dipolowym, jaki nalezy wytworzy¢ poprzez cewki sterujace, natomiast b € R? to
gestos¢ strumienia indukcji ziemskiego pola magnetycznego, mierzona magnetometrem. Wtedy
Algorytm 1 prezentuje sposéb obliczania wektora sterujacego cewkami.

Algorithm 1 WEKTOR-STERUJACY (I, K),, Ky, sq, s, b) zwracajacy mg

S
S — —
sl

b — FIiLTR(b)
a+« sy Xs
a

a— —
la ]
0 «— arccos (sq - s)
0 — FILTR(0)
0 — DIFr(6)
0 — FILTR(6)
W (K0 + Kqf) -a
Td < Tw
m, . 2XTd
b2

return my

Zmienna w w Algorytmie 1 reprezentuje wektor przyspieszenia katowego wokol osi a, jakie
nalezy nadacé satelicie. my stanowi wartos¢ zadana dla oddzielnego uktadu sterowania przepty-
wem pradow przez cewki; uktad ten moze byé ukladem o otwartej petli sterowania. Jezeli na
skutek jego pracy cewki wytworza magnetyczny moment dipolowy m, to sterujacy moment sit
dziatajacy na satelite

T=mxDb (3.3)

4. Symulacja regulacji ruchu katowego

W celu weryfikacji algorytmu, tzn. inspekcji uchybu oraz stabilnosci sterowania, przeprowa-
dzono symulacje numeryczna z wykorzystaniem wspomnianego oprogramowania.

W symulacji okres probkowania T' = 0,125 s, poczatek symulacji ustawiono na 5 pazdziernika
2021 1., godz. 15:17:28 UTC, natomiast czas symulacji obejmuje 6 - 103 s.

Orbita w symulacji posiadata nastepujace parametry TLE: inklinacja 60,7078°, dlugos$¢ wezta
wstepujacego 324,915°, mimosrod 0,0022111, argument perygeum 349,7881°, anomalia $rednia
128,0108° oraz $redni ruch katowy 1519855852 obrotu dziennie.

Zalozono nastepujacy tensor momentu bezwladnosci satelity

005 0 0
I=| 0 004 0 |kg m? (4.1)
0 0 0,02

Satelita posiadal w symulacji poczatkowy kwaternion orientacji q = {1 0 0 0} oraz po-

czatkowa predkosé katowa w = [0,02 0,08 —0,06} rad/s.
Dlugosé cyklu sterowania magnetycznego (3.1) wyniosta 20 krokéw prébkowania, gdzie okres
pomiaréw magnetycznych rozpoczynal sie w 6. kroku, a okres aplikacji sterowania w 16. kroku.
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Ograniczenie na sygnal sterujacy (magnetyczny moment dipolowy) wynosito 0,7 A-m?2.
Zalozono, ze pozadany kierunek padania promieni stonecznych w uktadzie wspotrzednych
satelity to

sa=[1 0 0] (4.2)

Nastawy regulatora to K, = 0,0085 i K4 = 0,5. Regulator nastrojono, korzystajac z opty-
malizacji numeryczne;j.

Rysunek 1 przedstawia trajektorie sterowania m, bedaca wynikiem dzialania regulatora.
Czeé¢ punktéw zostata usunieta w celu poprawy czytelnoéci wykresu. Mozna zauwazy¢, ze uktad
regulacji osiaga nasycenie w postaci ograniczenia na magnetyczny moment dipolowy.
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Rys. 1. Wykres trajektorii sterowania ruchem katowym satelity my wokél osi z, y 1 z.

Sterowanie skutkuje zmiang orientacji satelity, reprezentowanej przez kwaternion q, ktérego
elementy wykre$lono na rysunku 2. Wykres pokazuje, ze satelita przez caty okres symulacji jest
w ruchu, jednak rysunek 3, czyli wykres predkosci katowej, wskazuje, ze jest to ruch ustabilizo-
wany po 3-10% s, prawie catkowicie wokot osi z, a zatem wokoél tej, ktéra powinna byé w kierunku
promieni stonecznych (4.2), przez co ruch ten nie wplywa na ilo$¢ energii stonecznej docierajacej
do modutéw fotowoltaicznych, jak rowniez stabilizuje orientacje satelity wzgledem osi x poprzez
efekt zyroskopowy.

Wykresy pokazane na rysunku 4 utwierdzaja nas w przekonaniu, ze sterowanie doprowadzito
do osiagniecia pozadanego kierunku padania promieni stonecznych (4.2).

5. Wnioski i uwagi koncowe
Eksperyment numeryczny, w ktérym przedstawiony algorytm automatycznej regulacji po-

wodujacy symulowane ustawienie satelity w kierunku padania promieni stonecznych, ukazuje
skuteczno$¢ i stabilno$¢ algorytmu.
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Rys. 2. Wykres skladowych w, z, y i z kwaternionu orientacji satelity q
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Rys. 3. Wykres skladowych z, y i z wektora predkosci katowej satelity w
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Ze wzgledu na nieliniowosci w petli sterowania, eksperyment numeryczny wydaje sie by¢
pewniejszym narzedziem weryfikacyjnym niz klasyczne metody analityczne. Dodatkowo, opro-
gramowanie pozwolito na automatyzacje procesu strojenia regulatora.

Implementacja w jezyku programowania C++ umozliwia stosunkowo proste przeniesienie
oprogramowania na poktad rzeczywistego satelity.
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Sun pointing control for a low Earth orbit satelite

The work considers a control system for satellite sun pointing. The control law is proportional-
derivate. The satellite is equipped with magnetometers and sun sensors as well as it is moved angularly
by magneto-torquers, that is, it enjoys the most easily obtainable set of sensors and actuators. The
controller is a part of more complete software, which can be used for simulation of satellite angular and
orbital motion, as well as for simulation of the Earth magnetic field and direction of the sunlight. The
software enables verification of the stability of the control system via simulation the results of which are
presented in this work.



