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1 WSTE;P
1.1 FUNKCJE SYSTEMU

Konieczno$¢ systemu ADCS uwarunkowana jest podstawowymi zatoZeniami misji oraz
poprawnym dziataniem niektoérych podsysteméw. Motywem do rozpoczecia prac nad systemem

ADCS na poktadzie satelity PW-Sat2 sg nastepujace kryteria:

=  Wyhamowanie ruchu obrotowego satelity po umieszczeniu na orbicie przez rakiete
nos$ng (ang. detumbling);

= Optymalne dziatanie systemu zasilania wymaga skierowania satelity w kierunku Storica,
aby panele stoneczne otrzymywaty mozliwie jak najwiecej energii stonecznej, gdy
zapotrzebowanie na energie elektryczng jest najwieksze (np. sesja tgcznosci);

= Predko$¢ katowa satelity nie moze przekroczy¢ wartosci granicznej aby zapewnione
byto stabilne tacze w pasmie UHF/VHF. Zewnetrzne momenty zaburzajace moga nadac
satelicie znaczacg predko$¢ katowa co moze skutkowal zanikaniem wyzszych
czestotliwosci w pasmie UHF/VHF (na podstawie analizy problemoéw z komunikacjg
z satelitg AAUSat-1I obracajacego sie z predkoscig katowa 2,5 obr/s [1]);

= Nalezy zapewni¢ odpowiednio matg predko$¢ katowa satelity aby mozliwe byto
rozlozenie paneli stonecznych oraz zagla na orbicie. Dokltadna warto$¢ predkosci
katowej zostanie sprecyzowana w przysztoSci w nastepstwie testow przeprowadzonych
przez zesp6t mechanikow;

= Rozwaza sie uzycie kamery pozwalajacej na wykonanie zdje¢ Ziemi. Rejestracja zdjec
wymaga skierowania satelity w kierunku Ziemi i zapewnienie odpowiednio matej

predkosci katowej, by mozliwe byto uzyskanie wymaganej rozdzielczosci zdjec¢.

1.2 WYMAGANIA SYSTEMU

Na podstawie wyzej wymienionych kryteriéw sprecyzowano doktadniej wymagania stawiane

systemowi ADCS:

= Zapewnienie wysokiej niezawodnoSci systemu, poprzez rezygnacje z ruchomych czesci
oraz oparcie systemu na elementach zakupionych (COTS);
= System ADCS musi zapewni¢ automatyczne wyhamowanie satelity po umieszczeniu na

orbicie (detumbling);
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= Aby unikngé¢ narastajgcej w czasie predkosci katowej co moze prowadzi¢ do
niespetnienia zatozen misji (patrz punkt 1.1) autonomiczna zmiana trybu systemu na
detumbling powinna mieé miejsce po przekroczeniu zadanej predkosci katowej;

= QOpierajac sie na wymaganiu powyzej, zalecane jest zwiekszenie niezawodnosci oraz
odpornos$ci na bledy, poprzez zapewnienie redundancji wybranych czujnikéw -
szczegblnie magnetometrow, gdyz te czujniki wykorzystywane sg podczas detumblingu;

= System ADCS musi mie¢ mozliwo$¢ zorientowania satelity w zadanym kierunku
w obrebie akceptowalnego btedu;

=  System ADCS musi by¢ w petni kompatybilny z innymi podsystemami na poktadzie

satelity (magistrala, zasilanie);

W przypadku awarii podstawowego komputera pokladowego lub niskiego poziomu
natadowania baterii, przejScie w bezpieczny tryb (Safe Mode) powinno odbywac sie

automatycznie;

Ze wzgledu na istotne znaczenie wyhamowania satelity, zalecane jest zdublowanie trybu

detumbling na zapasowej jednostce obliczeniowej komputera poktadowego.

Majac na uwadze wszystkie wymagania powyzej oraz opierajac sie na doktadnych zatozeniach
systemu ADCS na innych CubeSatach, ktérych zadaniem jest robienie zdje¢ Ziemi (m.in.
EstCube-1, AAUSat3, NUTS) oraz analizie symulacji potwierdzajgcych osiggalno$¢ danych

zatozen, wymagania systemu mozna podsumowac nastepujgco ([1], [2], [10], [11]):

=  System ADCS musi by¢ w stanie wyhamowac¢ ruch obrotowy satelity od predkosci
katowej #20 o/s do predkosci katowej +0.3 °/s w uktadzie zwigzanym z satelitg

W przeciagu 4 orbit;

1.2.1 KOMENTARZ:

Predko$¢ obrotowa satelity po detumblingu teoretycznie powinna by¢ réwna predkosci
katowej obrotu wektora pola magnetycznego Ziemi B. Przyjmujac uproszczony model mozna
zalozy¢, ze jest to jeden obrét w przeciggu 45min na orbicie LEO = 0.13 ¢/s [12]. Uwzgledniajac
lokalne zmiany pola magnetycznego, btedy czujnikow oraz mozliwe oscylacje satelity, przyjeto
akceptowalng warto$¢ bezwzgledng 0.3 ¢/s. Ograniczenie na czas wyhamowania wynika
z pojawienia sie danych TLE, ktére zostang przestane w sesji tacznosci, jednak nie jest to

parametr o najwyzszym priorytecie.
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=  System ADCS musi by¢ w stanie utrzymac¢ zadang orientacje z doktadnoscia do +20°

w nastonecznionej czesci orbity oraz +25° w cieniu;

1.2.2 KOMENTARZ:

Doktadno$¢ utrzymania zadanej orientacji przestrzennej wynika z otrzymania nie mniej niz
90% energii promieniowania stonecznego wzgledem warto$ci maksymalnej (gdy satelita jest
doktadnie skierowany panelami stonecznymi ku Storicu), mozliwosci zrobienia zdjecia Ziemi,
oraz mozliwo$ci magnetycznego systemu ADCS i algorytméw. Przy dalszych analizach zatozone
wartosci moga nieznacznie ulec zmianie. Bigd stanu ustalonego wokét osi pitch/roll powinien
umozliwi¢ zrobienie zdjecia Ziemi. Mozliwo$¢ utrzymania wspomnianego btedu orientacji
potwierdzaja symulacje przeprowadzone dla CubeSat’6w dziatajacych zgodnie z zalozeniami

(EstCube-1, AAUSat-3 [1], [2], [10], [11]).
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PW+SAT?

2 POROWNANIE ARCHITEKTURY ADCS INNYCH CUBESAT OW

Przeprowadzono analize systemu ADCS na poktadzie innych satelitow. Nacisk ktadziono na

zblizony charakter misji w poréwnaniu do PW-Sata2 oraz sukces projektu. Dane zebrano na

podstawie [15], [10], [11], [3], [1], [16], [4], [7], [2], [5], [8], [9]:

Satelita Rozmiar  Sukces Czujniki Typ Elementy
wykonawcze
EstCubel 1U + 6x 2-osiowy SunSensor - 3x cewki
Magnetometry -
Giroskopy -
Orsted 34x + 1x 3-osiowy magnetometr zDTU 3x cewki
45x 1x 3-osiowy magnetometr z CNES Gravity
72cm Star Tracker zDTU Boom
8x SunSensor -
AAUSat2 1U _ 1x 3-osiowy magnetometr HMC1023 3x cewki
6x SunSensor (fotodiody) SLCD-61N8  3x RW
6x 1-osiowy giroskop ADXRS401
AAUSat3 10 + 1x 3-osiowy magnetometr HMC6343 3x cewki
24x SunSensor (fotodiody) = SLCD-61N8  1x magnes
1x 2-osiowy giroskop IDG1215
1x 1-osiowy giroskop ISZ1215
MaSat1 1U + 1x 3-osiowy magnetometr - 3x cewki
1x 3-osiowy akcelerometr -
1x 3-osiowy giroskop -
Fotodiody -
NSO 3U + 1x 3-osiowy magnetometr - 3x cewki
SunSensory - 3x RW
Giroskopy -
AD-Sat 2U Start  Giroskopy 1-osiowe ADIS16260  3x cewki
2015 1x 3-osiowy magnetometr HMC5843 4x ‘Sail’
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NTNU 2U Start  Panele stoneczne - 3x cewki
2014 Magnetometry -
Giroskopy -
SwissCube 1U + 1x 3-osiowy magnetometr HMC1043 3x cewki
6x SunSensor zDTU
3x 1-osiowy giroskop ADXRS401
RAX-2 2U + 1x 3-osiowy magnetometr PNI 1x magnes
1x 3-osiowy magnetometr MicroMag3
1x 3-osiowy giroskop ADIS16405
Fotodiody
SFH2430

Tabela 2-1 Architektury ADCS dziesieciu satelitow

Jednym z zatoZen misji EstCubel, AAUSat3, MaSat1, NSO oraz SwissCube jest robienie zdje¢

Ziemi i

przesytanie ich na Ziemie podczas sesji tacznosci. Na podstawie tabeli [Tabela 2-1]

elementami systemu ADCS we wszystkich wyzej wymienionych satelitach sa:

1
2
3.
4

3-osiowe magnetometry;
konfiguracja giroskopéw dostarczajgca informacji o predkosci katowej w 3 osiach;
czujniki Stonca;

cewki.

W celu wyznaczenia orientacji przestrzennej satelity na podstawie wskazan czujnika Stonca

oraz magnetometru Konieczna jest znajomo$¢ pozycji satelity na orbicie, aby mozliwe byto

poréwnanie zmierzonych wektorow ze wzorcem. Misje Orsted, AAUSat3 oraz NPSatl

wykorzystywaty dane TLE ([3], [1], [6]), od$wieZzane z odpowiednig czestotliwo$cia podczas

sesji tacznosci (doktadniejszy opis w punkcie 4).
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3 DOBOR ELEMENTOW SYSTEMU ADCS

Opierajac sie na strukturze systemu ADCS innych CubeSatéw o zbliZonym charakterze misji

dobrano nastepujgce elementy uktadu. Przy wyborze konkretnych modeli zwracano uwage na:

A o

poprawne dziatanie podczas misji przebiegajacych zgodnie z zalozeniami
doktadnos¢

mase

rozmiar

koszt

pobdér mocy

Wybor kazdego elementu jest odpowiednio uzasadniony.

3.1 CZUJNIKI DO WYZNACZANIA ORIENTAC]JI PRZESTRZENNE]

3.1.1 TROJOSIOWY MAGNETOMETR
(np. Honeywell HMC6343 [20] lub HM(C5843)

Rysunek 3-1 Magnetometr cyfrowy Honeywell HMC6343

Zalety
Czujniki temperatury pozwolg na zmniejszenie wptywu zmian temperatury

na charakterystyke dynamiczng czujnika;

Wbudowana funkcja Self-Test pozwala na wykrycie ewentualnej awarii czujnika;

Niski koszt umozliwia zwielokrotnienie liczby czujnikow bez znacznego wplywu na
catkowity koszt uktadu;

Maty rozmiar (MEMS) nie wptywa na dostepno$¢ miejsca na satelicie;

Odczyt jest zawsze dostepny.
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Wady
= Podatnos¢ na szumy pochodzace od elektroniki, konieczno$¢ modelowania biedow

i eliminacji szuméw z wykorzystaniem filtru dolnoprzepustowego o odpowiednio
dobranej czestotliwo$ci granicznej, by nie pogorszy¢ doktadnosci czujnika poprzez
problemy z odwracaniem fazy;

= Podatno$¢ na zmiane temperatury, konieczna kompensacja jej wplywu na prace

czujnika.

Czujniki cyfrowe maja wbudowany filtr dolnoprzepustowy oraz kompensacje
temperaturowa. Wyzej wymienione ograniczenia beda uzasadnione w przypadku wyboru
czujnika analogowego. Magnetometr dostarcza informacje o orientacji przestrzennej, gdy
satelita znajduje sie w cieniu. Ma kluczowe znaczenie w fazie detumblingu, zezwala na
optymalne wyhamowanie ruchu obrotowego. Btedy wynikajace z niepetnej informacji o polu
magnetycznym Ziemi, ewentualnych szuméw pomiarowych oraz niedoktadno$ci umieszczenia
czujnika na plytce PCB, przektadaja sie na btedy orientacji przestrzennej nie przekraczajacej 4°

([14], [24]), dlatego moga by¢ uzyte na pokladzie PW-Sata2.

3.1.2 FortoDpIoDY

Fotodiody o charakterystyce kierunkowej jako czujniki Stonca

(OSRAM SFH2430 [23] lub Farnell SLCD61N8)

Rysunek 3-2 Fotodioda OSRAM SFH2430

Zalety
= Umieszczenie 3-4 fotodiod na kazdej $ciance umozliwi wyznaczenie kierunku do Stonca,

gdy tylko jedna $cianka jest o§wietlona [1];
= Prostota konstrukcji;

= Niski koszt.

Wady
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=  Zgrubny pomiar kata, szacowany na poziomie 10°[14];

=  Konieczno$¢ eliminacji wptywu albedo Ziemi, w tym celu uwzglednia sie pomiary
o najwiekszych warto$ciach, rozwaza sie réwniez pokrycie powierzchni fotodiod
materiatem absorbujacym podczerwien;

» Konieczno$¢ eliminacji wptywu promieniowana UV skutkujgcym pociemnieniem
powierzchni; w tym celu Kkonieczne jest pokrycie powierzchni szkietkiem
nakrywkowym [8];

* Brak odczytu w cieniu;

= Podobnie jak w przypadku magnetometru konieczne jest kompensowanie wptywu
temperatury oraz szumu pomiarowego na wskazania czujnika; w tym celu wykorzystany

zostanie czujnik temperatury oraz filtr dolnoprzepustowy.

Ze wzgledu na konieczno$¢ znajomosci dwoch wektoréw referencyjnych w celu wyznaczenia
orientacji przestrzennej (algorytm TRIAD) zintegrowanie wskazan fotodiod z magnetometrem
jest konieczne. Ze wzgledu na wysoki koszt jednostkowy (2,500 €) zesp6t nie moze zakupié
6 SunSensoré6w o btedzie wskazan nie przekraczajacym 0.5° (na podstawie dokumentacji).
Opierajac sie na sprawdzonym dziataniu na poktadzie innych CubeSatéw fotodiody zostaty
wybrane jako czujniki do okreslania katoéw orientacji przestrzennej. Optymalna konfiguracja
fotodiod, pozwalajgca na pokrycie catej sfery wokot satelity, zostanie uzyskana podczas testow
i symulacji. Wskazania z fotodiod zostang znormalizowane oraz w algorytmie uwzgledniona

zostanie warto$¢ pradu ciemnego.

3.1.3 GIROSKOP

MEMS 3-osiowy lub integracja 2-osiowego z 1-osiowym (InvenSense IDG1215 [21], ISZ1215
[22] lub AnalogDevices ADIS16260)
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Rysunek 3-3 Giroskop analogowy MEMS 2-osiowy InvenSense IDG1215

Zalety
= Zastosowanie giroskopu w celu wyznaczania predkosci katowej w uktadzie zwigzanym

z satelita pozwala na znajomo$¢ orientacji przestrzennej, gdy satelita przebywa w cieniu
i nie jest dostepna informacja z fotodiod;

=  Maty rozmiar;

= Niski koszt;

»  Whbudowana funkcja autozerowania, czujnik temperatury i filtr dolnoprzepustowy.

Wady
= Narastajacy w czasie dryf;

* Duze wzgledne btedy wskazan przy matych predkosciach katowych ze wzgledu na dryf,
duze bezwzgledne btedy wskazan przy duzych predkosciach katowych oraz wplyw
temperatury na charakterystyke czujnika; konieczna kompensacja wyzej wymienionych
efektow;

= Konieczna kompensacja szuméw z wykorzystaniem filtru dolnoprzepustowego.

Symulacje uktadu ADCS testujace uzyteczno$¢ regulatoréw PD i PID w celu uzyskania
zadanej orientacji przestrzennej dla CubeSatéw realizujacych z powodzeniem zatozenia misji
wykazaly, ze w przypadku zmiany katéw Eulera o wiecej niz 20° za pomoca cewek, czas
uzyskania zadanej orientacji to okoto 4 orbity w przypadku LEO (ok. 600 km) [2]. Konieczne jest
zatem sterowanie satelita w cieniu i w miare doktadna znajomos¢ orientacji i predkosci katowej
satelity, gdyz w przypadku satelity 2U o masie 2,7 kg poddanego dziataniu momentu
zaburzajacego rzedu 10-5 Nm (zatozono dziatanie oporu atmosferycznego, niejednorodnego pola

grawitacyjnego oraz promieniowania stonecznego na wysokosci 600 km, przyjeto najwieksza
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taczng wartos¢ przyjmowang w literaturze) przez czas ok. 50 min prowadzi do zmiany

predkosci katowej woko6t osi najmniejszego momentu bezwtadnosci o ok. 360°/s.

Mozliwe jest wyznaczenie wektora stanu satelity z odpowiednig doktadno$cig przy
wykorzystaniu jedynie informacji z magnetometréow i filtru Kalmana. Zaletg zastosowania
giroskopu jest natychmiastowy odczyt, w przypadku gdy konieczna jest informacja o predkosci
katowej do algorytmu sterowania (na przykitad gdy satelita ma duzg predko$¢ katowa).
W przypadku wyznaczania predkoSci katowej na podstawie wskazan magnetometrow,
w poczatkowej fazie dziatania filtru Kalmana, do uktadu sterowania nie bedzie dostarczana
informacja o predkosci katowej, gdyz filtr stabilizuje sie po pewnym czasie. Ostateczna decyzja

o ewentualnym wyborze giroskopu zostanie podjeta po przeprowadzeniu symulacji.

3.2 ELEMENTY WYKONAWCZE

3.2.1 CEWKI ELEKTROMAGNETYCZNE

3 cewki elektromagnetyczne; ang. magnetorquers (ISIS MagneTorquer Board [19]);

Rysunek 3-4 ISIS MagneTorquer Board

Zalety
»  Uktad miesci sie na ptytce PCB;

=  Brak ruchomych czesci;

= Wzglednie niski koszt i maty rozmiar - w poréwnaniu do kot reakcyjnych;

= Dwie cewki z ferromagnetycznym rdzeniem zapewniajg mniejszy pobor energii,
natomiast jedna cewka bez rdzenia jest mniej podatna na wplyw histerezy podczas
sterowania;

=  Prostota konstrukgji.

Wady
= Mata warto$¢ momentu sterujgcego;
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=  Mozliwos¢ uzyskania momentu sity tylko w ptaszczyznie prostopadtej do wektora B;
»  Wzglednie duzy pobdr mocy ~1W [19];
= Nalezy uwzgledni¢ wplyw momentu magnetycznego generowanego przez cewki na

prace czujnikéw i elektroniki.

Uktad cewek elektromagnetycznych jest najpopularniejszym rozwigzaniem umozliwiajagcym
sterowanie orientacjg przestrzenng dla CubeSatéw na orbicie LEO. Ze wzgledu na ograniczenia
finansowe, masowe oraz rozmiarowe zespét nie rozwaza uzycia innych elementow
wykonawczych na poktadzie PW-Sata2. Symulacje przeprowadzone dla wszystkich CubeSatow
posiadajacych tylko magnetyczny system sterowania orientacja przestrzenng pokazuja, zZe

uzyskanie btedu orientacji w granicach sprecyzowanych w punkcie 1.2 jest osiggalne [15], [10],

[11], [1], [2].
3.3 MIKROKONTROLER

Jednostka obliczeniowg dla systemu ADCS bedzie gléwny komputer poktadowy OBC
o architekturze 32-bit i taktowaniu 72MHz (STM32F103ZGT6). Podstawowe tryby pracy ADCS
(patrz punkt 6) tj. Detumbling, Safe Mode i Pointing beda zdublowane na zapasowym
mikrokontrolerze 8-bit z taktowaniem 32MHz (ATXMEGA128A1).

3.4 ELEMENTY NAJWAZNIEJSZE /OBARCZONE NAJWIEKSZYM RYZYKIEM

Czujnikami majgcymi kluczowe znaczenie w systemie ADCS s3 magnetometry. W wypadku ich

uszkodzenia niemozliwe staje sie:

=  Optymalne wyhamowanie satelity (detumbling);

= Doktadne okreslenie katow orientacji przestrzennej, gdyz magnetometr jest czujnikiem
o najwiekszej doktadnos$ci na poktadzie PW-Sat2;

= Sterowanie orientacjg satelity, gdyz kazdorazowo przed dziataniem cewek pracujgcych
z okre$long czestotliwoscig (zalezng od czasu roztadowania cewek, czasu dokonania

pomiaru, czasu potrzebnego na obliczenia i czasu dzialania cewek) dokonywany jest

pomiar wektora B.

Rozpatruje sie zapewnienie redundancji w postaci 2 dodatkowych 3-osiowych
magnetometrow. Gdy wszystkie magnetometry bedg sprawne, jednoczesne 3 pomiary pozwolg
na usrednienie wskazan oraz wyeliminowanie btedéw grubych, wynikajacych np.

z ewentualnych btedéw transmisji magistralg [2C. W przypadku uszkodzenia algorytm gtosujacy
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odrzuci btedng informacje, wykraczajacg poza akceptowalny zakres. Jednoczesne uszkodzenie
dwdch magnetometréw, skutkujgce odrzuceniem informacji z poprawnie dziatajacego czujnika
nie jest rozpatrywane ze wzgledu na niski poziom prawdopodobienistwa. Przynajmniej jeden

magnetometr powinien by¢ umieszczony poza satelita.

Zdublowanie algorytméw podstawowych trybéw systemu ADCS na zapasowym
mikrokontrolerze OBC zapewni odpornos¢ systemu ADCS na awarie gtéwnego mikrokontrolera

(patrz punkt 3.3).

Elementami obarczonymi najwiekszym ryzykiem s3g fotodiody ze wzgledu na niska
niezawodno$¢ i doktadnosé. W przypadku niedostatecznej ochrony przed promieniowaniem UV,

wskazania sa odpowiednio mniejsze oraz blad wyznaczania orientacji znaczaco ro$nie [8].
Gdy fotodiody ulegng awarii:

= Algorytm TRIAD nie moze by¢ uzyty do wyznaczenia zgrubnej orientacji przestrzennej
jako sygnat wejsciowy do filtru Kalmana; konieczne staje sie wyznaczanie wektora stanu
przy pomocy wskazan magnetometrow i ewentualnego giroskopu;

» Realizacja trybu Pointing (patrz punkt 6) nie moze opiera¢ sie na wskazaniach
z fotodiod; konieczne staje sie estymowanie orientacji przy wykorzystaniu

magnetometru i giroskopu.

Ze wzgledu na ilo$¢ przewodéw oraz komplikacje algorytmu (przy dwukrotnym
zdublowaniu konieczno$¢ uwzglednienia wskazan z 72 czujnikéw) nie rozpatruje sie
redundancji fotodiod. Rozpatruje sie natomiast opracowanie algorytmu umozliwiajgcego
wykrycie niesprawnos$ci fotodiod, skutkujace zaprzestaniem korzystania z algorytmu TRIAD

oraz opieranie sie na wskazaniach z giroskopu i magnetometru.
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4 WYZNACZANIE POZYCJI SATELITY PRZY POMOCY DANYCH TLE

Aby mozliwe byto wyznaczenie orientacji satelity w orbitalnym uktadzie wspétrzednych na
podstawie wskazan magnetometru i fotodiod, konieczne jest poréwnanie zmierzonych wartosci
ze wzorcem. Wymagana jest zatem znajomo$¢ pozycji satelity na orbicie, aby wiedzie¢ jaki jest
wektor pola magnetycznego w miejscu, w ktéorym znajduje sie satelita. Dwie powszechnie
stosowane metody to odbiornik GPS lub implementacja propagatora orbity na poktadzie satelity

opartego na aktualizowanych danych TLE modelu SGP4.

Zalety Wady
Odbiornik -doktadno$¢ ~10m; -wysoki koszt;
GPS -btedy jonosferyczne korygowane | -odrebna ptytka PCB;
W oprogramowaniu. -konieczno$¢ zamontowania anteny;

-masa i rozmiar;

-zorientowanie anteny w kierunku

konstelacji GPS.
TLE -nic nie kosztuje; -btad pozycji rosnie w czasie
-nie zajmuje miejsca; wyktadniczo;

-tatwy algorytm uwzgledniajacy | -konieczno$¢ aktualizowania danych.

szereg wspotczynnikow.

Tabela 4-1 Poréwnanie odbiornika GPS z danymi TLE jako sposéb wyznaczania pozycji
satelity na orbicie

Misje NPSatl, Orsted oraz AAUSat3 mialy wgrany propagator orbity ([6], [3], [1])-
W przypadku dwoéch ostatnich misji byt to sposéb na zapewnienie odpowiedniej
redundancji w przypadku awarii odbiornika GPS. W przypadku misji NPSatl, dane TLE
aktualizowane byty co 7 dni. Dane zebrane przez misje Orsted w dniach 10-17.02.2002 wykazaly
narastajgcy wyktadniczo btad pozycji wyznaczony za pomocg modelu SGP4 w poréwnaniu do

danych odbiornika GPS.
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Rysunek 4-1 Znormowany blad pozycji pomiedzy modelem SGP4 i danymi GPS. [3]

Aby utrzymac¢ btad pozycji <5 km konieczna jest aktualizacja danych TLE po 3 dniach.
Nalezy mie¢ ré6wniez na uwadze konieczno$¢ synchronizacji czasu, gdyz na orbicie LEO, blad 1 s
skutkuje btedem pozycji rzedu 7,5 km, co przektada sie na btedy orientacji ~0.5°. Warto$¢ btedu
orientacji oszacowano na podstawie modelu IGRF [24] w obszarze najbardziej zmiennego pola
magnetycznego na wysokosci 600 km nad poétkulg pdéinocg 80°N, 110°W. Obliczono kat
pomiedzy sktadowymi poziomymi wektora Bw odlegtosci 7,5 km wzdtuz potudnika, co
przektada sie na réznice szerokosci geograficznej 0.06°. Otrzymany wynik 0.23° pomnozono

przez 2, przyjmujac mozliwe btedy modelu.
Model SGP4 uwzglednia wptyw [17], [18]:

=  oporu aerodynamicznego;
= niesferycznosci Ziemi (]2, ]3, J4);
= promieniowania stonecznego;

» oddziatywania grawitacyjnego Ksiezyca i Storica.

Ze wzgledu na akceptowalng doktadno$¢, mozliwos¢ przestania aktualnych danych podczas
sesji tacznosci, oszczedno$¢ kosztéw, masy i miejsca zespot zdecydowat o wyborze modelu SGP4

do wyznaczania pozycji satelity na orbicie.
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5 SCHEMAT BLOKOWY SYSTEMU ADCS
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Przyktadowy magnetometr HMC6343 jest czujnikiem cyfrowym z wbudowanym czujnikiem
temperatury. Giroskop IDG1215 ma wyj$cie analogowe, posiada natomiast filtr
dolnoprzepustowy i czujnik temperatury. Schemat blokowy systemu ADCS bedzie sie r6znit

w zaleznosci od trybu. Powyzej przedstawiono tryb wykorzystujacy informacje ze wszystkich

czujnikéw (Pointing).
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6 TRYBY SYSTEMU ADCS

Nastepujace 7 trybow systemu ADCS zostato sprecyzowanych. Symulacje i testy wykaza, czy

ponizsza zlozonos$¢ systemu jest uzasadniona, dlatego tez ilo$¢ trybéw moze z czasem ulec

Zmianie.

OFF

System ADCS jest wylaczony w poczatkowej fazie misji. Jego uruchomienie nastepuje po
sprawdzeniu dziatania systemu zasilania (EPS) i komputera poktadowego (OBC) poprzez
odpowiednig komende. W trybie OFF zasilanie nie jest doprowadzone do systemu ADCS,
nie sg zatem pobierane dane z czujnikéw, orientacja nie jest wyznaczana oraz nie jest
mozliwa jej korekcja. Jesli poziom natadowania baterii jest krytycznie niski, system ADCS

powinien automatycznie przej$¢ w tryb OFF.
CHECK

Nastepuje sprawdzenie dzialania czujnikéw i elementow wykonawczych poprzez
wbudowane funkcje lub poprzez algorytm gtosowania, gdy zastosuje sie redundancje.
Jesli awaria zostanie wykryta, elementy wykonawcze nie moga pracowac, system ADCS

przechodzi w tryb SLEEP.
SLEEP

W przypadku gdy sprawdzenie czujnikéw i cewek przebiegto pomyslnie lub zostaty
wykryte btedy, system ADCS powinien przej$¢ w tryb SLEEP, podczas ktérego pobierane
sa dane z czujnikow, jednak z mniejszg czestotliwos$cig, co pozwala na zmniejszenie

zapotrzebowania na moc.
STANDBY

Wyznaczana jest orientacja, natomiast nie steruje sie orientacjg przestrzenna. Przejscie
w ten tryb powinno mie¢ miejsce, gdy zostanie wykryta awaria cewek. Wowczas
wyznaczenie orientacji przestrzennej moze mie¢ uzasadnienie ze wzgledu na

eksperyment SunSensor i poréwnanie wskazan.

DETUMBLING
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Gdy magnetometr i cewki sg sprawne, przejscie w tryb DETUMBLING ma miejsce
automatycznie po sprawdzeniu dziatania EPS i OBC. Przy dziatajagcym giroskopie
automatyczne przej$cie w tryb DETUMBLING powinno mie¢ miejsce po przekroczeniu
granicznej predko$ci katowej. W przypadku awarii giroskopu, ale sprawnych
magnetometrach i cewkach, predkos$¢ katowa wyznacza bedzie na podstawie wskazan

magnetometru.
SAFE MODE

Tryb Safe Mode dotyczy pracy catego satelity. Gdy poziom natadowania baterii spadnie,
wejScie w bezpieczny tryb powinno mie¢ miejsce. Wowczas ADCS przechodzi w tryb

OFF.
POINTING

Przejscie w tryb POINTING powinno mie¢ miejsce tylko po trybie DETUMBLING.
Wykorzystywane sg informacje z wszystkich czujnikdw oraz zapewnione jest sterowanie

przy pomocy cewek.
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7 PRZEBIEG PRAC I ROZWAZANE ROZWIAZANIA

Zespot przystapi do symulacji zaproponowanych rozwigzan przy pomocy oprogramowania

Matlab/Simulink. Testy muszg wykaza¢, ze wymagania stawiane systemowi ADCS w punkcie 1.2

sg mozliwe do realizacji.

Zadania zespotu:

Sprawdzenie zaproponowanej konfiguracji magnetycznego ukladu ADCS poprzez
symulacje utrzymania zadanej orientacji przestrzennej jedynie przy pomocy cewek,
zaktadajac brak momentéw zaburzajacych i doktadng informacje o wektorze stanu;
Przetestowanie optymalnej konfiguracji fotodiod, aby mozliwe byto pokrycie catej sfery
wokot satelity; opracowanie algorytmow wyznaczania wektora skierowanego ku Storicu
na podstawie wskazan fotodiod;

Symulacja momentéw zaburzajacych na orbicie LEO (wptyw oporu aerodynamicznego,
niejednorodnosci pola grawitacyjnego, promieniowania stonecznego);

Dalsza rozbudowa oprogramowania symulacyjnego poprzez implementacje modelu
IGRF oraz emulacje rzeczywistych czujnikéw (bias, dryf, szum) wraz z filtracjg Kalmana;
Symulacja algorytmu B-Dot, okres$lenie wspoétczynnika wzmocnienia, oszacowanie
doktadno$ci modelu IGRF;

Weryfikacja dokladnosci teoretycznej warto$ci wspdiczynnika wzmocnienia,
przetestowanie mozliwo$ci obliczania jego wartosSci optymalnej w czasie rzeczywistym,
aby zapewni¢ najkrétszy czas detumblingu;

Weryfikacja doktadno$ci danych TLE;

Symulacja algorytmdéw sterowania, testowanie regulatora PD, weryfikacja zatozen
z punktu 1.2;

Przetestowanie standw awaryjnych, implementacja algorytméw przy awarii czujnikow;
Przetestowanie wszystkich trybow pracy systemu ADCS;

Wybér i zakup elementéw uktadu;

Przetestowanie algorytméw na zakupionych elementach (Processor/Software In The
Loop);

Testy na zintegrowanym ADCS z satelitg; uwzglednienie bteddéw czujnikéw, sprawdzenie

komunikacji miedzy elementami; testy polaryzacji.
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W celu doktadnego poréwnania wskazan eksperymentalnego SunSensora rozwaza sie zakup
jednego SunSensora referencyjnego, ktérego wskazania uwzgledniono by przy wyznaczaniu

orientacji przestrzennej.
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PW+SAT?

8 BUDZET MASOWY I ESTYMACJA KOSZTOW

Tabela ponizej przedstawia zestawienie kosztow oraz masy poszczegdlnych elementéw

oraz catego systemu ADCS w roéznych konfiguracjach. Konkretne modele stanowig jedynie

przyktad. Firma i typ czujnika moga ulec zmianie.

Wersja 1 (podstawowa): ISIS Magnetorquer Board, magnetometr HMC6343, giroskop 2-osiowy
IDG1215, giroskop 1-osiowy [SZ1215, 24 fotodiody OSRAM SFD2430;

Wersja 2 (podstawowa + redundancja): elementy z wersji podstawowej + 2 redundantne
magnetometry;

Wersja 3 (podstawowa + referencyjny SunSensor): elementy z wersji podstawowej +
referencyjny SunSensor;

Wersja 4 (petna): elementy z wersji podstawowej + 2 redundantne magnetometry +
referencyjny SunSensor.

Wersja 1 Wersja 2 Wersja 3 Wersja 4
Masa [g] Cena Masa [g] Cena Masa [g] Cena Masa [g] Cena
ISIS MagneTorquer
195 7500€ 195 7500€ 195 7500€ 195 7500€
Board
Magnetometr
5 80% 15 240% 5 80% 15 240%
HM(C63431
Giroskop
3 25% 3 25% 3 25% 3 25%
IDG12151
Giroskop
2 2$ 2 2% 2 2$ 2 2$
1S712151
Fotodioda
24*3=72 24*1,5=36€ 24*3=72 24*1,5=36€ 24*3=72 24*1,5=36€ 24*3=72 24*1,5=36€
SFD24301
Referencyjn
S e 5 2500€ 5 2500€
SunSensor
Suma2 277g | 7812€ | 287g | 7926€ | 282g | 10312€ | 292 g | 10426€

Tabela 8-1 Zestawienie masowe i cenowe dla r6znych konfiguracji ADCS

1 Do masy podanej w dokumentacji dodano mase przewodéw i lutowania
2Do koncowej ceny dodano 200€ na réznice w cenie i przesytke. Przy przeliczeniu $ na

€ przyjeto aktualny (20.03.2014) wspoétczynnik 0,71.
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