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Pikosatelliidi SUTS asendijuhtimisalgoritmide modelleerimine ja
vordlus

Restimee:

SUTS on Eesti Tudengisatelliidi arendatav kolmeiihikuline PocketQube-kategooria
pikosatelliit. Kéesolevas 16put66s modelleeritakse satelliidi asendijuhtimissiisteemi (ACS)
ning hinnatakse selle vastavust missiooni nouetele. Suunamisel vorreldakse PID-; LQR- ja
LQI-regulaatorite sooritust, arvestades orbiidil mojuvaid héiritusi ja taiturite piiranguid.
Simulatsioonide tulemused kinnitavad, et siisteem suudab satelliidi edukalt stabiliseerida
ja saavutada noutud suunamistapsuse. Parimat sooritust néitas LQI-regulaator, mis
suutis koige paremini kompenseerida madalsageduslikke hairitusi ning tagada stabiilseima
tulemuse. Simulatsioonis, mis sisaldas hairtustena reaktiivhoorataste tasakaalutust,
parasiitlikku dipoolmomenti, gravitatsioonivéilja gradienti, ohutakistust, paikesekiirguse
rohku ning inertsitensori maaramatust, saadi LQI regulaatoriga nadiiri vaatamisel 3o
(99,9 %) kindluslavel absoluutne asendiviga 0,0095° ja suhteline asendiviga 0,0066°.

Votmesonad: asendijuhtimine, juhtimissiisteem, PID, LQR, ADCS, PocketQube,
pikosatelliit

CERCS: T320 kosmosetehnoloogia, T125 juhtimistehnika

Student Satellite SUTS Attitude Control System

Abstract:

SUTS is a three unit PocketQube picosatellite being developed by the Estonian Student
Satellite Foundation. This thesis models the satellite’s attitude control system (ACS) and
evaluates its compliance with mission requirements. The performance of PID, LQR, and
LQI controllers for pointing is compared, taking into account disturbances and actuator
constraints. Simulation results confirm that the system successfully detumbles the satellite
and achieves the required pointing accuracy. The LQI controller demonstrated the best
performance, effectively compensating for constant disturbances and ensuring the most
stable result. In the simulation environment, which modelled reaction wheel imbalances,
residual magnetic dipole, gravity gradient, air drag, solar radiation pressure and inertia
tensor uncertainty as the disturbances, the LQI controller achieved an absolute pointing

error of 0.0095° and a relative pointing error of 0.0066° at a 30 (99.9%) confidence level.
Votmesonad: attitude control, control system, PID, LQR, ADCS, PocketQube, picosat

CERCS: T320 space technology, T125 control engineering
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ADCS - Asendi médramis- ja juhtimissiisteem (Attitude Determination and Control
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SUTS — Strateegiliste Uuenduste Testimise Satelliit

ZOH - Nullindat jarku ekstrapolaator (Zero-Order Hold)



1. Sissejuhatus

SUTS (Strateegiliste Uuenduste Testimise Satelliit) on kolmeitihikuline (3P) PocketQube
kategooria pikosatelliit. PocketQube standard sai alguse 2009. aastal Kentucky Space-
i ja Moreheadi Riikliku Ulikooli koostéona, et muuta kosmosetehnoloogia iilikoolidele

kittesaadavamaks [1].

Asendi méaramis- ja juhtimissiisteem (ADCS) on tlimalt oluline osa satelliidist. Tapne
asendi juhtimine on kasulik Maalt satelliidiga suhtlemiseks ning tihti vajalik satelliidi
missiooni taitmiseks ehk néiteks teaduslike andmete kogumiseks voi energia efektiivseks
tootmiseks. ADCS peab to6tama robustselt kogu missiooni véltel, hairitused selle t66s
voivad tuua kaasa missiooni katkemise. ADCS siisteemi saab eraldada asendméaéaramis-
ja asendijuhtimissiisteemiks. Antud t60s vaadeldakse just asendijuhtimissiisteemi ning

tehakse eeldus, et asendimédaramine toimib eraldiseisva tiksusena. [2] [3]

Spetsiifilise asendijuhtimissiisteemi (ACS) véaljatootamine on satelliidi eriparade —
kasutatavate taiturite ja asendinduete — tottu oluline. Asendi juhtimiseks kasutatakse
taitureid, mille eesmargiks on tekitada poordemoment timber satelliidi masskeskme.
SUTS-ul on kahte liiki taiturid, millega asendit korrigeerida: magnetvaéndurid (ingl

magnetorquers) ning reaktiivhoorattad (ingl reaction wheels).

SUTS on plaanitud kandma kahte kasulikku lasti, milleks on optiline sidemoodul (OCOM)
ja Kuu regoliidist paikesepatarei (MRSC). Satelliidi kasulik last (payload) on ststeem,
mis taidab missiooni otseseid teaduslikke voi tehnoloogilisi eesmérke, eristudes satelliidi
siinist (bus), mis pakub vajaliku infrastruktuuri (toide, side, asendijuhtimine), et seda

voimaldada [4]. Kasulikud lastid seavad ADC siisteemile peamised nouded.

To66 eesmérk on arendada vélja Eesti Tudengisatelliidi arendatavale pikosatelliidile SUTS
asendijuhtimissiisteem, mis suudaks siisteemi parast kanderaketilt eraldumist stabiliseerida
ning saavutada siisteeminoudeid rahuldav suunamistapsus. Selleks vorreldakse erinevate
regulaatorite sooritust satelliidi suunamisel ja valitakse parim. Kuna ADCS efektiivsuse
hindamiseks on oluline, et eksisteeriks sobiv metoodika, siis luuakse ka vastav

simulatsioonikeskkond algoritmide hindamiseks.

Esmalt antakse t66s pohjalikum iilevaade satelliidist ja juhtimissiisteemi arhitektuurist
ning seejarel teoreetiline iilevaade kolmemootmelise ruumi poorete, asjakohaste
taustsiisteemide ja taiturite kohta. Veel kirjeldatakse kasutatavaid regulaatoreid ja
kirjeldatakse héairitusi, mis mojutavad satelliidi asendit. Viimaks kirjeldatakse lithidalt
simulatsioonikeskkonda ja metoodikat, tutvustatakse tulemusi ning analiiiisitakse neid.

Lopuks arutletakse tulemuste iile ja tehakse ettepanekud edasisteks tegevusteks.



2. SUTS

2.1 Satelliidi iilevaade
SUTS on modtmetega 50 x 50 x 178 mm ning voib kaaluda kuni 750 g. Satelliit

on planeeritud lendama maaldhedasel paikesesiinkroonsel orbiidil (SSO - sun-
synchronous orbit) ehk orbiidil kaldega ca 97.4° ning korgusega ca 450 km, mis tagab
stabiilsed valgustingimused ning voimaldab ennustatavat energiatootmist. Hetkel on
SUTS arendusfaasis, kus luuakse insenerimudelit (ingl engineering model) satelliidist.
Insenerimudel ei ldhe orbiidile, kuid on moeldud olema orbiidile mineva satelliidiga
funktsionaalselt sarnane. ADCS vaatest ongi esmalt oluline veenduda, et algoritmid, mida
plaanitakse asendi juhtimiseks ja méaramiseks kasutada, on piisavalt tapsed ja tookindlad.
Selleks luuakse antud t66s programmeerimiskeeles Python simulatsioonikeskkond satelliidi
diinaamika ja hairituste modelleerimiseks. See on vajalik, et hinnata juhtimissiisteemi

padevust ning saada ettekujutus satelliidi kditumisest.

SUTS kasutab asendi muutmiseks kolme magnetviandurit ning kolme reaktiivhooratast.
Magnetvaandurid ei ole voimelised rakendama suurt poordemomenti ning nendega ei
saa rakendada poordemomenti igas suunas, sest poordemoment peab ristuma vélise
magnetvaljaga. Reaktiivhoorattad seevastu voimaldavad kiiret ja tédpset asendimuutust
kolmel teljel, mis on tapse suunamise jaoks kriitilise tahtsusega. Nende peamiseks
puuduseks on aga impulsimomendi kiillastumine — maksimaalse poorlemiskiiruse
saavutamisel ei saa nad enam satelliidile pooérdemomenti rakendada ning neilt
tuleb impulsimoment maha laadida. Seda saab teha néiteks magnetvidandurite abil.
Erinevalt hooratastest ei vaja magnetvaandurid mahalaadimist, kuid nende maksimaalne
dipoolmoment on piiratud toitesiisteemi voolupiirangute ning ferromagnetilise stidamiku

magnetilise kiillastumisega.

OCOM mooduli jaoks on oluline, et satelliidi asend oleks stabiilne, sest optiline side
kasutab tépselt fokusseeritud laserkiirt, mis peab olema suunatud vastuvotjale ilma
varinata. MRSC mooduli jaoks on oluline, et asend oleks tapne, sest paikesepatareide
tootlikkus soltub péaikese langemisnurgast — kui asendijuhtimine ei ole tédpne, ei ole voimalik
koguda tépseid katseandmeid. SUTS-u missioonieesmérgid seavad ADCS-ile asendi tédpsuse
nouded, kus maksimaalsed lubatud héalbed on [5]:

e absoluutne suunamisviga 5° ning
« suhteline suunamisviga 1°.

Absoluutne suunamisviga on erinevus praeguse asendi ja soovitud asendi vahel — see
iseloomustab suunamise tapsust. Suhteline suunamisviga kirjeldab asendi lithiajalist

muutlikkust ehk satelliidi asendi stabiilsust.



2.2 Juhtimisarhitektuur

Soltuvalt satelliidi olekust ning aktuaalsest tooreziimist, peab siisteemi suutma valida

sobiva regulaatori ja téaiturid.

Asendijuhtimissiisteemi esimene funktsioon on satelliidi algne stabiliseerimine (ingl
detumbling) péarast kanderaketist eraldumist. Tavaliselt kasutatakse selleks magnetvoo
tiheduse muutumisel pohinevat algoritmi, mida kutsutakse B-dot algoritmiks [6]. Sellist
algoritmi kasutatakse ka selles t66s. Kui satelliidi nurkkiirus on vihenenud alla seatud piiri,
on satelliit piisavalt stabiilne, et jatkata suunava kontrolliga. Parast edukat stabiliseerimist
peab satelliit olema voimeline ennast etteantud suunas orienteerima ning seal stabiilsena
piusima. Eesméark saavutatakse kahe sammuna: ligikaudse suunamise (ingl coarse

pointing) ja tdpse suunamisena (ingl fine pointing).

Ligikaudse asendi saavutamiseks kasutatakse nii magnetvaandureid kui hoorattaid,
mida juhitakse PID regulaatori abil. Regulaatori véiljundi pohjal leitakse dipoolmoment,
mis katab hinnanguliselt ara voimalikult suure osa noutavast péérdemomendist. Hoorattad
rakendavad puudujaava poordemomendi, et regulaatori valjund oleks magnetvaindurite
hinnangulist p66rdemomenti arvestades rahuldatud. Kuna stisteem on mittelineaarne ning
selles reziimis ei ole veel tarvis saavutada head tdpsust, kasutatakse siin lihtsuse tottu
PID-regulaatorit [2].

Tapses suunamisreziimis on vorreldakse PID-, LQ- ja LQI-regulaatorite sooritust.
Selles reziimis kasutab satelliit asendi hoidmiseks reaktiivhoorattaid, mis peavad tagama
siisteeminouetes seatud téapsuse ja stabiilsuse. Et véltida hoorataste kiillastumist
asendijuhtimise kéigus, rakendatakse samaaegselt magnetviandureid, mille genereeritav

poordemoment leitakse vastava mahalaadimisalgoritmi abil.

Tulenevalt SUTS-u kasulikest lastidest on satelliidi peamised asendijuhtimisreziimid nadiiri

vaatamine, Péikese jalgimine ning maajaama jélgimine.
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3. Teoreetiline taust

Selles  peatiikis  antakse  {ilevaade  kasutatavatest — taituritest,  satelliidi
asendijuhtimissiisteemiga seotud taustsiisteemidest ning asendi esitusviisidest, asendi

diinaamika- ja kinemaatikavorranditest ning orbitaalmehaanikast.

Kéesolevas t60s on vektor(tensor)suurused tahistatud rasvases kaldkirjas (z,I).
Abstraktsed maatrikssuurused on téhistatud suurte tdhtedega rasvases piistkirjas
(A). Kvaternioonsuurused on téhistatud viikeste tdhtedega rasvases pustkirjas (q =
[w, x,y, 2]T). Katusega (T) on téhistatud soovitavad vairtust (sihtvidrtust) ning tildega

() viga (kui palju erineb praegune véértus sihtvadrtusest).

3.1 Taiturid

Satelliitidel kasutatakse mitmeid taitureid, mis kasutavad péérdemomendi tekitamiseks

erinevaid mehhanisme.

Reaktiivhoorattad (joonis 2) on véga levinud satelliitidel, mille suunamistapsusel on
ranged piirangud [4]. Reaktiivhoorataste suurimaks eeliseks on pideva ja tépse kontrolli
voimekus. Tavaliselt kasutavad reaktiivhoorattad piisimagnetitega siinkroonmootorit, mille
kiirust on voimalik viga tépselt valitud profiiliga juhtida. Reaktiivhoorataste t66 pohineb

impulsimomendi jaavuse seadusel, mille jargi

> h = const., (1)

seega kui muudame hooratta impulsimomenti Ah vorra, muutub satelliidi impulsimoment

—Ah vorra. Satelliidile rakenduva poérdemomendi 7 abil saab selle kirjutada kui
iLRW = —T (2)

[3] RW-de peamiseks puuduseks on kiillastumine — hooratta kiilge kinnitatud mootor
saavutab oma tippkiiruse. Et valtida hooratta impulsimomendi kiillastumist, tuleb seda
maha laadida ehk suunata hooratta impulsimoment keskkonda. Selleks saab kasutada
niiteks magnetviaandureid, mis tekitavad Maa magnetvéiljaga interakteerudes vélise
poordemomendi. See voimaldab hoorataste poorlemiskiirust ohutult vihendada, ilma
et satelliidi asend muutuks [7]. Satelliidi pooramiseks mistahes suunas on vajalik vihemalt
kolme hooratta (RW) olemasolu [3].

Magnetvaidndureid kasutatakse kuupsatelliitidel viaga tihti kombineerituna hooratastega
[4]. Magnetvdaandurite eelised on liikuvate osade puudumine ning lihtsus, odavus ja

energeetiline efektiivsus [7]. Rakendades magnetvaandurile pinge, tekitab pooli labiv vool
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magnetvalja, mis interakteerub Maa magnetvéljaga. Seda saab kirjeldada ristkorrutise
T =M X BMaa (3)

abil, kus m on magnetvaanduri magnetiline dipoolmoment [3]. Dipoolmoment soltub
pooli ristloikepindalast S (tdpsemini pindala ja tihiknormaali korrutisest S’), stidamiku

magnetilisest labitavusest u, keerdude arvust n ja seda labivast voolust I kui
m=pnl-S. (4)

Kuna ferromagnetiliste materjalide suhtelise magnetiline labitavus on umbes 1000 korda
suurem kui ohul, on stidamiku moju pooli dipoolmomendile méarkimisviaarne. Samas
esineb ferromagnetilistel materjalidel hiisterees, mistottu omab selline magnetvaandur

dipoolmomenti isegi kui seda aktiivselt ei juhita. [3]

SUTS-il on kolm erineva suurusega magnetvaandurit (illustratiivne joonis 1). Satelliidil
kasutatavad magnetviaandurid keritakse ise vastavalt asendijuhtimissiisteemi vajadustele.
Satelliidil kasutatakse ettevotte Wittenstein cyber motor GmbH reaktiivhoorattaid
mudelinimega cyber motor 2 (joonis 2). Nende impulsimomendi kiillastuspunkt on
hRW. max = 2 - 1073 kg - m? - s7! juures. Uhe hooratta maksimaalne péordemoment on

Tmax = 0,4mN - m ning nominaalne pé6rdemoment on 7oy, = 0,1 mN - m. [§]

Joonis 1. Magnetvéég]ndurid trikkplaadil Joonis 2. Wittenstein cyber reaction wheel
' 2 [10].

3.2 Taust- ja koordinaatsiisteemid

Asendijuhtimissiisteemi vaatest on oluliseimad taustsiisteemid

o Maa-keskne inertsiaalne taustsiisteem ECI,

12



=

Satelliit (P)

Fookus (F') g (peristsenter)

Joonis 3. Perifokaalne taustsiisteem.

o Maa-keskne Maaga kaaspoorlev taustsiisteem ECEF,
« satelliidikeskne nadiiri vaatav taustsiisteem LVLH,

« satelliidikeskne kerega seotud taustsiisteem body,
 ning perifokaalne taustsiisteem.

ECI on inertsiaalne taustsiisteem ehk see ei poorle koos Maaga. See on oluline, sest sellisel

juhul kehtivad Newtoni seadused joonliikumise jaoks.

ECEF on oluline, sest selles suhtes on modelleeritavad Maaga seotud efektid. Peamiselt on
Maa magnetvélja mudel defineeritud just selles taustsiisteemis. Samuti on taustsiisteem

oluline, et leida p6ore mingi kindla punkti poole Maal.

LVLH taustsiisteemis vaatab nadiiri poole iildiselt Z-telg ning X-telg iihtib satelliidi
joonkiirusvektoriga. LVLH on oluline, sest seda kasutades on lihtne viia satelliit nadiiri

vaatavasse asendisse.

Perifokaalne taustsiisteem on seotud satelliidi orbiidiga (joonis 3) — selle keskpunkt on
orbiidi fookuses. Taustsiisteemi tithikuline baasivektor p on suunatud orbiidi periapsise
poole ja ¢ paikneb sellest 90° kraadi ees, samuti orbiidi tasandil. Kolmas baasivektor

on kulgliikumise impulsimomendi suunaline tihikvektor, seega @ = p x §. [11]

Body-taustsiisteem on oluline, sest selles kehtivad Euleri vorrandid jaikade poorlevate
kehade diinaamika jaoks. Ka koik kasutatavad taiturid ja andurid on fikseeritud selle

tauststisteemi suhtes.

Asendijuhtimissiisteemis  kasutatakse nii sfaarilisi  kui ristkoordinaate, sest

ristkoordinaatides on loomulikum lahendada Kepleri vorrandeid ning lahendada
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diinaamika- ja kinemaatikavorrandeid, kuid Maa magnetvalja on loomulikum kirjeldada

sfaariliste koordinaatidega, sest see on tsentraalsiimmeetriline.

3.3 Asendi esitusviisid

Satelliidi asendit saab esitada matemaatiliste suurustega, mis kirjeldavad mingit pooret
kahe taustsiisteemi vahel. Asendi kdige elementaarsem esitusviis on maatriks RE € R3*3,
mis teisendab mingi vektori £ komponendid taustsiisteemist A taustsiisteemi B kui P =
REz”. Sellise esitusviisi puuduseks on vajaliku informatsiooni duplitseerimine (maatriksis
on 9 elementi) ning arvutuslik ebaefektiivsus (kui tehet ei korrata sama maatriksiga
mitmeid kordi). Maatriksit R kutsutakse po6rdemaatriksis voi suunakoosinuste maatriksiks
(DCM - direction cosine matriz). Selline maatriks on ortogonaalne ehk kehtib R~! = R”

ja det R = 1 (vastasel juhul on sisaldab péore peegeldust).

Traditsiooniline kompaktne asendi esitusviis on nurkade komplekt {6y, 05,03}, kus iga
0; tdahistab pooret iimber mingi telje. Sellist nurkade komplekti kutsutakse Tait-Bryani
nurkadeks. Loplik poore saadakse rakendades kolme nurga ja teljega kirjeldatavat pooret
jarjestikuselt. Tihti viidatakse ka neile kui Euleri nurkadele, sest 1775. aastal kirjeldas
Leonhard Euler teoreemi, mille kohaselt saab iga jaiga keha viia igasse asendisse teostades
mingi nurgaga 6 kirjeldatud poorde timber vastava telje. [2] Rangelt eristades kirjeldavad
Euleri nurgad aga p66rdeid simmeetrilises jarjestuses imber kahe telje (X-Y-X voi Z-X-Z).
Selle esitusviisi puuduseks on nahtus, mis tekib, kui kahe nurgaga seotud teljed tihtivad
ning kirjeldusviisi tiks vabadusaste kaob, seda kutsutakse gimbali lukuks (ingl gimbal lock).
Samas on Tait-Bryani (Euleri) nurgad intuitiivselt koige lihtsamini moistetavad, mistottu

kasutatakse neid tihti tulemuste esitamiseks, isegi kui neid arvutustes ei kasutata.

Veel on voimalik asendi esitamiseks kasutada neljamootmelisi hiiperkompleksarve —

kvaternioone, mis on esitatavad kui
q=w+zi+yj+zk wzx,yzeR (5)

Kasutades kvaternioonide ruumi H alammuutkonda, milleks on tihikuline hiipersfaér ehk

kvaternioonide hulk
{a:]q/=1 = w’ +2?+y* + 22 =1}, (6)

saab defineerida topeltkatte koigile fiiiisikaliselt voimalikele pooretele kolmemootmelises
ruumis ehk igale poordele vastavad nii q kui —q [2]. Kuna ithikkvaternioonid kirjeldavad
pooreid neljamootmelisel tihiksfadril, valditakse kolmeparameetrilistele esitusele omast
gimbali lukku — topoloogiliste piirangute tottu ei ole podrete ruumi SO(3) voimalik
kolme soltumatu parameetriga ilma singulaarsusteta esitada. Samuti on kvaternioonidega

opereerimine arvutuslikult sédéstlikum, kui poéordemaatriksite kasutamine (juhul kui tihte
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pooret ei rakendata paljudele vektoritele). Uhikkvaternioone kutsutakse ka versoriteks.
Versori q = w + xi + yj + zk saab esitada vektorkujul kui q = [w,x, vy, z]T. Selleks, et
poorata vektorsuurust € R? versoriga q kirjeldatava poorde vorra, peame moodustama

@ komponentidest puhta kvaterniooni ehk kvaterniooni, mille skalaarosa w on null [12].
x = (11,79, 03)" & qp = 0+ 213 + 297 + 23k (7)

Niiiid saame viia libi teisenduse £ — x® kasutades valemit (kus o tidhistab Hamiltoni

korrutist ja * konjugeeritud kvaterniooni) [12]
4z =qodzoq” (8)

Kasutades asendi esitamiseks versoreid, saame tegeliku asendi q korvalekalde q soovitavast

asendist q arvutada kui [2]

q=q'oq. (9)

Kuna versorid moodustavad kolmemootmelises ruumis voimalikele pooretele topeltkatte,
tuleb korvalekallet kirjeldav versor sundida hiipersfaéri kindlasse poolsfiairi ehk néiteks

nouda, et kehtiks tingimus w > 0. Ilma selleta hakkaks regulaatori valjund ostsilleeruma
[2].

Kui teeme eelduse, et viga kirjeldava versori reaalosa on véike (ehk viga on viike), saame

vea ligikaudselt teisendada Euleri nurkadeks kui
w1l = [¢,0,9)] = [2z,2y,22]. (10)
Absoluutse vea poordenurgana saab leida kui
f = 2arccos w. (11)

Eelpoolmainitud pohjustel kasutatakse SUTSu ADC siisteemis asendi kirjeldamiseks

kvaternioonide formalismi.

3.4 Satelliidi diinaamika ja kinemaatika

Kuna asendit kirjeldatakse versoritega, kehtib satelliidi poorlemise kinemaatika jaoks

vorrand [12]

q=-qodq. (12)
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Satelliidi orbiit

Satelliit

Maa Perigee

Joonis 4. Keskmine, ektsentriline ja toeline anomaalia.

Poorlemise diinaamika leidmisel tehti eeldus, et satelliidi puhul on tegu jaiga kehaga ehk
diinaamika jaoks kehtib Euleri vorrand. Euleri vorrand kehtib kehaga seotud poorlevas

taustsiisteemis (body) ning selle voib esitada kui
Io+wxIw=rT, (13)

kus I on satelliidi inertsitensor, w nurkkiirus ning 7 rakendatav poérdemoment. Kui
satelliit kasutab taituritena hoorattaid (RW), tuleb arvestada ka nende giiroskoopilist

panust ehk saame
IdJ+UJX(Iw—|—th):T, (14)

3.5 Orbitaalmehaanika
Satelliidi orbitaalmehaanika pohineb Kepleri seadustel. Satelliidi asendit orbiidil kirjeldab

piisava tapsusega Kepleri vorrand, mis on esitatav kui
M = E — esin(F), (15)

kus F tahistab ektsentrilist ja M keskmist anomaaliat [11]. Kuna Kepleri vorrand

on transtsendentne, siis on seda voimalik lahendada vaid numbriliselt. Kepleri orbiit
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on koonusloige, mis on defineeritud tasandil, seega tuleb kolmemodtmelises ruumis
orbiidi tiheselt méaaramiseks kasutada tdiendavaid parameetreid, milleks on tavaliselt
perigee argument (ingl argument of periapsis) w, toususolme otsetous (ingl longitude
of ascending node) € ja orbiidi tasandi kalle ¢ referentstasandi suhtes. Geotsentriliste
orbiitide kirjeldamisel valitakse referentstasandiks tavaliselt Maa ekvatoriaaltasand ning
pikkuskraadi nullpunktiks kevadpunkt, sellisel juhul kutsutakse toususolme otsetousu ka

RAANiks (ingl right ascension of the ascending node).

) LINE
NORTH § 7 OFAPSIS

SATELLITE_ - - - = 'pERIGEE

«:*"EQUATORIAL .
.. PLANE .

SCENDING

f el emmm T -
S L NODE
i - d
¢ - -
! -7 ¥
' ORBITAL -
' PLANE -7

LIME
OF NODES

inlersection betweasn
equatorial plane
and orbilal plane

Joonis 5. Orbiiti kirjeldavad parameetrid [13].

Vorrandi (15) lahendi £ kaudu saab leida keha kauguse Maa keskmest seose
r(E)=a-(1—ecoskE), (16)

kus r(E) téhistab kaugust, a on orbiidi pikem pooltelg, e on orbiidi ektsentrilisus. [11]

Kepleri mudeli kasutamisel Maa-ldhedaste orbiitide jaoks on aga mitmed puudused.
Esiteks mojub Maa-lahedastel orbiitidel satelliidile kiillaltki markimisvidarne ohutakistus,
mistottu orbiidi korgus viheneb pidevalt. Teiseks eeldab Kepleri mudel, et Maa on iihtlase
massijaotusega ideaalne kera, kuigi reaalsuses on Maa veidi lapik. Lisaks pohjustavad ka
kolmandate kehade (Paikese, Kuu) poolt tekitatud gravitatsioonivéiljad orbiidil hairitusi

ning tihti tuleb arvestada ka paikesekiirguse rohuga.
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4. Juhtimisalgoritmid

Tavaliselt kasutatakse satelliitide juhtismissiisteemides koos erinevaid regulaatoreid,
sest satelliit peab orbiidil tditma mitmeid iilesandeid ning tulema toime erinevate
oludega. Sarnases uurimistoos on saadud LQR-tiiiipi regulaatoriga simulatsioonis satelliidi
suunamisveaks umbes 0,02° [14]. Selles peatiikis tahistab @ satelliidi olekuvektorit ning w
juhtvektorit. Lisaks tahistab w satelliidi nurkkiirusvektorit kerega seotud taustsiisteemis

ning € asendit kirjeldava versori imaginaarkomponentidest moodustatud R? vektorit.

4.1 B regulaator

B-dot regulaator on véga lihtne, kuid laialdaselt kasutatav regulaator. Regulaator on
populaarne, sest see on tookindel ega noua kalleid andureid ning keerulisi algoritme oleku

maaramiseks.

Lihtsaimal pideval kujul voib regulaatori esitada kui
Miody = —kp * Brody, (17)

kus kp € R on voimendustegur (ingl gain) ja m € R? regulaatori viljund — magnetiline

dipoolmoment, mida soovime, et magnetviaandur tekitaks.

Regulaatori efektiivsus tuleneb lahendusest
Br-wxB — 17~k (wxB)xB, (18)

mis vektorkorrutise omaduse (a x b) x ¢ = b(a-c) —a(b- ¢) tottu tahendab, et regulaatori
valjundpoordemoment on alati nurkkiirusvektoriga ristuva magnetinduktsiooniga
vastassuunaline. See voimaldabki vihendada nurkkiirust seda otse mootmata. Lahendus
pohineb eeldusel, et magnetinduktsiooni muutumise kiirus orbiidil liikumise tottu on

vorreldes poorlemisega tiihine.

Probleem, mis sellise regulaatoriga siiski kaasas kéib, on vaartuse B leidmine. Kuna
magnetomeetrite mootetulemuste pohjal teame ligikaudselt B vaértust, siis saame leida
selle ajalise tuletise numbriliselt. Numbrilised tuletise leidmise valemid aga voimendavad
mira (madalamat jarku meetodid) voi pohjustavad regulaatori reaktsioonis viite (korgemat
jarku meetodid). Seepérast on oluline miiraste magnetomeetrite mootetulemuste pohjal

leitud tuletist filtreerida. Selleks on sobilik naiteks esimest jarku eksponentsiaalne filter

Bk—i—l - Bk

A7 +(1—a)- By (19)

By =a-
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4.2 PID regulaator

Juhtimisstisteemides enim kasutatav tagasisidestatud regulaator on PID [15]. Seda
kasutatakse laialdaselt, sest selle implementeerimine on lihtne ning see véimaldab tihti
siisteemi juhtida ilma siisteemi diinaamikat modelleerimata. PID regulaatori saab esitada

kui
u(t) =y e(t) + k- [ Ce(t)dt + ka - é(8), (20)

kus k,, ki ja kg on vastavalt proportsionaalse, integraalse ja tuletiskomponendi

voimendustegurid

PID-tttpi regulaatorid on levinud ka satelliitide asendijuhtimissiisteemides. On voimalik
toestada, et ilma hairitusteta poorlemise diinaamikas on PID-tiitipi regulaator stabiilne
ka ilma integraal-komponendita [15], mistottu jaetakse see kas dra voi seatakse viga
viikseks, et tasakaalustada piisivaid hairitusi [3]. Integraalkomponendi kasutamine muudab

regulaatori teist jarku siisteemist kolmandat jarku stisteemiks, mis voib viia ebastabiilsuseni

[7]-

Kuna giiroskoobi abil on lihtne moota satelliidi nurkkiirust wy,eqy ning satelliid tédpseks
suunamiseks juhtimiseks on vaja niikuinii asend tapselt méarata, siis kasutatakse
regulaatorit kujul, kus tuletisosa asendab nurkkiirus. Sellisel kujul ei teki vajadust leida
asendi tuletist numbriliselt ehk regulaatori voib esitada diskreetsel kujul kui

k

1=0

Giiroskoobi mootetulemuste miira vihendamiseks saab regulaatori tuletisosa jaoks samuti

kasutada néiteks esimest jarku eksponentsiaalset filtrit.

4.3 Lineaarne ruutregulaator

Lineaarne ruutregulaator (LQR — Linear Quadratic Regulator) on optimaalne regulaator
lineaarsete stisteemide jaoks. Regulaatorit kutsutakse optimaalseks, kui see juhib siisteemi

nii, et saavutatakse teatav optimaalsuse kriteerium.

Lopmatu horisondiga LQR regulaatori jaoks diskreetses ajadomeenis viljendub

optimaalsuse kriteerium kulufunktsiooni
J=> (ngwk + ui Ruy, + waNuk) : (22)
k=0

minimiseerimises, kus Q (positiivselt poolméératud) ja R (positiivselt maaratud) on

kaalumaatriksid, millega labi kulufunktsiooni méaratakse regulaatori kditumine. Maatriks
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Q karistab korvalekaldeid soovitud olekust ning R taiturite t66d. Ristliikmes esinev
maatriks N voetakse tavaliselt nulliks. SUTS-u asendijuhtimissiisteemis on olekuvektor
xp = (@, €]T € RS ja juhtvektor u; € R3, seega on maatriksite Q ja R mootmed vastavalt
6 x 6 ja 3 x 3. Olekuvektoris ei saa kasutada asendit kirjeldava versori skalaarkomponenti,
sest LQR olekuvektori elemendid peavad olema soltumatud [15] — tervikliku versori

komponendid seda noude (6) tottu ei ole.

Optimaalse tagasisidemaatriksi K leidmiseks juhtimisseose
U = —Ka:k (23)

jaoks tuleb lahendada algebraline Riccati vorrand (ARE). Diskreetses ajadomeenis 16pmatu

horisondi jaoks voib selle esitada kui
P=Q+ATPA - ATPB(B"PB + R) 'B’PA, (24)

[15], vorrandi lahendina otsime maatriksit P. Vorrandis esinevad maatriksid A ja B

tulevad lineaarse siisteemi olekuruumi esituse diskreetsest kujust
Ty 1 = Axy + Buy,. (25)
Tagasisidemaatriks K on seotud maatriksiga P kui
K = (R+B"PB) 'B"PA. (26)

Algebralise Riccati vorrandi positiivselt poolméaratud lahendi leidumine tagab selliselt
tagasisidestatud stisteemi asiimptootilise stabiilsuse eeldusel, et siisteem on kontrollitav
[15].

Kuna satelliidi diinaamikat kirjeldav vorrand on mittelineaarne, siis on tarvis siisteem
lineariseerida. Pidevas ajadomeenis saab seda teha numbriliselt kombineerides vorrandid

(14) ja (12) ning rakendades néiteks numbrilist tsentraalse vahe valemit

of  flz+dej,u)— f(x—dej,u)
6xj N 2(5

+ 0(6%), (27)

kus & = f(x,u) on siisteemi kirjeldav funktsioon, e; iithikvektor olekuvektori j-nda
elemendi suunas ning § mingi véiike héiritus. Seejédrel tuleb lineaarne siisteem viia

diskreetsesse ajadomeeni néiteks ZOH (ingl zero-order hold) meetodil [15]

At
A, = GXp(ACAt), B, = (/ eXp(AcT)dT> B., (28)
0
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kus d ja c tdhistavad vastavalt diskreetset ja pidevat ajadomeeni. Lineariseeritud stisteem
vastab ligilahedaselt reaalsele siisteemile vaid lineariseerimispunkti iimbruses ehk siisteem
tuleb uuesti lineariseerida kui satelliidi soovitav olek muutub. Seega isegi, kui satelliidi
eesmérk on lihtsalt nadiiri poole vaatamine, peame stisteemi pidevalt uuesti lineariseerima,
sest soovitav asendit kirjeldav versor muutub inertsiaalse taustsiisteemi suhtes liikumise
tottu. Kuna versorite algebra ei ole additiivne, peame lineariseerima siisteemi suhtelise

vea oleku
x* = [@,0,0,0]" (29)

tmber, arvestades lineariseerimisel hetkelist hoorataste impulsimomenti hrw [2].

4.4 LQI

Uks lineaarse ruutregulaatori probleem on mélu puudumine. Kui siisteemi mudel vastab
taielikult reaalsele siisteemile, ei ole see oluline, sest regulaator arvestab akumuleeruvate
konstantsete hairitustega juba siisteemi mudeli pohjal. Enamasti aga ei ole voimalik
siisteemi ideaalselt modelleerida ning seega ei pruugi regulaator konstantsete mudelivéliste
hiiritustega hésti toime tulla [7]. Uks voimalus selle parandamiseks on sarnaselt PID
regulaatorile oleku vea summeerimine. Antud t66 kontekstis tdhendab see olekuvektori
laiendamist iiheksaelemendiliseks — olekuvektorisse lisatakse asendi viga kirjeldava versori

ajalised integraalid
k
D €& - At (30)
=0

Pidevas ajadomeenis lineariseeritud siisteemi maatriksid A — A’ ja B — B’ tdienevad
kui [15]

C 03><3 O3><3

A O B
A/ = ( 6X3> s kUS C = (03><3 I3><3>’ B/ - ( ) . (31)

Jérelikult peab niiiid ka Q' olema 9 x 9 maatriks.

4.5 Reaktiivhoorataste impulsimomenti vihendav regulaator

Tookindla ja stabiilse kontrolli vaatest on oluline, et hoorattad ei jouaks kiillastunud
olekusse. Selleks on tarvis pidevalt impulsimomenti keskkonda iile kanda (ingl desaturate),
ilma et see hairiks suunava juhtimisalgoritmi t66d [3]. Satelliidil, mis kasutab nii

reaktiivhoorattaid kui magnetvaédndureid, on voimalik seda teha seaduse

Bbody X hRrw

Myesat = kdesat ' |B ‘2
body

(32)
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jargi, kus kgqesat € R on regulaatori voimendustegur. Selline seadus on optimaalne,
sest ristkorrutis tagab, et tekitatav dipoolmoment on alati Maa magnetvaljaga risti.

Normaliseerimine tagab, et algoritm kaitub iihtlaselt tile orbiidi. [7]
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5. Hairitused

Hairitused on korvalekalded tavapéarasest héirimata liikumisest, mis mojutavad nii satelliidi
orbiiti kui ka asendit. Hairitused mojutavad satelliidi asendit kui massikeskme suhtes

eksisteerib nullist erinev poordemoment ehk

/erdf;éO (33)

Satelliitidele mojuvad samaaegselt mitmed erinevad héiritused. Kéesoleva t66 kontekstis

on hairitused olulised, et simulatsioonikeskkond vastaks paremini reaalsusele.

Orbiiti mojutavad néiteks satelliidi ohutakistus atmosfédaris, Maa mittesfaérilisusest
tingitud gravitatsioonijou erinevus, paikesekiirguse poolt rakenduv satelliidile rohk,
gravitatsiooniline vastastikmoju kolmandate kehadega. Lisaks voivad elektromagnetilised
héiritused kahjustada satelliidi elektroonikat. Klassikaliselt loetakse Maa-lahedastel
orbiiditel satelliidi asendi seisukohalt oluliseimateks nelja héiritust: ohutakistust
atmosfdaris, parasiitliku  dipoolmomendi interaktsiooni Maa magnetviljaga,
gravitatsioonivalja gradientist tulenev poordemomenti ja paikesekiirguse rohu poolt
tekitatud joudu [6]. Maalahedasteks loetakse orbiite, mis kulgevad korgustel 160 kuni
2000 kilomeetrit [16].

5.1 Ohutakistus atmosfasiris

Ohutakistus on pohjustatud satelliidi pinna ja Maa atmosfiédri interaktsioonist.
Maalahedastel orbiitidel on atmosfiari tihedus piisav, et mojutada satelliidi kaitumist.
Néiteks 400 kilomeetri korgusel on ohutihedus suurusjirgus p = 107'2 %. [11]

Ohutakistusest tuleneva jou véib esitada kui
1
Fd = —§pCdSp|fv| -, (34)

kus p on atmosfaari tihedus, Cy (d — drag) satelliiti iseloomustav aerodiinaamiline kordaja,
S, = S|n - 0| satelliidi ristloikepindala kiirusvektori suunaline projektsioon ning v satelliidi
kiirusvektor atmosfaédri suhtes, mida voib lahendada kiirusega Maaga kaaspoorlevas
taustsiisteemis vgcpr [6]. Tuule kiirusega arvestamine annaks veel tldisema avaldise,
kuid enamasti seda ei kasutata, sest puudub piisav informatsioon (tuule kiirus, asimuut,

tousunurk ja kalle) ja selle panus on véike.

Peamine ohutakistuse modelleerimise keerukus seisneb Cg.,e hindamises. Enamjaolt
kasutatakse kehade ohutakistuse karakteriseerimiseks pideva keskkonna mudelit, kus
keha takistustegur soltub Machi ja Reynoldsi arvust. Selles mudelis tehakse aga eeldus, et
molekulide keskmine vaba tee pikkus on kordades véiksem kui vaadeldava keha iseloomulik

pikkus. Maaldhedasel orbiidil on atmosfaéri tihedus aga piisavalt vaike, mistottu see
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eeldus enam ei kehti ning rakendada tuleb kineetilist teooriat ja Boltzmanni jaotust.
Seda ldhenemist nimetatakse vaba molekulaarse voolavuse mudeliks (ingl free molecular
flow). Selles mudelis soltub chutakistustegur gaasi ja pinna vahelisest interaktsioonist:
teguri leidmiseks summeeritakse iiksikute molekulide porgetel toimuv impulsivahetus, mis
tédhendab, et kehale avalduv joud (ja seega ka Cyyag) arvutatakse saabuva ja tagasiporkuvate

molekulide voo impulsside vahena.

Tihti kasutatakse maaldhedastel orbiitidel kulgevate satelliitide modelleerimiseks tegurit
Carag = 2.2, mis saadakse kui vaadelda satelliiti lameda plaadina [3]. Maalédhedastel
orbiitidel muutub atmosfaédri tihedus atmosfadri molekulaarse struktuuri, Péaikese
aktiivsuse ja geomagnetismi mojul, kuid nende moju on viga keeruline ennustada, mistottu
loetakse see tihti konstantseks [11].

5.2 Dipoolmomendi interaktsioon Maa magnetviljaga

Satelliidil on alati mingi parasiitlik dipoolmoment 1,5 (res — residual), mis kaitub sarnaselt
magnetvaanduritele. parast tekitatava péordemomendi mdjutab parasiitlik dipoolmoment

ka magnetomeetrite lugemeid, mis voib tugevalt mojutada asendimadramissiisteemi tood.
Parasiitliku dipoolmomendi pohjustajad voib jagada kolmeks:

o pehmed magnetmaterjalid (dipoolmoment muutub ajas)

» kovad magnetmaterjalid (dipoolmoment piisib enam-vihem konstantne)

« diinaamilised magnetvélja allikad (seotud vooluringidega — muutub ajas).

Pehmeid magnetmaterjale iseloomustavad madal remanents ja koertsitiivsus ehk materjalid
magnetiseeruvad kergelt vilise magnetvalja mojul timber. Pehmed magnetmaterjalid
on eelkoige ferromagnetilised. Kovad (ingl hard) magnetmaterjalid ei magnetiseeru
norga magnetvalja mojul iimber ning seetottu piisib ka nendest tulenev dipoolmoment
konstantsena. Kovad magnetmaterjalid voivad esineda naiteks hoorataste mootorites,
raadiotehnikas, voi kinnitusvahendites (poldid, mutrid). Suurim diinaamilise magnetvélja
allikas on akuga ja péikesepatareidega seotud vooluring, kuid magnetvilja tekitavad

Ampere’i seaduse jargi koik vooluringid, mistottu on seda viaga keeruline modelleerida.

Satelliidi parasiitliku dipoolmomenti on keeruline modelleerida. Lihtsaimas mudelis tehakse
eeldus, et parasiitlik dipoolmoment piisib konstantsena. Sellest realistlikum on mudel, kus

eeldame, et saame jagada parasiitliku dipoolmomendi kaheks

Mypes = Mpard + P[Bbody] (35)
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kus P € R**® on pehmeid magnetmaterjale kirjeldav maatriks [2]. Selline meetod aga
ei arvesta hiistereesiga. Uks lihtsamaid mudeleid, mis arvestab ka hiistereesi, on Flatley-

Henretty empiiriline mudel.
Lisaks sellele, et magnetvalja suund ja tugevus soltuvad satelliidi positsioonist orbiidil,

muutub magnetvélja tugevus geomagnetilise aktiivsuse tottu ka ajas [11].

5.3 Maa gravitatsioonivalja gradient

Gravitatsioonivali on tsentraalsimmeetriline, mistottu mojub alati mingile osale satelliidist
pisut suurem joud kui teisele. Kui joud ei moju siimmeetriliselt ehk satelliidi peateljed ei

ithti nadiiriga, rakendub satelliidile timber mingi telje péordemoment.

Gravitatsioonivilja gradiendist tingitud poérdemomenti kirjeldab vorrand

N Bluf(ri X r)(r; - r)dm;

e B ’ (36)

mille saab juhul, kui inertsitensori komponendid on leitud massikeskme suhtes, viia
standardsele kujule

Tgg = U= (37)
kus = GM on Maa gravitatsioonikordaja (M on Maa mass ja G gravitatsioonikonstant),
r satelliidi kohavektor maakeskses taustsiisteemis ja I satelliidi inertsitensor [3]. Véime
avaldisest veenduda, et poordemomenti ei teki kui kohavektor = ja inertsitensori peatelg
on paralleelsed, sest siis » x Ir = 0, kuna inertsitensori peateljed on defineeritud selle

omavektoritega. Kuna péérdemoment on pooérdvordeline kauguse kuubiga, siis kesksest
kehast (Maast) kaugenedes muutub efekt tithiseks.

Gravitatsioonivéilja gradienti saab kasutada ka satelliidi stabiliseerimiseks, sellisel juhul
ehitatakse satelliit pika ja peenikesena (voi kasutatakse poomi), et inertsitensori tiks
peatelg eristuks selgelt [3]. See tekitab olukorra, kus Maa gravitatsioon hoiab potentsiaalse
energia minimiseerimiseks pikemat telge nadiiri suunatuna. Saab naidata, et kui tiks
satelliidi peatelgedest on suunatud piki orbiidi normaali, siis on keskmine p66rdemoment

tile tiirlemisperioodi null [3].
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Nadiir (72)

Orbiidi normaal (?)

Joonis 6. Gravitatsioonivéalja gradiendi méju kahe ithendatud punktmassi naitel.

5.4 Paikesekiirguse rohk

Paikesekiirguse rohk tekib footonite porkumisel satelliidi valispindadega, mille tulemusena
antakse osa footonite impulsist tle satelliidile. Kuigi maaldhedastel orbiitidel on
atmosfaaritakistuse moju domineeriv, muutub péikesekiirguse rohk maéravaks korgemal.
Péikesekiirgust peegeldab ka Maa, mis kéditub seeldbi sekundaarse kiirgusallikana. Maalt
peegelduva kiirguse voimsus soltub albeedost, mis on keskmiselt umbes 0.3, kuid varieerub
tugevalt soltuvana pinnast. Albeedost tulenev kiirgus on alati suunatud Maast eemale

ehk nadiirist seniiti. Tihti Maalt peegelduvat kiirgust ei arvestata [3].

Péikesekiirguse rohust pohjustatud kiirendust kirjeldab vorrand

S
Asrp R —psrpa(l + 1) cos b, (38)

kus psp on avalduv rohk, S pindala, millele kiirgus langeb, m satelliidi mass, n

peegeldumiskoefitsent ja 6 langemisnurk. Kuna praktikas on viga keeruline téapset

kiiritustihedust leida voetakse selleks tihti I, = 1367 % Kiiritustihedus ja paikesekiirguse
Isrp

rohk on omavahel seotud kui ps,, = =2*. Tapsemaks péikesekiirguse rohu poolt tekitatud

moju leidmiseks tuleb ka arvestada, et valgus voib nii peegelduda, neelduda kui ka hajuda.
Péikesekiirguse pohjustatud joud on mittekonservatiivne ja sellest tulenev héairitus on
katkendlik, sest markimisvaérsel osal orbiidist on satelliit Maa varjus. Seetottu ei keskmistu

héirituse mojud tile orbiidi nulliks. [11]
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5.5 Inertsitensori hindamise viga

Satelliidi asendi diinaamikat kirjeldavas vorrandis (14) on méérava téhtsusega konstant
satelliidi inertsitensor kerega seotud tauststisteemis Iy,,qy €hk viga inertsitensori mééramisel
tekitab satelliidi asendi mudelis ebakola tegeliku kaitumisega [3]. Erinevus modelleeritava
ja tegeliku inertsitensori esituse vahel tuleneb satelliidi ehitamisel detailide asukohtade
ebatipsusest, tootmistolerantsidest ning hilisemast mooteméaaramatusest. Seda voib

matemaatiliselt kirjeldada kui
Ibody = Ludel + 5-[; (39>

kus tavaliselt I .40 On diagonaalne.

Inertsitensori hindamise vea moju voib olla suurem asendimaaramisalgoritmide jaoks, mis
kasutavad asendi ennustamiseks satelliidi diinaamilist mudelit (néiteks traditsioonilised
Kalmani filtrid) [2]. Antud t66s kirjeldatavate asendijuhtimissiisteemide jaoks viljendub
viga eelkodige vorrandi (24) parameetriks oleva lineariseeritud siisteemi kaudu optimaalse

lahendi veana.

5.6 Reaktiivhoorataste mitteideaalsus

Eriti vaikeste satelliitide puhul, nagu on ka SUTS, voivad suurimaks hairituste allikaks
osutuda hoopis reaktiivhoorataste mitteideaalsusest tingitud péérdemomendid. Satelliidi
mudelis (14) eeldame, et reaktiivhoorattad on ideaalsed — ehk nende impulsimoment on

suunatud piki poorlemistelge.

Tegelikkuses see aga ei kehti, sest hooratas ei paikne tootmistolerantside tottu tapselt
mootori volliga risti. Sellest tingituna ei paikne hooratta masskese enam poorlemisteljel
(joonis 7 vasakpoolne osa) ehk tekib tsentrifugaaljoud — seda nimetatakse staatiliseks
héirituseks ning see tekitab satelliidi asendi vérisemist (ingl jitter). Lisaks ei tihti enam
hooratta inertsitensori peatelg poorlemisteljega (joonis 7 parempoolne osa) ehk tekivad
perioodiliselt mojuvad héirivad poérdemomendid — neid nimetatakse diinaamilisteks

héiritusteks ning need suurendavad satelliidi asendi absoluutset viga. [17]

Joonise 7 jargi saame jagada héiritused kaheks: staatilisteks ja diinaamilisteks. Staatilised
héiritused pohjustavad vibratsioone ja asendi varisemist. Diinaamilised hairitused

suurendavad satelliidi suunamisel asendi absoluutset viga.

Lihtsaima mudeli korral saame neid vaadelda kui véliseid héairitusi, mille magnituud on

vordeline reaktiivhooratta nurkkiiruse ruuduga

Fs = usw2 . 'f;CM (40)
Ty = ugw® - [sin(wt + 1), cos(wt + 1), 0]" (41)
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Staatiline tasakaalutus Diinaamiline tasakaalutus

Joonis 7. Staatiline ja diinaamiline tasakaalutus.

kus u, = mren kg - m] ja ug = (I, — I;) tan @ [kg - m?] on vastavaid mitteideaalsusi
kirjeldavad (6 on nurk poorlemistelje ja tegeliku hooratta inertsipeatelje vahel, I, teljega
ithtiv inertsimomendi komponent ja I; sellega ristuv inertsimoment. Suuruste u, ja uqg
maksimaalsed vaartused antakse tihti reaktiivhooratta tootja poolt. Tihti modelleeritakse

ka harmoonikuid, et mudeli tdpsust parandada. Sellisel juhul saab héiritused esitada kui
T
F,(t) = w* [Z Cs psin(hwt + ¢p), Z Cs.n cos(hwt + ¢p,), O] (42)
h h
T
T4(t) = w? [Z Capsin(hwt + 1y,), Z Can cos(hwt +y,), 0] , (43)
h h

kus h on mingi harmooniku jark. [18] Staatiline joud tekitab héairiva p66rdemomendi

Ts = rpw X Fj.

Sellised mudelid ei ole aga téiesti tapsed, sest siisteemi sisemisi mitteideaalsusi
simuleeritakse valiste héiritustena, kuid tegelikult mojutab hairitustest tingitud siisteemi
liikumine ka hoorataste endi liikumist — see on vajalik, et energia ja impulsimomendi
jaavuse seadused oleksid rahuldatud. Praktikas on aga korrektset mudelit keeruline

rakendada, sest see on arvutuslikult viga mahukas. [17]
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6. Metoodika

Kaesolevas peatiikis antakse iilevaade katsepiistitusest ja metoodikast, mille abil hinnatakse
SUTS-i asendijuhtimissiisteemi voimekust ning vorreldakse erinevaid juhtimisalgoritme.
Uurimist6¢ empiiriline osa tugineb Pythonis loodud simulatsioonikeskkonnale, mis

modelleerib satelliidi liitkumist orbiidil, asendi diinaamikat ja valiskeskkonna héairitusi.

Erinevate regulaatorite (PID, LQR ja LQI) objektiivseks vordlemiseks kasutatakse
suunamisviga ja stabiilsust iseloomustavaid moodikuid. Seejérel simuleeritakse satelliidi
kaitumist olulistes missioonistsenaariumites: esmane stabiliseerimine, nadiiri vaatamine ja
maajaama jalgimine. Loplike jarelduste tegemiseks ja regulaatorite soorituse hindamiseks
kasutatakse Monte-Carlo meetodit, mis voimaldab hinnata siisteemi robustsust ning
analtitisida regulaatorite soorituse tundlikkust varieeruvate algtingimuste ja hairituste
suhtes. Jargnevad alapeatiikid kirjeldavad simulatsioonikeskkonda, kasutatavaid moodikuid

ning regulaatorite parameetreid detailsemalt.

6.1 Simulatsioonikeskkond

Implementeeritavate regulaatorite ja loodavate algoritmide testimiseks loodi
programmeerimiskeeles Python satelliidi simulatsioon. Simulatsioonis vaadeldakse
satelliidi asendi ja positsiooni muutumist ldbi aja ning seeldbi analiitisitakse loodud

algoritme ning hinnatakse nende vastavust eesmérkidele.

Asendi simuleerimiseks olekuvektorit . Et leida nurkkiirendust e, viidi vorrand (14)
kujule
a=TI"'1—wx Iw+ hgy). (44)

Kombineerides vorrandeid (12) ja (44) saadi vektorfunktsioon & = f(x, 7). Selle
diferentsiaalvorrandi abil propageeriti satelliidi olekuvektorit ajas edasi kasutades Runge-
Kutta 4. jarku meetodit.

Satelliidi inertsitensoriks (kerega seotud taustsiisteemis) voeti diagonaalne maatriks

3,125-107* 0 0
I= 0 2,1635 - 1073 0 kg - m?. (45)
0 0 2,1635 - 1073

Satelliidi reaktiivhoorataste maksimaalseks poordemomendiks on seatud 7.« = 0,4mN
- m. Hoorataste maksimaalne impulsimoment on A, = 2 - 102 kg - m? - s~1. Satelliidi
kolme hooratta poorlemisteljed iihtivad satelliidi inertsitensori peatelgedega. Satelliidi

magnetvadndurite maksimaalseteks dipoolmomentideks voeti

Mmax = 1072 [2,1,1]A - m?
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Orbiidi simuleerimiseks kasutatakse Kepleri vorrandit (15), mis lahendatakse Newtoni
meetodil. Newtoni meetod on ruutkoonduvusega iteratiivne meetod vorrandite f(z) =0
lahendamiseks, kuid vaja on teada ka funktsiooni f(x) tuletist. Selleks viidi vorrandis (15)
koik litkmed iihele poole, et saada kuju f(£) = 0 ning leiti vorrandi tuletis F jargi ehk
saadi

f'(E)=1-ecos(E). (46)

Leitud lahendi pohjal salvestati vorrandite (55), (57), (59) abil vektorid rgcr ja vecr, mis

parast vajadusel teisendati ka teistesse taustsiisteemidesse.

Maa magnetvilja simuleerimiseks kasutatakse IGRF raamistikul pohinevat sfaariliste
harmooniliste funktsioonide rittaarendust (tdpsem kirjeldus on lisas 9). Kuna tihed
satelliidil kasutatavad téaiturid on magnetvaandurid ning ka passiivses olekus omab
satelliit parasiitlikku dipoolmomenti, siis on oluline simuleerida Maa magnetvilja ja
selle muutumist ajas voimalikult tapselt. Samuti kasutavad magnetomeetrid magnetvalja

mudelit, et mairata satelliidi asendit.

Hairituste simuleerimiseks kasutati peatiikis 5 kirjeldatud mudeleid. Hairivate
poordemomentide leidmisel voeti, et satelliidi massikese on geomeetrilisest keskmest
rcv = [5, 15,15 mm vorra nihkes. See vaartus on voetud ebarealistlikult suur, et ndha

hairituste moju halvimal juhul.

Ohutakistuse modelleerimiseks kasutatavad parameetrid: Kuna satelliit on alles
arendusfaasis, siis ohutakistustegurit Cy; madrama ei hakatud, vaid kasutati vaartust

Cq = 2,2, mis on standardne risttahhuka-kujuliste satelliitide jaoks [11]. Simulatsiooni

lihtsuse huvides kasutati ka konstantset atmosfiiri tihedust pam = 1107 kg - m~3, mis

on umbes 450 km korgusel orbiidi jaoks tavapéarane halvima juhu vaartus [11].
Piikesekiirguse rohu modelleerimiseks kasutati rohukonstanti Py, = 4,56 - 107° Pa [11].
Gravitatsioonivilja gradiendi modelleerimiseks kasutati inertsitensorit (45).
Parasiitliku dipoolmomendi modelleerimiseks kasutati Flatley-Henretty mudelit

parameetritega:

V=[V,,V,V.]=25-10"°-[3,1,1]m’
Bs = 0,05 rJ_j7 Br = 0702 T7 Bc — 2 . 10—5 T
0 =01 p=30

Lisaks mainitud héairitustele lisati veel hairiva poordemomendina normaaljaotusega miira
spektraalse tihedusega paauss = 1 - 107 N2 - m? - Hz ™' ja juhuslik ekslemine spektraalse

tihedusega pyaix = 1 - 10724 N? . m? . Hz %, et votta arvesse mudelite ebakola reaalsusega.
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Inertsitensori maaramatust simuleeriti hairitusena

HQ"
8
=) HO*:
<
(o)
8
IS}

oI =

=9

(47)

g
W
8
W
<
w
®

kus 6;; = U(—pii, pis) - Lii ja 8;5 = U(—psj, pij). Simuleerimisel voeti védrtusteks p; = 0,05
ja Dij = 0,01

Reaktiivhoorataste mitteideaalsuse simuleerimisel kasutati tootjapoolseid vaartuseid u; =
2-107% kg - m ja ug = 2-107'" kg - m? [8]. Simuleeriti harmoonikuid i = [1,2, 3] milleks

skaleeriti vastavalt koefitsiente u, ja uy véértustega [1,0,33,0,1].

Monte-Carlo simulatsioonide juhuslikkus seisnes peamiselt orbiidi defineerimises.

Selleks kasutati orbiidi defineerimiseks parameetreid:

i =974° + U(-1°,1°

e = 0,002 + U(—0,001,0,001)
Q=5 +U(=5°5

w = 80° 4 U(—10°,10°)
vo = U(0°,360°).

Kui simulatsioon algas (de)tumbled olekust, méérati satelliidi asend juhusliku versoriga.
Kui simulatsioon algas stabiilsest nadiiri vaatamisest, seati hoorataste nurkkiiruseks
WRW, | = N(O, 250)1‘&(:1 s~ L

6.2 Tulemuste hindamine
Tulemuste detailsemaks hindamiseks kasutatakse jargnevaid kriteeriumeid:

o absoluutne suunamisviga (APE — absolute pointing error):

0; = arccos(v; - v;), (48)

kus v ja v on mingi satelliidi kerega seotud iithikvektor vastavalt praeguses ning

soovitud asendis

« keskmine viga ajaaknas Wy, (MPE — mean pointing error):

ek,avg =
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« suhteline suunamisviga ajaaknas (RPE — relative pointing error):

ék,rel = ‘éz - ék,avg’ (50)

Ajaaken kestusega 7 on defineeritud kui
Wir = {0; : kAt <iAt < kAt + 7}, (51)

kus At on simulatsiooni ajaline samm. Tulemuste hindamiseks valiti ajaaken pikkusega
7 = 30s, sest see on piisavalt lithike, et reageerida muutustele, kuid piisavalt pikk, et
mitte kajastada korgsageduslikku varinat. Funktsionaalselt esindab see pikkus noudlikku

missioonistsenaariumit, niiteks maajaamaga side hoidmist.

Absoluutne suunamisviga iseloomustab siisteemi tapsust, kuid hetkelise olemuse tottu ei
anna see informatsiooni asendi stabiilsuse kohta. Stabiilsuse kohta annab hea iilevaate

suhteline suunamisviga. Keskmine viga annab informatsiooni piisiva vea kohta.

Kuna Monte-Carlo simulatsioonide tulemusena on kirjeldatud kriteeriumid juhuslikud
suurused, vastab neile mingi jaotus. Kui teeme eelduse, et suunamisviga iga telje jaoks
on normaaljaotusega, jouame tulemuseni, et absoluutsed suunamisvead peaksid olema
Maxwelli-Boltzmanni jaotusega [3]. Praktikas on aga normaaljaotuse eeldus liiga tugev,
sest katsete 16ikes simulatsioonikeskkond varieerub ning satelliidile mojuvad hairitused ei

ole isotroopsed [7]. Antud t66s kasutatakse mainitud juhuslike suuruste kirjeldamiseks
e 95% (20) protsentilli,
o ruutkeskmist vaartust (RMS — ingl root mean square),
o halvima juhu vaartust (ingl worst case).

Lisaks vaadeldakse Monte-Carlo simulatsioonides katsete ajalist jaotust siisteeminouete
taitmiseni. Simulatsioonis loeti katse edukaks, kui stisteeminouded olid rahuldatud
vahemalt t = 600s jarjest, kusjuures graafikul kuvatava aja hulka seda perioodi ei

arvestatud.

Satelliidi stabiliseerimisvoimekuse hindamiseks simuleeriti satelliiti alustades juhuslikust

algasendist nurkkiirustega
w€{0,2,05,1}rad -s~*

kuni stabiilsuse saavutamiseni ehk w < 0,1rad-s~!. Tavaliselt piirdub pérast kanderaketist

valjutamist satelliidi nurkkiirus w = 0,5rad - s71.
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Selleks, et vorrelda regulaatoreid tapseks suunamiseks simuleeriti Monte-Carlo metoodikal
n = 512 katset detumbled olekust nadiiri vaatamiseni ning esitatakse tulpdiagrammil
keskmise aja nouete rahuldamiseni ning tabelis absoluutse ja suhtelise suunamisvea

vastavate kindlusldavenditega.

Et hinnata satelliidi voimet jélgida maajaama, vaadeldi stsenaariumit, kus satelliit alustab
stabiilsest nadiiri vaatamisest ning peab jalgima maajaama. Lihtsuse huvides ei kontrollitud,
kas maajaam oli fliisiliselt jalgitav ehk vektor satelliidi ja maajaama vahel ei 16ikunud

Maaga.

6.3 Regulaatori valimine

SUTS-i esmase stabiliseerimise (detumbled) piirvadrtuseks on méiaratud |w| < 0,1rad-s™".

Sellel nurkkiirusel on satelliidi impulsimoment vaid kiimnendik hoorataste maksimaalsest
impulsimomendist. Kuna vaadeldvate parameetritega saame, et [Tw| < 2,165- 1072 kg -
m? - 7! ja kasutatavate hoorataste jaoks hpw, max = 2 - 1072 kg - m? - s7! jitab siisteemile
10-kordse varu, mis on vajalik hairitustega arvestamiseks, véltides hoorataste kiillastumist

suunamisreziimis.

Suure algse nurkkiirusega stsenaariumites alustab satelliit t66d stabiliseerimisreziimis
(detumbling). Stabiliseerimisreziim peatab vajadusel enne satelliidi stabiliseerimist
sujuvalt hoorattad. Stabiliseerimisalgoritmi B véimendusteguriks on empiiriliselt
valitud kp = 5 - 10%. Voimendusteguri valimiseks simuleeriti satelliidi stabiliseerimist
erinevate voimendusteguritega ja vorreldi ajakulu. Sama reziimi kasutatakse ka
siisteemi turvamehhanismina: olukorras, kus hoorataste impulsimomendi mahalaadimine
ebadnnestub ja mone hooratta impulsimoment |hgrwy| iiletab etteantud piiri (p = 0,95
maksimaalsest vidrtusest), lilitub satelliit automaatselt tagasi stabiliseerimisolekusse, et

valtida satelliidi kontrollimatut poorlemist.

Molemas suunavas reziimis — ligikaudses ja tdpses suunamisreziimis — kasutab satelliit
juhtimisalgoritmide sisendina olekuvektorit & = [©,€]T, kus € = [%,7,%] on viga
iseloomustava versori imaginaarkomponentidest moodustatud vektor. Suunamisreziimide
vahelised tileminekud on méaératud faasitasandil pidevate piirkoveratega, mis moodustavad
hiistereesipiirkonna. See on kasulik reziimidevahelise ostsilleerumise vihendamiseks [3].

On seatud, et ligikaudne asend on saavutatud kui tingimus

w < f(é) = Win + (a}max - @min) - €Xp <_Z> (52)

on rahuldatud. Ligikaudse suunamise reziimi naastakse, kui

CD 2 f/(é) = aj:nin + ((’Drlnax - (’Drlnin) - €Xp <_:,> (53)
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Parameeter k seab, kui jarsk on piirkover ehk kui range on iileminek nurkkiiruse suhtes.
Graafiliselt on tileminekud ja kasutatavad regulaatorid selgitatud joonisel 8. Joonisel

tahistab hgesat reaktiivhoorataste impulsimomenti vahendavat regulaatorit.

Ligikaudses suunamisreziimis kasutatakse PID regulaatorit parameetritega
k,=5-10"° Kk =10"% ky=10""-]1,4,4] (54)

ning tapses suunamisreziimis kasutatavate LQI ja LQ regulaatorite jaoks kasutati

parameetreid

Q = diag[Qwa Q@: (QZ 0)]7 kus
Q. = diag[10,10,10], Qp = diag[l,1,1], Qyp= diag[1072,1073,107°] ning
R = diag[107, 107, 107

ning PID regulaatori jaoks parameetreid
k,=10"" Kk =10"", k;=5-10""-[1,4,4].

PID regulaatori tuletisosa jaoks kasutati erinevate telgede jaoks erinevaid

voimendustegureid, et kompenseerida satelliidi piklikust kujust tingitud nutatsioone.

,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,,

Kanderaketist eraldumine

Algne stabiliseerimine Ligikaudne suunamine Tépne suunamine
detumbling coarse pointing fine pointing
o] < 0.1724 @ < f(6)
s
B PID LQR/PID/LQI + hcsat
MTQ MTQ + RW RW + MTQ

N N A

hi > phmax — vihemalt iiks hooratas on kiillastunud

Joonis 8. Regulaatori valimist ja sealjuures kasutatavaid téitureid kirjeldav voodiagramm.
Rasvases kirjas margitud taitur kannab vastavas reziimis asendijuhtimisel pohirolli.
Nooltele on margitud reziimidevahelised iileminekutingimused.
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7. Tulemused ja analiiiis

Kéesolevas peatiikis esitatakse satelliidi asendijuhtimissiisteemi simulatsioonide tulemused
ning analiitisitakse arendatud algoritmide sooritust. Simulatsioonid on jaotatud vastavalt
missiooni faasidele: esmane stabiliseerimine (B—regulaatoriga), asendi koondumine ja
hoidmine nadiiri vaatamisel ning diinaamiline maajaama jalgimine. Tulemusi vorreldakse
piistitatud stisteeminouetega, arvestades, et simulatsioonides on kasutatud ideaalset
asendiméaramist. Selleks eelistatakse, et siisteeminouded oleksid rahuldatud vahemalt
kiimnekordse puhvriga. Analiiiisitakse PID-; LQ- ja LQI-regulaatorite sooritusi héirituste

kompenseerimisel.

7.1 Hairituste vordlemine

Joonisel 9 on toodud simulatsioonis modelleeritud héirivate poérdemomentide normid iihe

titpilise katse jooksul alates tumbled olekust kuni nadiiri vaatamiseni.

Hairivate péérdemomentide vordlus

10—4 4 ~— Gravitatsioonivalja gradient — Paikesekiirguse réhk
Magnetiline hairitus ~— RW tasakaalutus
~— Ohutakistus
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Joonis 9. Hairivate poordemomentide normid iihe katse jooksul tumbled olekust nadiiri
vaatamiseni. Tahelepanuvaérselt on hoorataste tasakaalutusest tekkiv hairitus palju
suurema magnituudiga kui teised héiritused.

Jooniselt 9 on nédha, et kui hoorattad alustavad t66d ehk satelliit lilitub suunamisreziimi,
on nende tasakaalutusest pohjustatud hairitused mitu suurusjarku suuremad kui
illejaanud hairitused. Lisaks piisib klassikaliste hairituste moodul lithemas ajaaknas parast

satelliidi stabiliseerimist vordlemisi konstantsena, kuid hoorataste tasakaalutus tekitab
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korgsageduslikke hiiritusi. Kuna hoorataste maksimaalne poérdemoment on 4-107# N -m,

siis jatab see klassikaliste héirituste ees (suurusjirk 1-107°N-m) umbes kahekordse varu.

7.2 Satelliidi stabiliseerimine

Joonis 10 naitlikustab satelliidi stabiliseerimist B-regulaatoriga. Graafikule on joonistatud

satelliidi nurkkiiruse normid ile mitme katse.

Satelliidi stabiliseerimine

—— wo=0.2rad/s (n=5)
—— wo=0.5rad/s (n=5)
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Joonis 10. Satelliidi stabiliseerimine kahe orbiidi jooksul erinevate algsete nurkkiiruste
normide korral B regulaatoriga. [ga vaadeldud normiga sooritati viis katset. Koik katsed
onnestusid kahe orbiidi jooksul.

Joonise pohjal voime viita, et satelliidi voimekus ennast stabiliseerida on piisav, sest koigil

juhtudel stabiliseerib satelliit ennast kahe orbiidi jooksul.

7.3 Absoluutse suunamisvea koondumine

Joonisel 11 on esitatud Monte-Carlo katsete absoluutsed suunamisvead ajaseeriatena
juhuslikust asendist kuni nadiiri vaatamiseni. Horisontaalse katkendjoonega on tahistatud
siisteeminouetest tulenev lubatud vealédvi. Tapses suunamisreziimis on kasutatud LQI-

regulaatorit.
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Joonis 11. Absoluutse suunamisvea koondumine alustades detumbled olekust nadiiri
vaatamisel Monte-Carlo katsetes juhuslike algtingimuste korral. Graafikul on loetavuse
huvides kuvatud 50 katse tulemused, kuid tegelikult sooritati 512 katset. Koik katsed
koondusid noutud alla lave 0,02 orbiidi jooksul.

Graafikult ndhtub, et suunamisviga koondub sujuvalt ja tdidab seatud kriteeriumid koigi
katsete puhul, mis kinnitab juhtimissiisteemi ootuspéarast toimimist. Siiski tuleb arvestada,
et simulatsioonis on tehtud eeldus perfektse asendiméiédramise kohta. Reaalses siisteemis
esinevate andurimiirade ja asendimadramisalgoritmide viite tottu ei pruugi koondumine

toimuda nii kiiresti.

7.4 Regulaatorite vordlus

Histogrammidel 12 ja 13 on kuvatud Monte-Carlo katsete ajad, mis satelliidil kulub,
et jouda detumbled olekust siisteeminoudeid rahuldava nadiiri vaatamiseni. Tépseks

suunamiseks on kasutatud vastavalt LQI- ja PID-regulaatoreid.
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Joonis 12. Nadiiri vaatamise histogramm ajakulu kohta alates juhuslikust asendist
LQI-regulaatoriga. Kuvatud on 512 katse tulemused.

Monte-Carlo: aeg nduete taitmiseni (n=512)
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Joonis 13. Nadiiri vaatamise histogramm ajakulu kohta alates juhuslikust asendist
PID-regulaatoriga. Kuvatud on 512 katse tulemused.

Aeg siisteeminouete tditmiseni on molema regulaatori puhul sarnane, keskmiselt 0,01
orbiiti ehk maalihedasel orbiidil ligikaudu 60 sekundit. Ule n = 512 katse on ajakulu iisna

kitsa jaotusega ehk juhtimissiisteem tuleb erinevate oludega sarnaselt toime.
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Tabelis 1 on esitatud Monte-Carlo katsete pohjal absoluutse ja suhtelise vea statistilised
karakteristikud.

Tabel 1. LQI-, PID- ja LQ-regulaatorite vordlus detumbled olekust nadiiri vaatamiseni.
Esitatud on statistilised karakteristikud.

Absoluutne suunamisviga [kraadi] — LQI PID LQR

RMS 0,0034 0,1527 0,2599
95 % protsentiil 0,0059 0,2358 0,1523
Halvim juht 0,0096 0,3044 3,8094

Suhteline suunamisviga [kraadi]

RMS 0,0012 0,0033 0,0214
95 % protsentiil 0,0025 0,0064 0,0300
Halvim juht 0,0068 0,0087 0,2265

Tabeli 1 kohaselt saavutab LQI-regulaator kuni kaks suurusjarku véiksema suunamisvea
kui PID- voi LQ-regulaator. PID- ja LQ-regulaatori halvemal sooritusel on aga erinevad

pohjused.

PID-regulaatori puhul on suunamisvea 95 % protsentiil ja halvima juhu vaartus vordlemisi
sarnased. See naitab siisteemi voimekust ka ebasoodsates tingimustes toimida. LQI-
st oluliselt suurem absoluutne suunamisviga aga kinnitab, et satelliidi telgedevahelise

diinaamikaga mittearvestamine piirab klassikalise PID-i potentsiaali.

LQ-regulaatori puhul viitab halvima juhu tulemus (3,8094°) sellele, et regulaator ei suuda
teatud tingimustes stisteemi vajaliku tédpsusega juhtida — peame arvestama, et reaalne
asendimaaramissiisteem ei ole perfektne. Vorreldes LQI-ga on LQR~i suurem suunamisviga
tingitud asjaolust, et piisiseisundis sarnaneb LQ-regulaator olemuselt PD-regulaatoriga:
konstantse héiriva poérdemomendi tasakaalustamiseks peab stisteemi jadma nullist erinev
pusiviga (ingl steady-state error) [15]. Enamikus katsetes (20 kvantiil) on juhuslikult
genereeritud hairituste summaarne moju véike, kuid toenéoliselt liituvad halvima juhu
stsenaariumis keskkondlikud héiritused (nt parasiitlik dipoolmoment) soovitud asendi
timbruses tugevaks konstantseks poordemomendiks ning LQ-regulaator sunnitud tekitama
proportsionaalselt suure pisiva vea. Vaadeldud stsenaariumis rahuldavad nii LQI- kui ka
PID-regulaatorid seatud siisteeminoudeid suure varuga, tagades missiooni onnestumiseks

vajaliku suunamistapsuse.

7.5 Maajaama jalgimine
Lisaks staatilisele nadiiri suunale on juhtimissiisteemi voimekuse hindamiseks oluline

analiiisida regulaatorite kditumist maajaama jalgimisel (ingl ground station tracking).
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Erinevalt nadiiri vaatamisest kujutab maajaama iilelend endast diinaamilist trajektoori

jargimist, kus satelliidi nurkkiirus muutub pidevalt.

Tabel 2. LQI-, PID- ja LQ-regulaatorite vordlus tileminekul nadiiri vaatamisest maajaama
jalgimisele. Esitatud on Monte-Carlo simulatsioonide statistilised karakteristikud.

Absoluutne suunamisviga [kraadi] — LQI PID LQR

RMS 0,0386 10,9408 0,4661
95 % protsentiil 0,0621 2,4315 0,7803
Halvim juht 0,3813 3,2347 3,3339

Suhteline suunamisviga |[kraadi]

RMS 0,0081 0,0377 0,0384
95 % protsentiil 0,0092 0,072 0,0877
Halvim juht 0,0942 0,1818 0,2922

Maajaama jalgimisel on hairituste moju suurem kui nadiiri vaatamisel, kuna manoévri
sooritamiseks peab satelliit poorlema oluliselt suurema nurkkiirusega. Suurema nurkkiiruse
saavutamine ja hoidmine nouab reaktiivhooratastelt kiiremat péorlemist, mis omakorda
voimendab ruutseoses (T o wiy) hoorataste tasakaalutusest tulenevaid staatilisi
ja diinaamilisi héairitusi. Lisaks suureneb gravitatsioonivilja gradiendist tulenev
poordemoment, sest satelliidi peatelg ei ole enam Maa kohavektoriga paralleelne. Samuti
muutub manoovri kaigus pidevalt satelliidi ristloikepindala kiirusvektori suunas ehk
ohutakistusest tulenev poordemoment ei ole enam nii pilisiv ning satelliidi kiiremal
poorlemisel tugevneb giiroskoopiline efekt. Kuna vaadeldavad regulaatorid on moeldud
eelkoige kindla tasakaaluoleku hoidmiseks, on asendijuhtimissiisteemi sooritusvoime
ajas muutuva sihtmargi jélgimisel ootuspéraselt madalam. LQI ja PID-regulaatori
integraalkomponent peab ajas muutuva trajektoori korral pidevalt uue tasakaalupunktiga

kohanema, mis tekitab slisteemis paratamatu viite.

Tabeli 2 andmetest nahtub, et seatud siisteeminoudeid suudab stabiilselt ja piisava varuga
taita vaid LQI-regulaator. Kuigi suhteliste suunamisvigade 95 % protsentiil jaab koigi
kolme regulaatoriga etteantud piiridesse , jitavad PID ja LQR siisteeminouetega vorreldes

liiga vaikse puhvri.

PID- ja LQ-regulaatori vordlus viitab sellele, et diinaamiliste mandovrite puhul on satelliidi
futsikalise mudeliga arvestamine kriitilisema tahtsusega kui nadiiri vaatamisel — LQR-i
saavutatud ruutkeskmine viga on ligi kaks korda vaiksem kui diinaamikat ignoreerival PID-
regulaatoril. LQ-regulaatori absoluutse suunamisvea halb sooritus (halvim juhtum 3,3339°)

peitub sarnaselt eelnevalt vaadeldud stsenaariumile integraalkomponendi puudumises.
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8. Arutelu

Siisteeminouete tiitmine ja regulaatori valik

Simulatsioonide tulemused kinnitavad, et LQI-regulaatorid koos magnetvaandurite pohjal
tootava mahalaadimisalgoritmiga tdidab koik piistitatud stisteeminoudeid. Siiski jatavad
LQR ja PID-regulaator halvimal juhul viga viikse veapuhvri, mistottu ei saa neid lugeda
sobivaks, sest tulemused ei sisalda asendimédaramissiisteemist tulevat viga. Vorreldes LQI
(joonis 14) ja LQR-i (joonis 15) absoluutse suunamisvea empiirilisi jaotusi teoreetilise
Maxwelli-Boltzmanni mudeliga (nadiiri vaatamisel), on néha, et LQI empiiriline jaotus
katuub vordlusmudeliga hésti. LQR-i jaotusel esineb aga halvima juhu vaértustest tingitud
raske saba (ingl heavy tail), mis viitab suutmatusele kompenseerida ptisivaid anisotroopseid
hairinguid. See toetab jareldust, et moistlik on jitkata LQI-regulaatoriga. Saavutatud
absoluutne suunamisviga nadiiri vaatamisel (95% protsentiil ~ 0,006°) on ligi kolm
suurusjarku parem kui noutud lavend, jattes asendimaédramissiisteemile markimisvaérse
veavaru. Lisaks on parem tulemus igati soovitav ka optilise side kasuliku lasti jaoks.

Seetottu on LQI-regulaator sobivaim kandidaat SUTS-u tdpseks suunamiseks.

Simulatsiooni piirangud ja tehtud lihtsustused

Kuigi saadud tulemused on paljulubavad, tuleb siisteemi lennuvalmiduse hindamisel
arvestada ka simulatsioonikeskkonna piiranguid. Koéige kriitilisem eeldus antud t66s
oli ideaalne asendimédaramine. Reaalsuses toovad péikeseandurid, magnetomeetrid
ning giiroskoobid asendiméaramissiisteemi miira. Lisaks miirale triivivad giiroskoopide
mootmised juhusliku ekslemise tottu ka piisivalt korvale ehk mootetulemused lahknevad
reaalsusest isegi parast filtreerimist. Just sel pohjusel on LQI-regulaatoriga saavutatud suur
teoreetiline veavaru vajalik — see jatab asendiméaédramisstisteemile vajaliku puhvri. Lisaks
on ka voimalik, et tegelikud hairitused erinevad simuleeritustest, naiteks voib inertsitensori
maaramatus voi hairiv dipoolmoment olla suurem. Voimalikult vaike suunamisviga annab

kindluse, et siisteem tootab nouetele vastavalt ka keerulisemas keskkonnas.

Riistvaralised viljakutsed ja edasine t606
Edasi tuleks veenduda, et ADCS kui tervik rahuldab sellele seatud stisteeminoudeid ehk

ideaalne asendiméaramine tuleb asendada véljatootatud asendimadramissiisteemiga.

Juhtimissiisteemi suutlikkuse tostmiseks voiks proovida hoorataste impulsimomentidest
moodustatud vektori hrw kaasamist LQR olekuvektorisse &. See voiks hoida hoorataste
poorlemiskiirust madalamal ning seelabi vahendada nende tasakaalutusest tulenevaid
héiritusi. See sunnib ruutregulaatorit karistama ka olukorda, kus poordemomenti ei

rakendata, kuid hoorattad poorlevad kiiresti.

Seejarel tuleks kéaesolevas t00s valideeritud algoritmid implementeerida satelliidi
pardaarvutil ning viia labi riistvara kaasav (ingl hardware-in-the-loop) testimine, poimides

esmalt reaalne riistvara néiteks loodud simulatsiooniga ning hiljem testida siisteemi
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juba eraldiseisvalt ohklaagri ja Helmholtzi puuriga. See voimaldaks testida stisteemi
to0d vihendade simulatsioonis kasutatavate mudelite ebatapsusest tulenevaid vigu ning
hinnata lineariseerimise ja maatrikstehete arvutuslikku koormust reaalajas ja veenduda

regulaatorite tookindluses fiiiisilise riistvara piiranguid paremini arvestades.
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9. Kokkuvote

Kéesoleva t66 eesméark oli arendada asendijuhtimissiisteem PocketQube kategooria
tudengisatelliidile SUTS, mis stabiliseeriks satelliidi ning voimaldaks seda suunata
siisteeminoudeid rahuldava tdpsusega, ning verifitseerida see t66 kéigus vélja arendatud
simulatsioonikeskkonnas. Valjatootatud arhitektuuri pohjal vorreldi PID-,; LQ- ja LQI-
regulaatorite sooritusi satelliidi suunamisel. Regulaatorite vordlemiseks loodi t66 kaigus
pohjalik simulatsioonikeskkond, mis modelleeris nii satelliidi diinaamikat kui ka orbiiti
ning héiritusi. Leiti, et koik regulaatorid rahuldavad stisteemindudeid, kuid LQR-i ja
PID-i veapuhver jai ideaalset asendimaaramist arvestades liiga véikeseks. LQI rahuldas
seatud noudeid oodatava kiimnekordse heuristilise varuga. Kasutades LQI-regulaatorit
koondus satelliidi absoluutne suunamisviga nadiiri vaatamisel 95 % kindlusega véiksemaks
kui 0,006° ning maajaama jalgimisel sama kindlusega vaiksemaks kui 0,0621°. Halvimal
juhul olid suunamisvead vastavalt 0,0096° ja 0,3813°. See jatab silisteeminouetest lubatud
veast suurema osa asendiméaaramissiisteemile riistvaraliste ebatapsuste katteks. Parima
soorituse tottu on moistlik kasutada LQI-d. T66 suurendab kindlust valjatootatud satelliidi
asendijuhtimissiisteemi suhtes, et liikkuda sellega arenduses ning seda ka fiiiisilisel riistvaral
testida.
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Lisad

Simulatsioonikeskkond

Uurimistoo kaigus loodud simulatsioonikeskkonnaga tutvumiseks palun poérduda autori

(karlandres.parts@gmail.com) voi Eesti Tudengisatelliidi (info@tudengisatelliit.ee) poole.

Koha- ja kiirusvektori leidmine perifokaalses taustsiisteemis

Selle kauguse pohjal saab leida satelliidi kohavektori perifokaalses taustsiisteemis kui

,rperifocal — [7,, COS U, T sin v, O]T, (55)

kus v toeline anomaalia ehk nurk keha praeguse asukoha ning perigee vahel. Satelliidi

kiirusvektor perifokaalses taustsiisteemis on leitav spetsiifilise impulsimomendi

h =y/pa(l — e?) (56)
kaudu kui
T
pperifocal _ {_'Z sin v, %(e + cosv), O} , (57)

kus 4 = GM, (G on universaalne gravitatsioonikonstant ja M Maa mass).

Toeline anomaalia on leitav orbiidi ektsentrilisuse ja Kepleri vorrandi lahendi jargi kui

v = 2atan2 { (I+e)-sin(E£/2),4/(1—c¢)- cos(E/Q)] : (58)

Nende pohjal saab omakorda leida vastavad vektorid ECI taustsiisteemis poordemaatriksi

Rggilfocal = RZ<Q)R$<Z>RZ(W) (59)
,rECI — Rggilfocalrperifocal (60)

47



abil, kus

cosf2 —sin) 0

R.(©Q)=|sinQ cosQ 0 (61)
1
1
R.(1) =0 cosi —sini (62)
0 sin¢ cost
cosw —sinw 0
R.(w) = | sinw cosw 0 (63)
0 0 1

Magnetilise potentsiaali mudel

Magnetilise potentsiaali saab leida sfaériliste harmooniliste funktsioonide summa kaudu
kujul [19]

V06,00 =03 zn_jo (;‘f)nﬂ g7 (1) cosme + h™() sinme] P (cos0),  (64)

kus N téhistab summa jarku, a on Maa raadius, g/" ja h]" on Gaussi koefitsiendid ning

P (cos ) on seotud Legendre’i funktsioonid , mis on parametriseeritud 6 suhtes [20]

m-+n

P (cosf) = K,, sin™ QW(COS2 0—1)", (65)
kus
1
o0 m=10
Kn=237 [a(n—m) (66)
— m > 0
27\ (n+m)!

on Schmidti normaliseerimiskoefitsient.

Antud t66s kasutati simulatsiooni koostamisel NCEI (National Centers for Environmental
Information) IGRF-moodulit ning loodi sellele imbrisfunktsioon. See moodul kasutab

vélja arvutamisel 13. jirku summat ja koefitsientide uusimat tabelit IGRF14.

DARE lahendamine

DARE lahendamiseks on simulatsioonis kasutatud SciPy teegi funktsiooni
linalg.solve_discrete_are. Kuna DARE on mittelineaarne vorrand, teisendatakse see
esmalt iildistatud omavaartusiilesandeks ehk moodustatakse kaks 2n x 2n maatriksit M

ja L ning lahendatakse hoopis omavaartusilesannet Mv = puLv, kus p on tldistatud
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omavéértused. Funktsioon kasutab vorrandi lahendamiseks tldistatud Schuri (QZ)
lahutust ja eraldab omavaéartused, mis paiknevad komplekstasandil ihikringi sees. Neile
vastavate omavektorite pohjal arvutatakse maatriks P. Selline ldhenemine on palju

efektiivsem ja stabiilsem kui iteratiivsete meetodite kasutamine. [21]

Maajaama poole vaatava poorde leidmine

Selleks leitakse esmalt tihikvektor satelliidilt vastava punktini (GS)

Tas,ECc1 — TECI ( 67)

y= :
|7“GS,ECI - ’FE01|

sellega ristuv abistav vektor

~% _ VUECI

B "UECI|7 (68)
nende molemaga ristuv tithikvektor
2=gx&* (69)
ning viimaks molema leitud tihikvektoriga ristuv
T=79X2Z. (70)

Leitud iihikvektoritest moodustatakse poordemaatriks, mis teisendatakse sobivaks

kvaterniooniks qgs.

Flatley-Henretty hiistereesimudel

Flatley-Henretty mudel modelleerib ferromagnetiliste torude hiistereesisilmuste valimisi
piirjooni parameetri
1 B,

k= —t
B, 9B,

(71)

abil. Kuna Flatley-Henretty mudel [22] on md&eldud pikkade torude dipoolmomendi
modelleerimiseks, peame kujutlema, et satelliidil on kolm pikki kerege seotud taustsiisteemi
ithikvektoreid suunatud pehmest magnetmaterjalist varrast — varras omab dipoolmomenti
vaid oma peatelje suunas. Mudeli jargi saab leida indutseeritud parasiitliku dipoolmomenti

hiistereesisilmuse piirjoonel

2 B .
Mpiir = —VBS arctan {k [ +sgn(B) - HC] } , (72)
T o Ho
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kus V' on varda ruumala, B, materjali magnetinduktsiooni kiillastustase ning B, materjali
remanents ja B, materjali koertsitiivsus. Reaalne hiisterees aga ei hiippa magnetvalja
tuletise suuna muutudes iihelt piirjoonelt teisele, vaid eksisteerivad nn véaiksemad
(sisemised) silmused. Nende kaasamine mudelis on vajalik, et simuleerida hiistereesi
pohjustatud faasinihet dipoolmomendi ja véilise magnetvélja vahel. Téielik Flatley-Henretty

mudel [22] modelleerib seda differentsiaalvorrandi

dm (90 + (1 — qo) fP]m/, kui B >0

== : (73)
B o+ (1= @)1= fy)m, ki B <0
abil, kus p, gy on iithikuta empiirilised parameeterid,
Omypi 2 T
r_ piir __ £ 2 (T 4
m 55 7Tmskcos. <2R> (74)

on vélimise piirjoone tous (R on praeguse m ja kiillastunud dipoolmomendi m; suhe) ja f

on praeguse oleku ja hiistereesisilmuse piirjoone vaheline suhteline kaugus [23]
kB — pgtan (gR) 1

TN A (75)

Absoluutse suunamisvea vordlus Maxwelli-Boltzmanni
jaotusega

Suunamisvea jaotuse ja Maxwell-Boltzmanni sobivuse vordlus
. -

350 1 1 [0 Empiirilised tulemused

= Teoreetiline jaotus (0=0.0019°)
= = Empiiriline RMS (0.0034°)
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Joonis 14. Monte-Carlo katsete (n = 512) absoluutse suunamisvea vordlus
Maxwelli-Boltzmanni jaotusega. Tapseks suunamiseks on kasutatud LQI-regulaatorit
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Suunamisvea jaotuse ja Maxwell-Boltzmanni sobivuse vordlus
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11 [0 Empiirilised tulemused
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Joonis 15. Monte-Carlo katsete (n = 512) absoluutse suunamisvea vordlus
Maxwelli-Boltzmanni jaotusega. Tapseks suunamiseks on kasutatud LQ-regulaatorit

o1



Karakteristlik Monte-Carlo katse LQI-ga detumbled olekust
nadiiri vaatamiseni

Absoluutne asendiviga
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Joonis 16. Karakteristlik Monte-Carlo katse algolekust nadiiri vaatamiseni.
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