UNIVERSITATEA TEHNICA A MOLDOVEI

Cu titlu de manuscris
C.Z.U.: 629.7.05:681.5.013(043)

MELNIC VLADIMIR

MODELAREA MA'I:EMATICA SI SIMULAREA
COMPUTATIONALA A COMPORTAMENTULUI
DINAMIC PE ORBITA A NANOSATELITILOR

122.03 MODELARE, METODE MATEMATICE, PRODUSE PROGRAM

Teza de doctor in informatica

BOSTAN Viorel,
dr. hab., in st. tehnice, prof. univ.

MELNIC Vladimir

CHISINAU, 2024



O©OMELNIC VLADIMIR, 2024



CUPRINS

ADNOTARE e 6
LISTA ABREVIERILOR ..o 9
INTRODUCERE ..., 11
1. ANALIZA SITUATIEI IN DOMENIUL CONTROLULUI ATITUDINII SATELITILOR
CU DIVERSE MISIUNI SATELITARE ..o, 18
1.1. Nanosateliti si misiunile lor Specifice ... 18
1.1.1. Misiuni educationale ..................oocooiiiii e 19

1.1.2. Teledetectie si masurari tipice ale Pamantului ........................................... 20

1.1.3. Misiuni de teleCOMUNICALIL ..............cooooiiiiiii oo 21

1.1.4, MiSIUNT @STTONOMUICE ...ttt 22

1.1.5. Nanosatelitii ca misiune de demonstrare tehnologica ....................................... 23

1.1.6. Nanosatelitii ca exploratori ai spatiului indepartat...........................o..oooeen. 24

1.2. Standardul CubeSat ..o 25

1.3. Determinarea atitudinii satelitulul ... 27
1.3.1. Perturbatiile ce actioneaza asupra atitudinii satelitului ................................. 27

1.3.2. Tehnici st mijloace de determinare a atitudinii satelitului................................. 29

1.3.3. Algoritmi de determinare a atitudini satelitului..................................... 31

1.4. Controlul atitudinii satelitului si rolul lui Tn exercitarea misiunilor................................ 32
1.4.1. Exemplul nanosatelitului SwissCube-1........................coocoiii 34

1.4.2. Exemplul nanosatelitului TTUTO00 ....................ooocooiiiii e 36

1.5. Formularea problemelor de cercetare..........................ooocooiiiiiiicie e 38

1.6. Concluzii la capitolul ... e 39

2. METODE §SI MODELE DE DETERMINARE SI DESCRIERE A ATITUDINII
NANOSATELITILOR ..o 40
2.1. Sisteme de referintd spatiale...................c..oooiiiiii oo 40

2.2. Problema parametrizarii determindrii atitudinii satelitilor........................ 41

2.2.1. Metoda de descriere a atitudinii prin intermediul matricei cosinusilor

Lo u< o170 ) s PUUUUUURURUT U 41



2.2.2. Metoda de descriere a atitudinii prin intermediul unghiurilor Euler................... 43

2.2.3. Metoda de descriere a atitudinii prin intermediul cuaternionilor....................... 47
2.3. Determinare atitudinii prin masurarea campului magnetic ..........................c...oocoeiee.. 50
2.3.1. Modelul IGRF pentru PAmMAnt ......................oocooiiiiii e 51
2.3.2. Cercetarea magnetometrelor pentru determinarea atitudinii ............................ 54
2.3.3. Determinarea atitudinii prin masurarea campului magnetic............................. 56

2.4. Achizitionarea datelor pentru determinarea atitudinii si procedee de filtrare a

ALELOT ... e 58
2.5. Concluzii la capitolul 2. 61

3. METODE SI ALGORITMI DE CONTROL A ATITUDINII NANOSATELITILOR 62

3.1. Metode de pozitionare a satelitulul ... 62
3.2 Elemente de €XECULIE .............oooiiiiiiiiie oo 65
3.2.1. Elemente de executie inertiali cu roti volante .............................ooooi i 65
3.2.2. Elemente de executie MagNetiCl ....................cceoiiiiiieiiiie e 68
3.2.3. Actionare mixtd: cu roti volante si torquer-i magnetici...................................... 69
3.3. Algoritmi de control a atitudinii nanosatelitilor..................................ooo 70
3.3.1. Algoritmul detumbling B-dot ... 72
3.3.2. Algoritmul PID clasic de control al atitudinii satelitilor.................................. 73
3.3.3. Algoritmul fuzzy de control al atitudinii satelitilor......................... 79
3.3.4. Algoritmul hibrid de control al atitudinii satelitului......................... 84
3.4. Concluzii la capitolul 3. 87

4. IMPLEMENTAREA METODELOR SI PROCEDURILOR DE CONTROL A
NANOSATELITILOR ... 88

4.1. Elaborarea algoritmului de control a atitudinii cu magnetorquer pentru

TUMBDANOSAT ..o e 88
4.1.1. Componenta ADCS a nanosatelitului — partea hardware ................................ 88
4.1.2. Componenta ADCS a nanosatelitului — partea software .................................. 91
4.1.3. Algoritmul B-Dot pentru combaterea rostogolirii aleatorii................................. 93



4.1.4. Algoritmul de control atitudine al nanosatelitului ................................... 96

4.1.5. Colectarea datelor senzorilor ADCS ... 99

4.2, Verificarea experimentald a controlului atitudinii satelitilor in cdmp magnetic............. 99
4.2.1. Validarea simulatorului magnetic triaxial Helmholtz .................................. 104

4.3. Platforma de acordare a regulatoarelor PID prin metoda Fuzzy ................................. 110

4.4 Concluzii la capitolul 4. 120
CONCLUZII GENERALE SIRECOMANDARI...........occocoviviiiioooioeoeeeeeeeeeeee. 122
BIBLIOGRAFIE........coooiiiiiii oo 124
ANEXE .o 138
Anexa 1. Schema de simulare a sistemului cu regulatorul fuzzy PID hibrid in mediul
SIMULINK ..o e 138
Anexa 2. Algoritmul de control atitudine al TUMnanoSAT..................ccccooiiioiii 139

Anexa 3. Tabelul de valori al functiei de apartenentd pentru fuzificarea caracteristicilor PID

................................................................................................................................................. 152
Anexa 5. Aplicatia de creare a regulilor de producere fuzzy ...l 153
Anexa 6. Certificat de iImplementare......................oocooiiiiiii e 156
DECLARATIE PRIVIND ASUMAREA RASPUNDERIL.............o.cocooioviioiiiioioiioeeee 157
CURRICULUM VITAE . ... oo 158



ADNOTARE

la teza "Modelarea matematici si simularea computationalii a comportamentului dinamic
pe orbiti a nanosatelitilor” prezentata de citre MELNIC Vladimir pentru conferirea
titlului stiintific de doctor in informatica, Chisinau, 2024

Structura tezei. Teza de doctor cuprinde introducerea, patru capitole, concluzii,
bibliografia cu 129 titluri, 6 anexe, 114 pagini text de bazi, inclusiv 62 figuri si 11 tabele.
Rezultatele obtinute sunt publicate Tn 12 lucrari stiintifice.

Cuvinte cheie: atitudine sateliti, metode determinare si control atitudine, modele si
algoritmi de control atitudine, sisteme de control atitudine, platforme verificare si acordare
algoritmilor de control atitudine.

Scopul lucririi: dezvoltarea unui model matematic de descriere a atitudinii satelitului pe
orbitd si simularea computationald a pozitionarii sale.

Noutatea si originalitatea stiintifici: Sinteza algoritmilor de control al atitudinii
nanosatelitilor pe orbitd n baza algoritmilor clasici de reglare, regulatorului fuzzy si regulatorului
hibrid fuzzy-PID.

Problema stiintifica solutionata consta in elaborarea modelului matematic de descriere a
comportamentului dinamic al nanosatelitului pe orbitd si sinteza algoritmilor inteligenti de
conducere care asigurd performanta necesard in vederea pozitiondrii nanosatelitilor pe orbita.

Semnificatia teoretici o reprezintd elaborarea si dezvoltarea unei noi solutii pentru
sporirea eficientei algoritmilor de conducere a pozitionarii nanosatelitilor.

Valoarea aplicativa a lucrarii constd in: 1) elaborarea algoritmilor de control atitudine
pentru nanosateliti Tn baza rotilor de reactie; 2) algoritmul de control al atitudinii nanosatelitului
TUMnanoSAT;, 3) elaborarea platformei de procesare si analizare a datelor privind procesul de
pozitionare a nanosatelitului in vederea imbunatatirii performantele.

Implementarea rezultatelor stiintifice constd In utilizarea modelelor §i sistemelor
elaborate pentru nanosatelitul "TUMnanoSAT” in cadrul Centrului Tehnologii Spatiale UTM.
Valoarea aplicativd a lucrdrii se confirmd inclusiv prin actul de implementare a rezultatelor

obtinute.



ANNOTATION

to the thesis '""Mathematical modeling and computational simulation of the dynamic
behavior on orbit of nanosatellites' presented by MELNIC Vladimir for confering the
Ph.D title in computer science, Chisinau, 2024

Structure of the dissertation. The doctoral dissertation includes an introduction, four
chapters, a conclusion, a bibliography of 129 titles, 6 appendices, 114 pages of main text, including
62 figures and 11 tables. The results obtained were published in 12 scientific articles.

Key words: nanosatellite orientation, methods for determining and controlling attitude,
models and algorithms for attitude control, attitude control systems, platforms for testing and
providing attitude algorithms.

Purpose of the work: development of a mathematical model describing the position of the
satellite in orbit, and computer modeling of its positioning.

Scientific novelty and originality: Synthesis of nanosatellite attitude control algorithms
on orbit based on classical control algorithms, fuzzy controller and fuzzy-PID hybrid controller.

The solved scientific problem consists in the development of the mathematical model
describing the dynamic behavior of the nanosatellite in orbit and the synthesis of the intelligent
driving algorithms that ensure the necessary performance in order to position the nanosatellites in
orbit.

Theoretical importance lies in the design and development of a new solution to improve
the efficiency of nanosatellite positioning control algorithms..

The applied value of the work lies in: 1) development of nanosatellite orientation
algorithms based on reaction wheels; 2) algorithm for controlling the orientation of the
TUMnanoSAT nanosatellite; 3) development of a platform for processing and analyzing data from
the nanosatellite positioning process in order to increase performance.

The implementation of scientific results involves the use of models and systems
developed for the TUMnanoSAT nanosatellite within the framework of the UTM Center for Space
Technologies. The applied value of the work is confirmed by the act of implementing the results

obtained.



AHHOTANUA
Ha auccepranuio «MartemaTuyeckoe MoJAeJIMPOBAHHE H KOMINIBIOTEPHOE
MOJieJINPOBAHHE AHHAMHYECKOI0 MOBeAeHHsI HAHOCIYTHHKOB HA OpOHTe», KOTOPYIO
npeacrasjsier MELNIC Vladimir ni1s npucsoeHue yueHOro 3paHusi 10KTOpa B
uHpopmartuke, Chisinau, 2024

Crpyktypa auccepranuu. [loxkTopckas auccepralus BKJIIOUYAET BBEIEHHE, YEThIpe
IJaBbl, 3akiaroueHue, Oubnmorpaduro m3 129 HammeHosanuii, 6 mpunoxenus, 114 crpanun
OCHOBHOTO TeKcTa, B TOM uHcie 62 pucyHka u 11 Tabmmu. Ilonmy4deHHblE pe3yJbTaThI
oy OJMKOBaHBI B 12 HayYHBIX CTATHSIX.

KiroueBble cioBa: OopueHTalMsi HAHOCHYTHMKA, METOZbl OINpeNeeHUs] U yIpaBlIeHUs
OpUEHTalllel, MOJENU M aJrOPUTMbl YIIPAaBJIEHUs OpHEHTaLUel, CHUCTEMbl VYIIPaBIE€HUs
OpHUeHTaLeH, TIaTPOPMBI TPOBEPKHU H MPEIOCTABICHHUS AITOPUTMOB OPUEHTALINH.

Hens pabotei: pazpaboTka MaTEeMaTUYECKOH MOJENH, ONHCHIBAIOLIEH IOJNIOKEHUE
HAHOCIyTHHKA Ha OpOUTE, U KOMITBIOTEPHOE MOJIEIMPOBAHNE €0 TO3UIIMOHUPOBAHUSI.

Hay4Hast HOBU3HA M OPUTHHAJBHOCTB: CUHTE3 AJITOPUTMOB OPUEHTALMU HAHOCITy THUKA
Ha opOuTe HAa OCHOBE KJIACCUYECKHX QJITOPUTMOB YIIPABJIECHUS, HEYETKOrO pEryJisiTopa U
ruOpunnoro Heuetko-I11]] perynsaropa..

Pemaemas Hay4yHasi 3aAadya 3aKirO4aeTcsl B pa3pabOTKe MaTeMaTHYeCKOH MOIENH,
OMHUCHIBAIOLICH TUHAMUYECKOE IIOBEICHWE HAHOCIyTHHKA Ha OpOWUTe, U CHHTE3€ YMHBIX
AITOPUTMOB ~ BOXKICHHs, OO0ECNEYMBAOIINX HEOOXOOUMYK  IPOH3BOAUTENBHOCTH  UIS
MO3MLIMOHUPOBAHHSI HAHOCITYy THUKOB Ha opoOwuTe.

Teopernueckoe 3HauYeHHe HMeeT pa3pabdOTKa HOBOTO PEMICHUS MJISi TOBBIIEHUS
3¢ (HEeKTUBHOCTH ANTOPUTMOB YIIPABJIEHHS MTO3ULHOHUPOBAHUEM CITy THHKOB.

Hpukaagnas weHHocTh padoThl 3akimo4aercs B: 1) paspaboTke anropuTMOB
OpPUEHTALMN HAHOCIMYTHHUKOB HA OCHOBE PEAKTHBHBIX KOJIEC, 2) aJrOPUTM YIPAaBICHUS
opuenTanmen HaHocyTHHKA TUMnanoSAT; 3) paspabotka miaardopmbr 00paboTku U aHamm3a
JaHHBIX Tpoliecca MO3ULMOHUPOBAHUS HAHOCIYTHUKOB C LEJNbIO TOBBIEHUS MOKa3aTenen
Ka4yecTBa.

Peannzauus HAYYHBIX pe3yJIbTATOB 3aKJIIOYAETCS B UCIIOJb30BAHUU MOJIENIEH U CHCTEM,
pa3paborannbix s HaHocmyTHHKa «TUMnanoSAT» B pamkax IleHTpa KOCMHUYECKHX
texHonoruii TYM. IlpuknanHas LeHHOCTb pabOThl MOATBEPXKAAETCS M AKTOM BHEAPEHUS

MOJTy4€HHBIX PE3YyJIbTATOB.



Lista abrevierilor

ADCS — Attitude Determination and Control System
BLDC — Brush-Less Direct Current.

CDS — CubeSat Design Specifications

CNTS — Centrul National Tehnologii Spatiale

COTS — Commercial Off The Shelf

DARPA — Defense Advanced Research Projects Agency
DART — Double Asteroid Redirection Test

EDL — Entry, Descent and Landing

EEPROM - Electrical Erasable Programmable Read-Only Memory
EKF — Extended Kalman Filter

ESOQ — Estimator of the Optimal Quaternion

GA — Genetic Algorithm

GPS — Global Positioning System

GRYV - Gaussian Random Value

HMI — Human Machine Interface

ITAGA - International Association of Geomagnetism and Aeronomy
IGRF — International Geomagnetic Reference Field

IoT — Internet of Things

ISS — International Space Station

KF —Kalman Filter

LEO — Low Earth Orbit

LKF — Linear Kalman Filter

MarCO — Mars Cube One

MSD — Maximum Stability Degree

NASA — National Aeronautics and Space Administration
PF — Particle filter

PI - Proportional Integral

PID — Proportional Integral Derivative

P-POD — Poly-Picosatellite Orbital Deployer

QUEST — Quaternion ESTimator

REQUEST — REcursive Quaternion ESTimator

SEET — Space Environment and Effects Tool



SQUID - Superconducting Quantum Interference Device
SSDL — Space Systems Development Laboratory

STK — Systems Tool Kit

TLE — Two-Line Elements

TTU100 — Tallin Technical University 100

UHF — Ultra High Frequency

UKF — Unscented Kalman Filter
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INTRODUCERE

Actualitatea temei de cercetare. Nanosatelitii educationali au devenit un instrument
esential in cercetarea si educatia spatiald datoritd costurilor reduse de fabricatie si lansare.
Incepand ca platforme de invitare pentru studenti si cercetitori, aceste dispozitive miniaturizate
au demonstrat o eficientd impresionantd, ceea ce a condus la adoptarea lor si In misiuni
profesionale [52]. Un domeniu in care nanosatelitii au avut un impact semnificativ este cel al
comunicatiilor. Acestia pot oferi conectivitate in zone indepértate sau greu accesibile, contribuind
la extinderea acoperirii retelelor de telecomunicatii. De asemenea, nanosatelitii pot fi folositi
pentru a stabili retele de comunicatii spatiale, care pot ajuta la gestionarea altor sateliti.

In domeniul teledetectiei, nanosatelitii oferd oportunititi unice. Acestia pot colecta date
despre atmosfera Pamantului, oceane, vegetatie si alte caracteristici terestre cu o rezolutie
temporald ridicatd. Datoritd dimensiunilor lor reduse si costurilor scazute, pot fi lansati In numar
mare, formand constelatii de sateliti care pot monitoriza intreaga planeta in timp real sau aproape
in timp real.

Nanosatelitii sunt, de asemenea, folositi in mod frecvent pentru a verifica si valida noi
tehnologii Tn mediul spatial. Nanosatelitii includ noi tipuri de senzori, software de control al
atitudinii, tehnologii de propulsie si multe altele. Testarea in conditii reale de zbor spatial este
esentiald pentru a intelege cum vor functiona aceste tehnologii in conditiile dure ale spatiului.

Trendul 1n crestere al utilizarii nanosatelitilor in industria aerospatiald se datoreazad mai
multor factori cheie, dintre care flexibilitatea, durata scurtd de dezvoltare si costul redus sunt cele
mai semnificative [126].

Flexibilitatea nanosatelitilor este unul dintre principalele lor avantaje. Acestia pot fi
configurati pentru o gama largd de misiuni, de la cercetarea stiintificd pana la monitorizarea
mediului, teledetectie, comunicatii st multe altele [108]. Aceasta flexibilitate i face foarte atractivi
pentru organizatiile care doresc sa 1si adapteze misiunile si obiectivele In functie de nevot specifice
sau de evolutiile tehnologice.

Durata scurtd de dezvoltare este un alt factor care contribuie la popularitatea nanosatelitilor.
Spre deosebire de satelitii traditionali, care pot necesita ani de zile pentru a fi proiectati si
construiti, un nanosatelit poate fi adesea asamblat si pregatit pentru lansare intr-un interval de timp
mult mai scurt [17]. Acest lucru permite o reactie mai rapida la oportunitdti sau provocari
emergente si faciliteazd inovatia prin incurajarea testarii si implementarii rapide a noilor tehnologii

si idei [90].
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In cele din urma, costul redus al nanosatelitilor ii face accesibili unui numér mult mai mare
de entitati, inclusiv universititi, companii private si tari in curs de dezvoltare. Acest lucru
democratizeaza accesul la spatiu si permite o participare mai largd la explorarea si utilizarea
acestuia [16], [18].

Majoritatea nanosatelitilor folositi in scopuri educationale si stiintifice au nevoie de control
al atitudinii pentru a indeplini cu succes misiunile lor [14]. Acest control al atitudinii este critic,
deoarece orientarea precisa si stabild a nanosatelitului este adesea esentiald pentru functionarea
corectd a instrumentelor de la bord si pentru indeplinirea obiectivelor misiunii [129].

Controlul atitudinii se referd la capacitatea de a regla si mentine orientarea nanosatelitului
in spatiu. Acest lucru este deosebit de important atunci cand instrumentele sau senzorii de la bord
trebuie sd fie indreptati cétre un anumit punct de interes, cum ar fi Pamantul, Soarele sau alte
obiecte cosmice [79]. Fard controlul atitudinii, nanosatelitul poate sd se roteascd in mod
necontrolat, ceea ce ar putea duce la date stiintifice inexacte sau la imposibilitatea realizarii
misiunilor.

Controlul atitudinii este realizat prin utilizarea unei varietati de tehnologii, inclusiv roti de
reactie, magnetorquere, propulsoare mici si alte dispozitive de control. Aceste tehnologii permit
modificarea orientarii nanosatelitului prin generarea de momente de fortd care provoaca rotatie
[72], [45].

Un alt motiv pentru care controlul atitudinii este esential pentru nanosatelitii educationali
si stiintifici este necesitatea de a mentine orientarea corectd a panourilor solare pentru Incércarea
eficientd a bateriilor. Dacd nanosatelitul nu este orientat corespunzator, panourile solare nu vor
putea colecta eficient energia soarelui, ceea ce ar putea limita functionarea sistemelor de la bord.

Astfel, pentru a asigura o orientare optimd a nanosatelitului si o colectare eficientd a
energiei solare, este esentiala aplicarea tehnologiilor de modelare si simulare in procesul de
proiectare si testare a sistemelor de control al atitudinii. Luand in consideratie faptul ca
nanosatelitii au dimensiuni mici §i energia captata la panouri solare e relativ mica, este important
de folosit algoritmi de reglare eficienti [121].

Modelarea si simularea joacd un rol semnificativ in controlul atitudinii nanosatelitilor,
permitand inginerilor si cercetatorilor sa prevada si sa optimizeze performanta acestor dispozitive
inainte de lansarea lor 1n spatiu. Prin modelare, inginerii pot crea o reprezentare matematicd a
sistemului de control al atitudinii nanosatelitului. Aceasta poate include elemente precum
modelarea dinamica a satelitului, efectele fortelor externe asupra orientarii sale in spatiu si permite

verificarea performantelor diferitor algoritmi de control al atitudinii. Modelarea este adesea un
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proces iterativ, cu modelele matematice care se rafineaza pe masurd ce sunt colectate mai multe
date si informatii de la sistem.

Odata ce un model matematic este stabilit, simularea poate fi utilizatd pentru a vedea cum
se comportd sistemul de control al atitudinii in diferite conditii. De exemplu, simularile pot fi
folosite pentru a determina cum raspunde sistemul la diverse efecte perturbatoare, cum ar fi fortele
magnetice sau gravitationale. Acestea pot, de asemenea, ajuta la identificarea problemelor
potentiale sau a punctelor slabe in sistem. Simulérile pot fi de asemenea utilizate pentru a testa si
compara diferite strategii de control al atitudinii. De exemplu, inginerii pot simula cum se
comporta nanosatelitul in baza algoritmului de reglare PID, in comparatie cu un regulator fuzzy
logic sau un alt tip de regulator. Acest lucru poate ajuta la selectarea celei mai eficiente (minimum
timp de reactie si minimum energie) strategii de control pentru o anumita misiune.

In plus, modelarea si simularea joacd un rol primordial in pregitirea personalului
responsabil de gestionarea nanosatelitilor. Prin intermediul simularilor realiste, acestia pot dobandi
experientd in manevrarea si controlul nanosatelitilor intr-un context lipsit de riscuri, Tnainte de a
prelua responsabilitatea asupra unui nanosatelit real.

Domeniul de cercetare. Teza de doctorat are ca domeniu de cercetare modele si metode de
control a atitudinii nanosatelitilor plasati pe orbite joase terestre.

Ipoteza de cercetare. Problema de control a atitudinii nanosatelitilor poartd un caracter
individual pentru fiecare misiune lansata. Ipoteza de cercetare constd in capabilitatea controlului
eficient a pozitionarii nanosatelitului in baza metodelor inteligente de actionare.

Scopul lucrarii constd in dezvoltarea unui model matematic de descriere si control a
atitudinii satelitului pe orbitd si simularea computationald a pozitionarii sale.

Obiectivele cercetirii. Din scopul propus rezultd urmétoarele obiective ale cercetarii:

1. Analiza aspectelor generale ale metodelor de determinare, descriere, pozitionare a
satelitilor si a factorilor perturbatori.

2. Cercetarea metodelor si algoritmilor de descriere a atitudinii nanosatelitului pe orbita.

3. Cercetarea metodelor de pozitionare a nanosatelitilor pe orbita.

4. Elaborarea modelului matematic de descriere a comportamentului dinamic al
nanosatelitului pe orbita.

5. Elaborarea algoritmului de pozitionare a nanosatelitului.

6. Simularea computationald a pozitionarii nanosatelitului pe orbita.

Suportul metodologic si teoretico-stiintific al cercetarilor. Cercetarile elaborate sunt bazate
pe modele matematice, teoria sistemelor, analizd matematica, metode numerice, ingineria reglarii

automate, modelarea si identificarea sistemelor.
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Noutatea si originalitatea stiintifica. Dezvoltarea unui model matematic de descriere a
atitudinii satelitului pe orbitd si simularea computationald a pozitiondrii sale, prin utilizarea rotilor
de reactie ca metoda de pozitionare si dezvoltarea algoritmilor de control al atitudinii bazati pe
algoritmi clasici, fuzzy si hibrid.

Problema stiintifica solutionata consta in elaborarea modelului matematic de descriere a
comportamentului dinamic al satelitului pe orbitd utilizand algoritmi inteligenti de conducere a
rotilor de reactie.

Semnificatia teoretici a lucririi este elaborarea si dezvoltarea unei noi solutii pentru
sporirea eficientei algoritmilor de conducere a pozitionarii nanosatelitilor.

Valoarea aplicativa a lucrarii constd in: 1) elaborarea algoritmilor de control atitudine
pentru nanosateliti in baza rotilor de reactie; 2) algoritmul de control al atitudinii nanosatelitului
TUMnanoSAT; 3) elaborarea platformei de procesare si analizare a datelor privind procesul de
pozitionare a satelitului Tn vederea imbunatatirii performantei.

Rezultatele stiintifice inaintate spre sustinere:

1. Modele si simulari care permit modelarea procesului de pozitionare in baza rotilor de
reactie.

2. Identificarea parametrilor pentru sinteza algoritmilor de reglare.

3. Sinteza algoritmilor clasici quazioptimali de reglare si fuzzy.

4. Metoda de acordare a parametrilor reglatoarelor PID cu aplicare metodelor fuzzy.

5. Simulatorul triaxial de cdAmp magnetic.

6. Platforma de acordare a regulatoarelor PID prin metoda fuzzy.

Aprobarea rezultatelor lucrarii. Rezultatele principale ale lucrarii au fost prezentate la

urmitoarele conferinte stiintifice internationale/nationale:

1. The 12th International Conference on Electronics, Communications and Computing, 20-
21 October 2022, Chisinau, TUM.

2. The 11th Intermational Conference on Electronics, Communications and Computing,
21-22 October 2021, Chisinau, TUM.

3. The 10th Intermational Conference on Electronics, Communications and Computing,
24-25 October 2019, Chisinau, TUM.

4. The 26th Conference on Applied and Industrial Mathematics (CAIM 2018), 20-23
September, 2018, Chisinau, TUM.

5. Conferinta Tehnico-Stiintifica a Colaboratorilor, Doctoranzilor si Studentilor, 26-28

noiembrie, 2015, Chisindu, UTM.
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6. The 9th International Conference on Microelectronics and Computer Science & The 8th
Conference of Physicists of Moldova, October 19-21, 2017, Chiginau, TUM.

Publicatii stiintifice. La tema tezei au fost publicate 12 lucrar stiintifice, inclusiv doud
articole 1n reviste de categoria B si 8 articole in culegeri stiintifice internationale.

Structura tezei. Lucrarea contine 111 pagini de text principal alcatuit din introducere si
patru capitole, concluzii finale, recomandari, anexe si bibliografie care este alcatuitd din 129 de
surse.

In Introducere se argumenteazi actualitatea temei de cercetare, se prezinta domeniul de
cercetare, ipoteza de cercetare, obiectivele cercetarii si scopul lucrarii. De asemenea sunt enuntate
rezultatele stiintifice obtinute Tn urma cercetirii, noutatea si originalitatea stiintificd, problema
stiintificd solutionata si valoarea aplicativa a lucrarii.

In capitolul 1, Analiza situatiei in domeniul controlului atitudinii satelitilor cu diverse
misiuni satelitare, sunt analizate conceptele fundamentale ale nanosatelitilor din clasa CubeSat,
incluzand tendintele actuale ale utilizarii lor in aplicatii educationale, stiintifice si chiar comerciale.
De asemenea sunt analizate misiunile Tn care sunt folositi in prezent nanosatelitii din clasa
CubeSat, totodatd este prezentat standardul CubeSat. De asemenea in acest capitol se descriu
perturbatiile care actioneaza asupra satelitului in spatiu si se prezintd metodele si tehnicile de
determinare si control a atitudinii pentru aceasta clasa de nanosateliti i necesitatea implementarii
lor pentru realizarea cu succes a misiunii.

In capitolul 1 este descris modulul ADCS al nanosatelitului SwissCube-1 care a fost
dezvoltat de Universitatea Politehnicd din Lausanne, Elvetia, s-a evidentiat metoda de descriere si
determinare a atitudinii, la fel si structura arhitecturii sistemului ADCS cu algoritmul de control
atitudine B-dot.

De asemenea, este prezentat modulul ADCS al nanosatelitului TTU100 si fost dezvoltat de
Universitatea Tehnica din Tallin, Estonia, structura algoritmului de determinare a atitudinii st
structura algoritmului de control atitudine ce utilizeaza roti de reactie ca metoda de orientare a
nanosatelitului.

S-a remarcat cd controlul atitudinii satelitului este vital pentru indeplinirea misiunilor
spatiale si algoritmii de control trebuie sa fie eficienti, deoarece un CubeSat are resurse limitate de
energie.

In capitolul 2, Metode si modele de determinare si descriere a atitudinii nanosatelitilor,
sunt prezentate metodele de descriere a atitudinii nanosatelitilor.

Astfel, s-a ajuns la concluzia cd metodele de reprezentare a atitudinii unui satelit prin

intermediul cuaternionilor si algoritmii de estimare a atitudinii bazati pe aceasta reprezentare, sunt
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cei mai eficienti, dat fiind cd nu existd singularitati in reprezentarea atitudinii satelitului, iar
calculul cuaternionilor este mai rapid si eficient in comparatie cu matricele de rotatie st unghiurile
Euler, ceea ce este acceptabil pentru un sistem cu resurse energetice si de calcul relativ reduse,
cum este cazul nanosatelitilor de tip CubeSat.

De asemenea in cadrul capitolului 2 se cerceteaza determinarea atitudinii satelitului prin
masurarea campului magnetic si se constatd cd este recomandatd utilizarea modelului Campul
International de Referintd Geomagnetic (IGRF) si utilizarea magnetometrelor pentru masurarea
campului magnetic local care impreuna cu componentele orbitale ale satelitului permit utilizarea
filtrului Kalman pentru determinarea atitudinii.

In capitolul 2, este descrisa procedura de prelucrarea datelor obtinute de la magnetometre,
efectuatd In timp real prin utilizarea algoritmilor cu filtru Kalman UKF, care oferd o serie de
avantaje referitoare la precizie, utilitate, implementare si eficientd in comparatie cu alte filtre
Kalman.

In capitolul 3, Metode si algoritmi de control al atitudinii nanosatelitilor, au fost
descrise avantajele si dezavantajele metodelor de pozitionare a satelitilor. Sunt descrise elementele
de actionare principale in vederea pozitionarii unui nanosatelit din considerentul ¢a are dimensiuni
mici §i capacitatea acumulatorilor este redusd. A fost efectuatd identificarea experimentald a
modelului matematic cu inertie de ordinul 2 al motorului cu roatd volantd care este propus sa fie
utilizat pentru pozitionarea nanosatelitului. Pentru sinteza parametrilor regulatorului PID a fost
utilizat algoritmul genetic care are capacitatea de a explora spatiul solutiilor in mod eficient si a
gasi solutiile optime sau “aproape” optime care au fost comparate cu solutiile estimate prin metoda
gradului maximal de stabilitate.

Au fost utilizati si algoritmii de reglare PID, fuzzy si hibrid pentru simularea pozitionarii
nanosatelitului care are ca elemente de executie 3 motoare cu roti de reactie amplasate
perpendicular fiecdrei axe a nanosatelitului. Aceasta este o etapd care este importantd in procesul
de elaborare a algoritmilor de control al atitudinii satelitilor, deoarece permite validarea
performantelor sistemului de control Tnainte de a fi implementat. Rezultatele simularilor au fost
prezentate, interpretate si formulate concluzii.

in capitolul 4, Implementarea metodelor si procedurilor de control al nanosatelitilor,
este descris algoritmul de control al nanosatelitulut TUMnanoSAT pentru orientarea antenelor si
camerei de luat vederi spre pamant, proiectat si dezvoltat in cadrul Centrului de Tehnologii
Spatiale al UTM, 1n cadrul programului de stat: “Elaborarea si lansarea seriei de nanosateliti cu
misiuni de cercetare de pe statia spatiald internationald, monitorizarea, postoperarea lor si

promovarea tehnologiilor spatiale”.
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De asemenea, in capitolul 4 este descris simulatorul triaxial de cAmp magnetic care permite
reproducerea In mod dinamic a campului magnetic similar celui de pe orbitd; generarea unui camp
magnetic suficient de mare pentru a acoperi diapazonul de valori al acelui de pe orbite LEO;
testarea CubeSat-ului de diferite dimensiuni. Simulatorul proiectat permite testarea algoritmilor de
control a atitudinii nanosatelitilor ce poseda magnetorquer-i ca elemente de executie, calibrarea
magnetometrelor si testarea altor echipamente ce necesitd generarea unui camp magnetic controlat
[35], [75].

In capitolul 4 este descrisa platforma de acordare a regulatorului PID prin metoda fuzzy
care oferd posibilitatea de acordare a parametrilor in urma identificarii neregulilor in procesul de
pozitionare a satelitului prin utilizarea setului de reguli care descriu experienta umana in procesul

de acordare a regulatorului PID.
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1 ANALIZA SITUATIEI IN DOMENIUL CONTROLULUI
ATITUDINII SATELITILOR CU DIVERSE
MISIUNI SATELITARE

1.1 Nanosateliti si misiunile lor specifice

Una din primele aparitii ale termenului de nanosateliti se dateaza din anul 1992 Tn lucrarea
stiintifica publicatd Tn Universitatea Surrey [117]. Desi initial erau definiti ca o nava spatiald cu o
masa mai micad de 10 kg, nanosatelitii sunt acum definiti mai restrans ca nave spatiale cu o masa
intre 1si 10 kg [114]. Din figura 1.1 se observa ca nanosatelitii au fost lansati in primul deceniu
al erei spatiale cu o ratd de aproximativ doi pe an si apoi au disparut timp de aproape trei decenii
[59]. Sute de sateliti pasivi au fost lansati Tn aceste trei decenii, cu greutatea de 11-13 kg, ,,aproape”
nanosateliti, dar nici un nanosatelit activ. Nanosatelitii activi au reaparut in 1997, ratele de lansare
dublandu-se la fiecare 2,44 ani. Previziunile privind rata de lansare pentru urmatorii 4 ani suntin
concordanta cu alti 4 ani de crestere exponentiald similard. Aceastd crestere exponentiala
remarcabila de doud decenii este similard legii lui Moore pentru microelectronica si
nanoelectronica - dublarea performantei la fiecare 2-3 ani datoritd unei reduceri continue a
dimensiunii tranzistoarelor [109]. Cresterea exponentiald a ratelor de lansare a nanosatelitilor a
fost initiatd de o combinatie de progrese continue Tn performanta microprocesoarelor, capacitatea
de stocare a memoriei, senzori i actuatori microelectromecanici, senzori de imagine, dezvoltarea

standardelor si fortele comerciale.

Fig. 0.1. Misiuni specifice ale nanosatelitilor [59]
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Odata cu cresterea exponentiald a lansarilor de nanosateliti, s-a atestat si o diversificare
masiva amisiunilor care pot fi indeplinite de acesti sateliti. Tn figura 1.2 sunt prezentate doar cateva

clase de misiuni pe care le pot indeplini in prezent nanosatelitii.

Misiuni de
explorare a Sateliti de
Universului telecomunicatii
indepartat
f \ Misune d
L isiune de
Misiuni de Lo
teledetectie si
demonstrare a
. observare a
tehnologiei A .
Pamantului
Vv \ -
M_|S|un| = Misiuni militare
experimentale
v ) v ]

Fig. 0.2. Misiuni specifice ale nanosatelitilor

Astfel, satelitii de mici dimensiuni au ajuns astdzi sa substituie misiuni spatiale traditionale.

Mai jos sunt prezentate cateva exemple ale satelitilor de mici dimensiuni cu diverse misiuni.
1.1.1  Misiuni educationale

Metoda de invatare bazata pe probleme in cadrul educatiei ingineresti este recunoscuta ca
fiind eficientd si inovatoare, datorita faptului cd studentii demonstreazda Tn general o motivare
sporita fatd de acest model de Tnvétare. Tn acest caz, studentii lucreaza in echipa pentru a aplica
cunostintele teoretice dobandite in cadrul prelegerilor despre probleme practice de inginerie [108].
Pe langd motivatia mai ridicatd a studentilor, astfel de proiecte sunt potrivite in mod ideal pentru
a sprijini dezvoltarea capacitatilor de dezvoltare, lucru in echipa si management de proiect, care
pot fi predate insuficient folosind metodele traditionale de predare. Segmentul de tehnologii
spatiale, ca arie de pionierat in domeniul instruirii ingineresti, este cu atat mai relevant pentru astfel
de activitati, pentru cd Tmbind un sistem multidisciplinar. Astfel, un numar tot mai mare de
universitati Tn noua era spatialda a dezvoltat Tn cadrul proiectelor studentesti nanosateliti cu misiuni
educationale. Drept exemplu pentru astfel de misiuni este satelitul SwissCube-1 [118], modelul

caruia este prezentat in figura 1.3.
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SwissCube-1 este un nanosatelit educational dezvoltat in cadrul unui proiect in care au fost
implicate mai multe laboratoare ale universitatii Ecole Polytechnique Fédérale de Lausanne
(EPFL), impreund cu alte universitati partenere din Elvetia. Principalul obiectiv a proiectului
SwissCube a fost de a oferi studentilor si cadrelor didactice un mediu dinamic si realistic de
studiere a tehnologiilor spatiale, precum si a atrage tineri studenti pentru a dezvolta si ntdri

abilitatile de cercetare stiintifica in explorarea spatiului.

Fig. 0.3. Satelitul educational SwissCube-1 [118]

Nanosatelitul ,,SwissCube-1" are urmatoarele misiuni:

1) educationale:

- proiectarea si construirea unui satelit complet testat si pregatit pentru lansarea n spatiu;
- testarea comunicarii dintre nanosatelit si statia terestra;

- demonstrarea tehnologica a solutiilor tehnice pentru un nanosatelit din clasa CubeSat;
2) de cercetare

- observarea fenomenului de airglow (lumina cerului nocturn) si a fotoluminiscentei

atmosferei prin observarea emisiei de oxigen la o lungime de unda de 762 nm.
1.1.2 Teledetectie si masurari tipice ale Pamantului

Observatiile traditionale ale P&mantului au inceput chiar cu primele misiuni spatiale.

Acestea presupun utilizarea tehnologiilor si senzorilor fie pasivi, fie activi pentru colectarea
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datelor despre diferite structuri de pe Pdmant, pe un diapazon de la adancimea oceanelor pana la
cel mai Tnalt lant muntos sau de la manta Pamantului pana la magnetosferd. De obicei, dimensiunea
mica a unui CubeSat limiteaza structura disponibild pentru montarea celulelor solare si, prin
urmare, puterea sau bugetul sdu energetic este limitat. Majoritatea satelitilor mici s-au bazat pe
senzori pasivi care colecteaza date folosind Soarele sau Paméantul Tnsusi ca sursa si observand
schimbari Tn spectrele primite pe masura ce interactioneaza cu diferite parti ale atmosferei sau ale
suprafetei acestor corpuri.

ExoCube este un exemplu de utilizare a unui microsatelit ca platforméa pentru promovarea
stiintei dedicate observarii Pamantului [87]. Acest microsatelit prezentat Tn figura 1.4 a fost lansat
in ianuarie 2015, iar misiunea sa de baza a fost de a masura densitatea hidrogenului, heliului,
azotului si oxigenului in exosfera Pamantului, Tn corelatie cu caracteristica densitatii ionilor

deasupra diferitelor statii terestre.

Fig. 0.4. ExoCUBE (satelit de teledetectie si observare a Pamantului) [87]

1.1.3 Misiuni de telecomunicatii

Satelitii mici au avut un rol proeminent in demonstrarea tehnologiilor pe orbita pentru
telecomunicatii incepand cu primele misiuni. Desi dispun de limitdri de banda utild, oricum acesti
sateliti au o aplicabilitate extrem de mare. Cel mai elocvent exemplu este dezvoltarea vertiginoasa
in ultimii ani a sectorului de loT [106]. Acest sector este Tn cerere permanentd de utilizare a unui
nivel fizic de comunicare, mai ales acolo unde accesul la internet este limitat. Zonele geografice
relevante pentru astfel de cazuri sunt regiunile polare, oceane, méri, paduri tropicale, deserturi si
munti. Pentru astfel de servicii 10T, nu este practic de a realiza conectivitate folosind infrastructuri
traditionale cu fir datorita costurilor necesare pentru a ajunge in aceste regiuni. Orbitd terestrdjoasa
(LEO), cu mici constelatii de sateliti prezintd o alternativa viabild. O constelatie de sateliti LEO,
cain figura 1.5, este o retea multi-hop constituitd de obicei din zeci sau chiar sute de nanosateliti,

desfdsurati pentru a efectua o misiune dedicatd. Retelele de sateliti LEO beneficiaza de un timp de
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aproximativ 3 ms de propagare, facandu-le mai eficiente Tn timp si atrdgdtoare pentru anumite

servicii [96].

Fig. 0.5. Constelatii de nanosateliti pentru servicii de telecomunicatii [71]
1.1.4 Misiuni astronomice

Majoritatea misiunilor astronomice necesita obiective specifice si instrumente dedicate
care ofera date impecabil de precise si limitate despre corpuri astronomice unice - Soare, planete,
sateliti naturali, galaxii Tndepartate, gduri negre si exoplanete. Este adesea imposibil sd se
construiascd sarcini utile care sunt aplicabile pentru mai multe tipuri de misiuni; prin urmare,
adesea sunt necesari sateliti dedicati pentru fiecare misiune sau o suitd de instrumente, evident
dacd este posibil. Un lucru destul de des intalnit este ca o agentie spatiald este responsabila de
operarea unui satelit mai mare cu o suita de instrumente concentrata pe un singur tip de tinta si de
distribuirea datelor cétre entitatile relevante (GAIA, Hubble, SWIFT, Spitzer, James Webb etc).

Cu toate acestea, sunt multe exemple de nanosateliti care au fost folositi cu succes n
misiuni astronomice. Unul din cele mai cunoscute exemple este HaloSat [50].

HaloSAT este un microsatelit care a fost proiectat, construit si operat de HaloSat
Collaboration, un parteneriat intre Universitatea din Virginia si SwRI (Southwest Research
Institute). Satelitul a fost lansat in iunie 2018 si principala sa misiune este de a studia emisia de
raze X din gazul fierbinte din clusterele de galaxii, care oferd indicii importante despre distributia
materiei intunecate si evolutia galaxiilor. HaloSAT este echipat cu un spectrometru de raze X
compact care 7i permite s masoare emisia de raze X de la gazul fierbinte din clusterele de galaxii.

Datele colectate de HaloSAT au fost folosite pentru a studia proprietatile fizice ale gazului
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fierbinte din grupurile de galaxii si pentru a imbunatati intelegerea cercetatorilor privind evolutia

galaxiilor.
1.1.5 Nanosatelitii ca misiune de demonstrare tehnologica

Nanosatelitii reprezinta platforme excelente pentru demonstratii de tehnologii si pentru
misiuni de demonstrare a unor concepte tehnologice [119]. Multi factori sustin acest lucru, cum ar
fi standardele lor larg acceptate in industrie, specificatiile de proiectare si echipamentele COTS si
diferite magistrale care sunt dezvoltate pentru incorporarea unor subsisteme a nanosatelitilor [54].

O calitate importantd care nu poate fi trecutd cu vederea in ceea ce priveste nanosatelitii
este cd, in calitate de platforma relativ ieftind pentru operatiuni spatiale, misiunile de demonstratie
riscante pe orbita sunt mai viabile din punct de vedere economic, deoarece se pierd mai putine
resurse financiare in cazul in care misiunea esueaza [7]. Multe dintre aceste misiuni demonstrative
tehnologice prezinta riscuri considerate costisitoare sau de-a dreptul periculoase daca ar fi fost
efectuate la bordul satelitilor de cercetare mai mari sau al ISS, cu toate acestea, avand Tn vedere
investitiile relativ scazute necesare pentru o misiune a nanosatelitilor, unele tehnologii pot fi
demonstrate eficient.

Una din cele mai recente misiuni este misiunea DART prezentatd schematic in figura 1.6,
care presupune schimbarea traiectoriei unui asteroid printr-un impact controlat [30]. Tn cadrul
acestui experiment, satelitul LICIACube a efectuat analize observationale ale sistemului binar de
asteroizi Didymos dupd impactul DART asupra Dimorphos. CubeSat-ul a comunicat direct cu
Pamantul, trimitdnd Tnapoi imagini cu impactul DART, precum si achizitionand date pentru un
studiu asteroidian Tn timpul zborului sau asupra sistemului Didymos de la o distantd de 56,7 km

(35,2 mi), la 165 de secunde dupd impactul DART.

Fig. 0.6. Nanosatelitul LICIACube, din cadrul misiunii DART [67]
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1.1.6 Nanosatelitii ca exploratori ai spatiului indepdrtat

Misiunile CubeSat nu se limiteazd doar la orbita joasd a Pamantului (LEO), ci sunt
considerate ca un instrument de imbunatatire a cunostintelor despre spatiul adanc sau ca suport
pentru viitoarele misiuni cu echipaj uman pe alte planete. In aceastd sectiune, vor fi analizate
misiunile recente care au demonstrat capacitatea nanosatelitilor de a opera dincolo de orbita
Pamantului: de la primele succese cu misiunea MarCO pana la lansarile viitoare pe Luna.

Au fost depdsite mai multe lacune tehnologice critice pentru utilizarea cu succes a
nanosatelitilor in operatiunile din spatiul indepartat. In primul rand, structura mici a CubeSat
limiteaza dimensiunea antenei care poate fi utilizatd, ceea ce prezintd o problema in posesia unei
suprafete suficient de mare efectiva pentru transmisie sau receptie.

Capacitatea CubeSat de a se manifesta ca sarcini utile secundare pe lansatoare prin
intermediul implementatoarelor standardizate inseamnd cd acestia profitd de oportunitatile de
partajare a curselor Tn misiuni interplanetare pe care navele spatiale secundare mai mari ar putea
sa nu si le permitd. Odatd cu viitoarea renastere a explorarii interplanetare, sustinutd de o cursa
spatiald reinnoitd si de noi vehicule super grele, este mai probabil de vazut nanosateliti zburand
alaturi de navele lor-mama in sistemul solar [84].

Mars Cube One (sau MarCO) a fost o misiune de zbor pe Marte lansatd la 5 mai 2018
alaturi de aterizatorul InSight Mars al NASA [74]. Acesta a constat din doi nanosateliti, MarCO-
A si MarCO-B, care au furnizat comunicatii in timp real citre Padmant pentru InSight in timpul
intrarii, coborarii §i aterizarii sale (EDL) pe 26 noiembrie 2018 cand InSight nu era vizibil fatd de
Pamant. Ambii nanosateliti au fost conceputi pentru a testa tehnologiile de comunicatii si navigatie
miniaturizate, o ilustratie a misiunii este prezentata in figura 1.7. Acestia au fost primii nanosateliti
care au functionat dincolo de orbita Pamantului si, in afard de telecomunicatii, au testat si rezistenta
nanosatelitilor la radiatii. La 5 februarie 2019, NASA a raportat cd ambii nanosateliti au ncetat

comunicarea.
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Fig. 0.7. Nanosatelitii MarCO ca misiunie dincolo de orbita Pamantului [38]

Astfel, varietatea de misiuni si aplicatii pe care nanosatelitii le Tndeplinesc, adesea cu
reducerea semnificativa a costurilor, au facut ca acestia sa fie considerati pe scard largda drept
metoda economica de operare Tn spatiu. Desi au fost conceputi initial pentru a fi un instrument
pentru studenti de a castiga experienta de lucru cu hardware-ul spatial real, acestia au fost adaptati
de agentii spatiale, organizatii militare, organizatii nonprofit si de cdtre unele dintre cele mai mari
industrii aerospatiale de pe Pamant astdzi. Comunitatea proiectarii si dezvoltarii de nanosateliti a
devenit un sector important al economiei spatiale si este responsabild pentru ambitia,
accesibilitatea si varietatea misiunilor desfasurate astdzi, datorita evolutiei standardelor comune

ale industriei, produselor si serviciilor COTS pentru dezvoltatori si productiei de masa [92].

1.2 Standardul CubeSat

Pentru prima data notiunea de CubeSat a aparut in proiectul de la Departamentul de
Aeronauticd si Astronauticd, pe care Universitatea Stanford I-a avut cu DARPA si Aerospace
Corporation in 1998 [52]. Aerospace Corporation a vrut sa lanseze un satelit mic, ca parte a
Agentiei de Proiecte de Cercetare Avansatd a Apararii (DARPA). Studentii absolventi de inginerie
de la Stanford, lucrand inca din 1995 la un satelit mic, au decis ca ar fi 0 provocare sa construiasca
un lansator specific pentru acest mic picosatelit. Au proiectat un lansator ce incorporeazad unul
dintre microsatelitii dezvoltati, care este de forma cubicd. Apoi, in 1999, propriu-zis proiectul
CubeSat a Tnceput ca un efort de colaborare intre Prof. Jordi Puig-Suari de la Universitatea

Politehnicd de Stat din California (Cal Poly), San Luis Obispo si Prof. Bob Twiggs de la
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Laboratorul de Dezvoltare a Sistemelor Spatiale (SSDL) al Universitatii Stanford. Intentia
proiectului CubeSat a fost de a reduce costurile si timpul de dezvoltare, de a creste accesibilitatea
la spatiu si de a sustine lansdri frecvente [29]. Un CubeSat este o clasd de sateliti care adopta
dimensiuni si un factor de forméa standard, definind unitatea de masura a structurii prin ,,U”. Un
CubeSat 1U este un cub cu latura de 10 cm si cu 0 masa de pana la 2 kg. Acest standard are ca

obiectiv primar stabilirea specificatiilor pentru proiectarea CubeSat, de la U la 12U, figura 1.8.

U 1.5U 2U 3U 6U 12U

Fig. 0.8. Sateliti dup& standardul CubeSat, de dimensiuni de la 1U la 12U [29]

CubeSat este definit in detalii in documentul CubeSat Design Specification (CDS), care
stabileste interfata dintre CubeSat si lansator si stabileste constrangeri stricte asupra unor factori
precum dimensiunile, masa si materialele potential periculoase [28]. Cele trei cerinte cheie care
stau la baza interfatarii lansatorului cu satelitul de tip CubeSat sunt urmatoarele: (1) lansatorul
trebuie sa protejeze vehiculul de lansare si sarcina utild primara de orice interferentd din partea
CubeSats; (2) lansatorul trebuie sa aiba capacitatea de a interfata cu o varietate de vehicule de
lansare cu modificari minime si tard modificari ale standardului CubeSat; (3) standardul CubeSat
ar trebui sd fie usor de fabricat fard a utiliza materiale periculoase si tehnici de constructie
costisitoare.

Factorii cheie din spatele adoptarii si cresterii CubeSats la nivel mondial sunt urmatorii:

- Accesibilitate. Intentia lor initiala a fost de a crea un instrument educational pentru
echipele de studenti din diferite universitati. Astfel, dispun&nd de aceasta platforma, universitatile
au putut sad-si permitd, cu relativ mici resurse financiare, proiectarea, lansarea si operarea unui
satelit pe orbitd. Acesti factori de simplitate si rentabilitate au fost obtinuti prin crearea unui sistem
simplificat de design, folosind componente COTS la preturi accesibile si specificatii acceptate.
Totodatd au fost formulate cerinte care au simplificat diferite etape ale ciclului de dezvoltare, cum

ar fi implementarea, proiectarea structurald si unele cerinte de verificare.
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— Standardizare. Standardele din industrie au aparut de-a lungul timpului, datorita
specificatiilor de proiectare CubeSats, cum ar fi dimensiunile structurale, mecanismele de
implementare si ,,stivuirea” (montarea unor subsisteme pe altele) sau chiar a unor unitéti Intregi
pe alte unitati. In unele conditii riguroase conform specificatiei de proiectare, cateva solutii
ingineresti au devenit optiuni remarcabile, cat si, foarte rapid, standarde in industrie, cum ar fi
form-factor PC/104 pentru electronicd si mecanismul comun de implementare P-POD. Acestea
din urma au permis simplificarea in continuare a procesului de dezvoltare si a productiei in masa
a pieselor si chiar a subsistemelor intregi ca produse COTS pentru CubeSats, reducand in
continuare costurile pentru dezvoltatori.

— Antreprenoriat. De-a lungul timpului, rezultatul factorilor de mai sus a permis ca
CubeSats sa devina platforma spatiala cu randament ridicat de returnare al investitiilor, cu costuri
scazute de pornire. Astfel CubeSat astdzi este privitd mereu ca o solutie potrivita pentru a indeplini
o varietate atat de mare de roluri in multitudinea de scenarii de misiuni de cétre universitéti, centre
stiintifice, companii, agentii etc.

— Tehnologie. Progresele tehnologice au permis crearea de sisteme miniaturizate,
distribuite si extrem de performante. lar aceste sisteme au devenit COTS.

— Comunitatea. Diseminarea si impartdsirea experientei, tehnologiei, facilitatilor si
industriei a contribuit la crearea unei adevarate explozii in termeni de servicii si clienti. Astfel au
aparut oportunitati pentru clientii cu resurse financiare limitate si pentru tarile care se afla in curs
de dezvoltare. Toate acestea au permis “democratizarea” spatiului cosmic, pentru ca astdzi practic

oricine are posibilitatea de a dezvolta si implementa o misiune spatiala.

1.3 Determinarea atitudinii satelitului

1.3.1 Perturbatiile ce actioneazd asupra atitudinii satelitului

In timpul miscarii satelitului pe orbitd asupra sa actioneazi mai multe forte perturbatoare

care pot afecta atitudinea satelitului, figura 1.9 [125].
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Lunad

Soare

Fig. 1.9. Factorii care actioneaza asupra satelitului pe orbita

Atractia gravitationald neuniforma este factorul care afecteaza atitudinea unui satelit.
Aceasta se produce, deoarece distributia masei Pamantului nu este perfect sfericd si uniforma.
Exista variatii locale ale cdmpului gravitational cauzate de montane, vai sau densitati diferite ale
rocilor din interiorul Pdmantului. Aceste variatii pot provoca un cuplu gravitational asupra
satelitului, care poate duce la schimbarea atitudinii acestuia. De asemenea, daca satelitul nu este
perfect simetric, fortele gravitationale vor actiona diferit pe diverse parti ale acestuia, generénd un
cuplu care ii poate modifica atitudinea. Aceste efecte sunt adesea mici, dar pot deveni
semnificative pe parcursul unei misiuni pe termen lung.

Aerodinamica este un alt factor care influenteaza atitudinea unui satelit, Tn special pentru
cele care se afla pe orbite joase, unde atmosfera Pamantului este Tnca prezentd, chiar daca este
foarte rarefiatd. in timp ce satelitul se deplaseaza prin atmosfera superioard, particulele de gaz se
ciocnesc cu suprafata acestuia, creand o fortd de frictiune. Aceasta forta induce un cuplu asupra
satelitului, ducdnd la o schimbare in atitudinea acestuia. Forma, dimensiunea si orientarea
satelitului vor determina mdsura Tn care aceasta fortd va afecta atitudinea, iar efectul va fi mai mare
pentru satelitii cu o suprafatd mare expusa in directia de miscare.

Presiunea radiatiei solare este un alt factor care influenteaza atitudinea satelitilor. Lumina
solard, desi nu are masa, are impuls, iar cand se reflectd sau se absoarbe pe suprafata satelitului,
genereaza o fortd. Aceasta forta, desi micd, poate deveni semnificativa in timp, mai ales pentru

satelitii usori cu arii mari de suprafatd. Aceasta fortd este dependenta de orientarea satelitului fata
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de Soare si genereaza un cuplu asupra satelitului care ii schimba atitudinea. De aceea, modelarea
si controlul efectului presiunii radiatiei solare sunt esentiale pentru precizia misiunilor satelitare.

Pamantul are un camp magnetic, care se extinde in spatiu si poate afecta satelitii ce
orbiteaza 1n jurul Pamantului. Fortele magnetice sunt alt factor cheie care perturba atitudinea unui
satelit. Fortele magnetice pot actiona asupra oricarui obiect metalic din cadrul satelitului, inducand
o orientare nedoritd a acestuia. Mai mult, dacd satelitul are incorporate elemente magnetice, cum
ar fi magnetorquer-ele, interactiunea cu campul magnetic terestru poate cauza o rotatie in jurul
unei axe. Pentru controlul precis al atitudinii, este necesar sd se ia in considerare aceste efecte
magnetice si s se proiecteze mecanisme de compensare sau corectie.

Fortele maree reprezintd un alt element care influenteaza atitudinea satelitului pe orbita.
Acestea sunt cauzate de variatii in campul gravitational al Pamantului, care nu este perfect sferic,
dar are o forma usor elipsoidala, si de influenta gravitationala a corpurilor ceresti precum Soarele
si Luna. Fortele de maree actioneaza asupra satelitului, deformandu-1 usor si cauzand momente de
torsiune care pot schimba atitudinea satelitului care este o problema mai mare pentru satelitii mai
mari si mai flexibili. Pentru un control eficient al atitudinii, este necesard modelarea si
compensarea acestor efecte de fortd de maree. In cazul unor misiuni de lungi durata, fortele de
maree au un impact semnificativ asupra dinamicii si stabilitatii satelitului.

Fortele interne reprezintd un alt tip de perturbatie care poate afecta atitudinea satelitului.
Acestea includ momentele de torsiune generate de componentele satelitului, cum ar fi motoarele
de reactie, mecanismele de desfasurare, sau dispozitivele de control al atitudinii, cum ar fi rotile
de inertie sau magnetorquer-ele. De asemenea, efectele termice interne, cum ar fi expansiunea si
contractia diferitelor materiale din cauza variatiilor de temperaturd, pot genera si ele momente de
torsiune. Aceste forte interne pot varia in timp, in functie de functionarea si starea sistemelor de
bord. Desi pot fi controlate sau compensate pand la un punct, ele reprezinta o sursa de incertitudine

si genereazd abateri in controlul atitudinii satelitului.
1.3.2 Tehnici si mijloace de determinare a atitudinii satelitului

Determinarea atitudinii satelitului implicad masurarea orientarii acestuia in spatiu. Aceasta
este o etapa esentiald pentru controlul atitudinii, intrucat, pentru a orienta satelitul spre o pozitie
tintd, este necesard cunoasterea pozitiei actuale a acestuia. Existd mai multe mijloace de
determinare a atitudinii satelitului care sunt folosite in practica [72]:

Senzori solari. Acesti senzori masoara intensitatea si directia luminii solare, iar aceste

masuratori sunt apoi folosite pentru a determina orientarea satelitului.
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Magnetometre. Acestea masoara intensitatea si directia campului magnetic al Pamantului
in raport cu sistemul de coordonate legat de obiectul pe care sunt instalati, adica satelitul. Oricum,
acestea pot fi afectate de anomalii magnetice si nu sunt de obicei la fel de precise ca alte metode.

Giroscoape. Giroscoapele masoard viteza de rotatie a satelitului in sistemul sdu de
referintd, iar aceste masuratori pot fi integrate Tn timp pentru a obtine orientarea satelitului.

Senzori stelari. Acesti senzori utilizeazd pozitia stelelor pentru a determina orientarea
satelitului utilizadnd o camera de luat vederi special conceputd. Aceasta este una dintre cele mai
precise metode de determinare a atitudinii, dar este, de asemenea, una dintre cele mai complexe si
scumpe.

Sistem de pozitionare globald GPS. Sistemul de pozitionare globala (GPS) poate fi folosit
pentru a determina atitudinea satelitului prin méasurarea diferentei de timp de sosire a semnalelor
emise de satelitit GPS la antene separate spatial pe satelit [97].

Accelerometre. Acestea masoard acceleratia satelitului, care poate fi utilizatd pentru a
deduce orientarea satelitului.

Senzori de orizont terestru. Acesti senzori masoard gradientul de temperaturd intre Pamant
s spatiu, permitand determinarea orientarii satelitului fatd de Pamant.

In tabelul 1.1 este prezentati o comparatie a acestor metode de determinare a atitudinii
privind precizia, masa, complexitatea si posibilitatea utilizarii in CubeSat.

Selectarea metodei potrivite de determinare a atitudinii depinde de o serie de factori,

inclusiv cerintele misiunii, disponibilitatea tehnologiei, bugetul energetic si financiar disponibil.

Tabelul 1.1. Compararea metodelor de determinare a atitudinii

Metoda Avantaje Dezavantaje Precizie Masa Compatibil
(grade) cu CubeSat
1 2 3 4 5 6
Relativ simpli,
ieftini, precizie Depind de lumina
Senzori solari relativ bund (in soarelui, inutili cand 1-10 Redusa Da
dependenta de satelitul este eclipsat (in
constructie) umbra)
Ieftini. usor de Precizie redusa, poate fi
Magnetometre 2 afectat de anomalii 1-5 Redusa Da
folosit .
magnetice
.. . Erori cumulative pe Redusa,
. Precizie buna pe : }
Giroscoape termen lung, mai 0.1-1 medie sau Da
termen scurt ..
costisitoarc mare
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Continuare Tabelul 1.1. Compararea metodelor de determinare a atitudinii

1 2 3 4 5 6
Medie Da (cu
Senzori stelari Foarte precisi Costisitori, complecsi <0.1 dimensiuni
spre mare
reduse)
Precizie bund, util | Necesitd semnal GPS, mai Medic Da (cu
GPS pentru altitudini costisitor, receptoare 0.1-1 dimensiuni
) ) spre mare
mai mari complexe reduse)
Utile pentru Zgomot propriu sporit,
determinarea pot fi utilizati pentru
Accelerometre atitudinii in determinarea atitudinii 1-10 Redusa Da
timpul doar impreund cu alti
manevrelor senzori
Senzori de Utile pentru Precizie redusa, pot fi
orizont misiuni cu orbitd afectati de variatii ale 1-5 Redusa Da
terestru joasd atmosferei

Selectarea metodei potrivite de determinare a atitudinii depinde de o serie de factori,

inclusiv cerintele misiunii, disponibilitatea tehnologiei si bugetul disponibil.
1.3.3  Algoritmi de determinare a atitudinii satelitului

Algoritmii de determinare a atitudinii satelitului reprezinta tehnicile de procesare a datelor
primite de la senzorii de atitudine pentru a calcula orientarea satelitului in spatiu. Astfel ei sunt
esentiali pentru a cunoaste si a controla orientarea satelitului. In continuare sunt descrisi cativa
algoritmi utilizati in scopul determindrii atitudinii satelitilor [72], [99], [125].

Algoritmii de filtrare Kalman. Filtrul Kalman este folosit 1n mod obisnuit in sistemele de
determinare a atitudinii pentru a estima starea satelitului pe baza datelor zgomotoase de la senzori
[33]. Acesti algoritmi sunt capabili sd gestioneze zgomotul si incertitudinile din datele senzorilor,
facandu-le foarte robuste in multe situatii. Filtrul Kalman poate fi adaptat pentru a lucra cu o
varietate de modele de sateliti si seturi de senzori. Necesitd o buna intelegere a dinamicii satelitului
si a caracteristicilor zgomotului senzorului. in plus, se presupune ci sistemul este liniar sau este
liniarizat, ceea ce nu se indeplineste intotdeauna.
frecvent 1n sistemele ADCS ale nanosatelitilor de tip CubeSat.

Algoritmi de triada. Se utilizeaza masuratori din doud seturi de vectori de referinta pentru
a determina atitudinea. De obicei, unul dintre seturi este format din vectori masurati in coordonate

inertiale (de exemplu, vectorul soarelui si campul magnetic al Pamantului), iar celélalt set este
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format din vectorii corespondenti masurati in coordonatele corpului. Sunt simpli de implementat
s1 nu necesita o intelegere complexa a dinamicii satelitului, dar pot fi mai putin precisi decat alte
metode, deoarece nu sunt luate in considerare zgomotul sau incertitudinile in datele senzorilor.

Datorita simplitatii lor, acesti algoritmi pot fi folositi in nanosateliti de tip CubeSat, unde
resursele de calcul sunt limitate.

Algoritmi de determinare a atitudinii pe baza matricelor de rotatie. Algoritmii folosesc
matrici de rotatie pentru a determina atitudinea. Un exemplu este algoritmul Davenport, care
minimizeaza eroarea de masurare patratd pentru a determina atitudinea. Algoritmii oferd o
intelegere intuitivd a rotatiei, dar sunt mai putin eficienti numeric decdt reprezentarea
cuaternionilor si pot duce la erori de precizie datoritd necesitatii de a mentine matricele de rotatie
ortogonale.

Desi necesita resurse de calcul mai mari, algoritmii de determinare a atitudinii pe baza
matricelor de rotatie pot fi, totusi, folositi in nanosatelitii de tip CubeSat cu suficiente resurse de
calcul.

Algoritmi de filtrare de particule. Acest algoritm este 0 metodd de inferentd Bayesiana
pentru a determina atitudinea din datele zgomotoase, este mai robust decat filtrul Kalman la
modelele nelineare si necesitd o putere de calcul semnificativa.

Desi algoritmii de tipul filtru de particule” oferd performante superioare in anumite
situatii, sunt necesare resurse de calcul prea mari pentru nanosatelitii de tip CubeSat cu resurse de
calcul limitate. Cu toate acestea, daca CubeSat-ul are un sistem de procesare suficient de puternic,
acesti algoritmi pot fi o optiune viabila.

Fiecare algoritm are avantaje si dezavantaje, iar alegerea celui mai potrivit depinde de

specificatiile misiunii si de resursele disponibile pentru procesarea datelor.

1.4 Controlul atitudinii satelitului si rolul lui in exercitarea misiunilor

Determinarea si controlul orbitei sunt concepte bine stabilite Tn misiunile spatiale
traditionale. Aceste tehnici acoperd o gama larga de aplicatii, de la sol pana la determinarea orbitei
la bord si de la o singurd nava spatiala pand la controlul zborului in formatie. Primele misiuni
CubeSat nu au inclus aceste capacitati la bord, din cauza resurselor limitate si a simplitatii
misiunilor. Determinarea orbitei a fost asiguratd prin propagarea efemeridelor cu software
specializat [52].
necesitat dezvoltarea unor sisteme dedicate de determinare si control al atitudinii (ADCS). In

prezent, de fapt, multe misiuni folosesc aceste mecanisme pentru a-si atinge obiectivele misiunii
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sau pur si simplu pentru a testa noi produse si echipamente pe orbitd. De exemplu, determinarea
si controlul atitudinii ar putea fi necesare pentru a efectua anumite sarcini in anumite puncte de pe
orbitd sau pentru a face modificari ale traiectoriei. Acestia sunt factori cheie in dezvoltarea
constelatiilor CubeSat, care au fost propusi si lansati in mai multe scopuri, cum ar fi observarea
Pamantului, masuratorile atmosferice, supravegherea si gestionarea dezastrelor. Atingerea si
mentinerea unor orbite specifice necesita capacitatea de a efectua manevre orbitale si de a naviga
in mod autonom, chiar si fard GPS sau cdmpul magnetic al Pamantului, ca in cazul misiunilor in
spatiul adanc. Misiunile CubeSat in afara orbitei Pamantului permit operatorilor de misiuni sa
efectueze masurdtori stiintifice in mai multe domenii la un cost accesibil si, In acelasi timp, oferd
mai multa redundanta si oportunitéti sporite de lansare in comparatie cu satelitii traditionali.

Cu toate ca utilizarea controlului activ de determinare si control al atitudinii nanosatelitilor
este Tn crestere, totusi mai putin de 50% din toti nanosatelitii care orbiteazd sunt stabilizati pe trei
axe [126].

ADCS stabilizeaza, controleaza si pozitioneaza un satelit intr-o orientare dorita, n ciuda
oricdror perturbatii externe sau interne care actioneaza asupra acestuia [62]. Sarcina utila a
satelitului necesita o directie specifica de orientare, indiferent daca sarcina utila este o camera, un
instrument stiintific sau o antend. Satelitii necesitd, de asemenea, orientare pentru controlul termic
sau pentru a capta lumina incidentd de la soare pentru panourile lor solare. Sistemul ADCS
foloseste senzori pentru a determina atitudinea unui satelit si dispozitive de actionare pentru a
controla satelitul in directia doritd. Sistemele ADCS trebuie sd atingd diferitele obiective de
misiune §i sarcini utile, cum ar fi precizia pozitionarii, stabilitatea, determinarea ratei de rotatie si
detectarea cu multe constrangeri fizice, cum ar fi masa, puterea, volumul, puterea
computerului/stocarea, mediul spatial, robustetea/durata de viata si costul. ADCS este o sinteza a
doud subsisteme, sistemul de determinare a atitudinii (ADS) st sistemul de control al atitudinii

(ACS), care controleaza atitudinea/migcarea unui satelit, asa cum este prezentat in figura 1.10 [40].
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Fig. 0.10. Schema generalda ADCS
141 Exemplul nanosatelitului SwissCube-1

Modulul ADCS al satelitului SwissCube-1 a fost dezvoltat de Universitatea Politehnica din
Lausanne, Elvetia [118]. Principalele cerinte tehnice fatd de arhitectura sistemului de determinare

si control al atitudinii au fost urméatoarele:

- sistemul trebuie sa fie capabil s@ reduca rotatia satelitului de cel mult + 50°/s pana la £
0.15°/s in decursul a cel mult sapte zile;

- precizia de orientare = 12°;

- sistemul trebuie sa fie capabil sa reconfigureze parametrii buclei de control si s
transmita datele de la senzori.

Datele initiale pentru determinarea atitudinii sunt colectate de la o serie de senzori (6
senzori de soare, un giroscop triaxial, un magnetometru triaxial). In calitate de elemente de
executie, au fost prevazuti trei magnetorquer-i.

Pentru reprezentarea atitudinii s-au folosit cuaternionii si estimatorul recursiv REQUEST,
o0 varianta modificata a estimatorului QUEST, propus de Shuster si utilizat pentru prima data in
misiunea MAGSAT [6], Tntrucat aceastd metoda este cea mai rapida si necesita o putere de calcul
mai micd Tn comparatie cu calculele matricelor de rotatie, fard a degrada precizia. Structura
arhitecturii sistemului ADCS al atitudinii nanosatelitului SwissCube-1 este prezentata in figura
111
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Pentru reducerea erorilor cauzate de zgomot, cuaternionii estimati sunt filtrati utilizand
filtrul EKF (Extended Kalman Filter), dat fiind ca atitudinea satelitului are proprietati neliniare
[33]. Pentru a obtine vectorii de referinta pentru estimatorul QFJEST, s-a ales un model propagator
bazat pe parametrii orbitali TLE (incarcati de pe statia terestrd), Tmpreund cu un model al campului
magnetic suficient simplificat pentru a fi rulat pe un microcontroler, dar fara a afecta semnificativ
precizia. Totodatd acesti parametri trebuie actualizati odatd la céateva zile pentru a asigura

acuratetea predictiei pozitiei.

Fig. 1.11. Structura arhitecturii sistemului ADCS al atitudinii
nanosatelitului SwissCube-1 [39]
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In calitate de algoritm de control a fost ales controller-ul B-Dot cu adaptare dinamica.
Algoritmul de control, inclusiv caracteristicile sale de stabilitate si convergentd au fost

modelate in mediul MATLAB, iar rezultatele au fost prezentate de Shuster in [110].
1.4.2  Exemplul nanosatelitului TTU100

Modulul ADCS al satelitului TTU100 a fost dezvoltat de Universitatea Tehnica din Tallin,
Estonia. Principalele cerinte tehnice fatd de arhitectura sistemului de determinare si control al
atitudinii au fost urmétoarele:

— precizia de orientare necesard, determinatd prin:

1) 45 grade pentru orientarea antenei sistemului de comunicare in banda UHF;

2) 10 grade pentru orientarea antenei sistemului de comunicare in banda X;

3) 3 grade pentru orientarea camerei de luat vederi;

4) 3 grade pentru efectuarea experimentului de comunicare prin fascicul laser;

— sistemul trebuie sd fie capabil de reconfigurarea parametrilor buclei de control si de

transmiterea datelor de la senzori;

— sistemul trebuie sd permita reprogramarea ulterioara.

Datele initiale pentru determinarea atitudinii sunt colectate de la o serie de senzori (8
senzori de soare, 1 giroscop, un magnetometru triaxial, opt senzori optici in diapazon infrarosu
pentru determinarea pozitiei Pamantului. In calitate de elemente de executie au fost previzuti trei
magnetorquer-e si trei volanti actionati de motoare BLDC.

Pentru reprezentarea atitudinii s-au folosit cuaternionii si estimatoarele cuaternionului
optimal ESOQ2 propuse de Mortari [90], [91], dat fiind ca aceastd metoda este cea mai rapida si
necesitd o putere de calcul mai mica in comparatie cu calculele matricelor de rotatie, fara a degrada
precizia. Pentru reducerea erorilor cauzate de zgomot, cuaternionii estimati sunt filtrati utilizand
filtrul UKF (Unscented Kalman Filter), Intrucat atitudinea satelitului are proprietdti neliniare.
Structura algoritmului de determinare a atitudinii TTU100 este prezentatd in figura 1.12. Pentru a
obtine vectorii de referintd pentru estimatorul ESOQ2, s-a ales un model bazat pe parametrii

orbitali TLE, care urmau sa fie incarcati in memoria EEPROM a satelitului.
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Estimarea

finala

Fig. 1.12. Structura algoritmului de determinare a atitudinii nanosatelitului TTU100 [44]

n calitate de algoritm de control a fost ales algoritmul de reglare PID. De fapt, bucla de
control consta din doua regulatoare PID imbricate: una externd pentru atitudine si alta interna
pentru motoarele ce actioneaza rotile de reactie. Structura algoritmului de control al atitudinii

TTU100 este prezentatd in figura 1.13.

Atitudinea

Fig. 1.13. Structura algoritmului de control al atitudinii nanosatelitului TTU100 [44]

n particular, acuratetea algoritmului de determinare a vectorului pozitiei Soarelui a fost
comparatd prin calcularea acesteia Tn cateva medii separate, si anume: Matlab, Wolfram Alpha,
SunCalc si Slcylive pentru ascensiune, declinatie, elevatie si azimut. Rezultatele compardrii au fost

publicate de Pilletin [98] si Gordon in [44].
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1.5 Formularea problemelor de cercetare

Nanosatelitii reprezintd o solutie inovatoare pentru explorarea spatiului, fiind rentabili si
versatili. Dimensiunile reduse determind ca nanosatelitii sd fie mai susceptibili la factorii
perturbatori de pe orbitd, fapt pentru care necesitatea controlului atitudinii rdmane cruciala.
Orientarea precisd permite stabilirea pozitiei si directiei corecte a nanosatelitilor pentru a efectua
sarcinile planificate, cum ar fi orientarea antenei, observatiile terestre sau monitorizarea
fenomenelor spatiale. Problemele de orientare afecteazd grav misiunile spatiale, influentand
calitatea datelor colectate sau chiar provocand pierderi de misiuni. Prin urmare, imbunatatirea
sistemelor de orientare pentru nanosateliti rimane o prioritate actuald in domeniul spatial.

Modelarea si simularea sunt cruciale pentru controlul atitudinii nanosatelitilor, permitand
anticiparea si optimizarea performantei acestora Tnainte de lansare. Prin modelare, se dezvolta
reprezentare matematicd a sistemului de control al atitudinii, incluzand modelarea dinamica a
satelitului cu posibilitatea de verificare a algoritmilor de control.

Simularile sunt esentiale pentru evaluarea comportamentului sistemului in diverse conditii
si pentru testarea diferitelor strategii de control, precum PID sau fuzzy logic. De asemenea,
simuldrile sunt utile deoarece fiecare nanosatelit se proiecteaza pentru careva misiuni individuale
ce presupune si o structurd individuala ce necesita strategii de control atitudine speciale.

In baza analizei surselor informationale in domeniul controlului atitudinii satelitilor, s-a
constatat ca problema controlului este actuald si, prin urmare, s-a formulat scopul si obiectivele
acestei lucrari.

Scopul lucrarii constd in dezvoltarea unui model matematic al descrierii atitudinii
satelitului pe orbitd si simularea computationald a pozitionarii sale.

Din scopul propus rezultd urmatoarele obiective ale cercetérii:

1. Analiza aspectelor generale ale metodelor de determinare, descriere, pozitionare a
satelitilor si a factorilor perturbatori.

2. Cercetarea metodelor si algoritmilor de descriere a atitudinii satelitului pe orbita.

3. Cercetarea metodelor de pozitionare a satelitilor pe orbita.

4. Elaborarea modelului matematic de descriere a comportamentului dinamic al satelitului
pe orbita.

5. Elaborarea algoritmului de pozitionare a satelitului.

6. Simularea computationald a pozitionarii satelitului pe orbita.
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1.6 Concluzii la capitolul 1

In acest capitol este realizatd analiza situatiei in domeniul controlului atitudinii satelitilor
de tip CubeSat cu diverse misiuni satelitare. S-a constatat c nanosatelitii se folosesc Tn misiuni
atat educationale, cat si de cercetare, un rol important in indeplinirea misiunilor jucandu-l sistemul
de control al atitudinii pentru a efectua manevrele necesare misiunilor si oprirea nanosatelitului
din migcarea necontrolatd generatd de fortele externe care actioneaza asupra nanosatelitului.

Studiile comparative ale diferitelor strategii de control a atitudinii nanosatelitilor in diferite
misiuni evidentiaza necesitatea utilizarii diferitelor strategii pentru a asigura succesul si eficienta
fiecirei misiuni spatiale. in dependentd de precizia pozitionarii necesare pentru indeplinirea
misiunii se folosesc mai multe metode de determinare a atitudinii.

Cercetérile actuale in domeniul controlului atitudinii nanosatelitilor pe orbitd se
concentreazd pe inovatii in algoritmi inteligenti si sisteme de control autonom, menite si
imbundtateascd precizia §i eficienta misiunilor orbitale, reducdnd simultan costurile si

complexitatea hardware-ului.
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2 METODE SI MODELE DE DETERMINARE SI DESCRIERE
A ATITUDINII NANOSATELITILOR

2.1 Sisteme de referinta spatiale

Un punct de plecare rezonabil pentru modelarea dinamicii si controlului atitudinii
satelitului este presupunerea ca un satelit este un corp rigid. Cu toate acestea, in realitate, aceasta
presupunere poate servi doar ca o ipoteza preliminara. Satelitii cu panouri solare mari dislocate
pot avea o structurd flexibila si din acest motiv sistemul lor de pozitionare presupune actionarea
motoarelor cu propulsie. Acest lucru duce la vibratii care pot diminua precizia de pozitionare a
sarcinii utile. Mai mult, consumul de combustibil si migcarea combustibilului 1n rezervoarele de
propulsor pot duce la modificarea proprietétilor de inertie ale satelitului in timp, ceea ce face
problema de control mai complicatd [23]. Satelitul este considerat un corp rigid intr-un sistem de
referintd, Ss, descris de tripletul vectorilor unitari (€5, €,, €3). Pozitia sistemului Ss fatd de sistemul
de referintd inertial S;, reprezentatd de vectorii unitari (Ej, E,, E3), caracterizeaza atitudinea
satelitului [48].

Fie V' o marime vectorialg,

U =xé; +ye, + ze;,
sau echivalent:

v =XE, +YE, + ZE;,
unde vectorii coloani vs = (x,v,2)T si v; = (X,Y,Z)7 reprezinti componentele mirimii
vectoriale ¥ 1n sistemele de referinta ale satelitului Ss si, respectiv, Si.

Fie se considerd componentele e;, = (ey,;, €2, e3 ;)" ale vectorului unitate €; din Sr:

&; = eyiEy + ey E; +e3E;.
Astfel se obtine urméatoarea expresie pentru vectorul :
U =xé +ye, +zé;
7 =x(e11Ey + es1Ey + e31E3) + y(e1 2By + ex2Es + e3,E3) + z(ey 3By + e33E, + e33Es3)
7= (ey1x + ey +e132)Ey + (€31 + €52y + €332)E; + (e31% + 3,y + e332) Es,
ceea ce permite ca coordonatele vectorului ¥ in .S sd fie exprimate in raport cu cele din Ss, dupa

cum urmeaza;

X - el'lx + el'zy + 61'32,
Y = 6‘2'1x + ez'zy + 62'32,
Z = 63'1x + 63'2}/ + 63'32.

Relatiile de mai sus pot fi rescrise in modul urmator:

v = Tisvs,
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unde matricea de trecere T este :

€11 €12 €13
Tis=|€21 €22 €23
€31 €32 €33

Matricea Tjg este alcdtuitd din coordonatele vectorilor unitari €; exprimati in S;. Orice
matrice alcatuitd din vectori unitari pe linie sau coloand reciproc ortogonali este o matrice
ortogonald si se caracterizeaza prin mai multe proprietati, printre care sunt [43]:

1. T7'=T1T;

2. det(T) = %1 (iar cel al unei matrice de rotatie este 1);

3. daca T; st T, sunt 2 matrice ortogonale, atunci si produsul lor Ty - T, este o matrice
ortogonald.

Conform primei proprietati se obtine:

s = T 0y = (Tis) ™ 0 = (T1s) ",
ceea ce insemna ca se obtine:
e,
Ts = e_ZTI
&,
Astfel se obtine matricea de trecere de la sistemul de coordonate al satelitului la sistemul

inertial de coordonate.

2.2 Problema parametrizarii determinarii atitudinii satelitilor

Problema parametrizarii descrierii atitudinii satelitilor se referd la alegerea si utilizarea
unui set de parametri sau variabile pentru a reprezenta orientarea satelitului in spatiu si pentru a
descrie modul in care aceastd orientare se schimba in timp [99]. Reprezentarea atitudinii unui
satelit este esentiald pentru controlul si stabilizarea acestuia in timpul misiunilor spatiale.

Existd mai multe metode de parametrizare a descrierii atitudinii satelitilor, fiecare cu
avantaje si dezavantaje. Trei dintre cele mai comune metode sunt prezentate in subparagrafele de

mai jos [72].
2.2.1 Metoda de descriere a atitudinii prin intermediul matricei cosinusilor directori

Transformarea de baza a atitudinii pe trei axe se bazeaza pe matricea cosinusilor directori.
Orice transformare de atitudine in spatiu este transformata n aceastd forma esentiald. In figura 2.1,

axele X, ¥ si Z sunt vectori unitari care definesc un triplet ortogonal de dreapta. Acest triplet este
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ales ca sistem inertial de referintd. in continuare, un triplet ortogonal similar este atasat in centrul
de masad al unui corp aflat in miscare, definit de vectorii unitari ex e2si e3.

n contextul figurii 2.1 se defineste matricea A:

el,l el2 el3
A= ezl e22 e23
e3ji e32 e33

in aceasta matrice el v e12 si e13 sunt coordonatele vectorului unitar exin raport cu cele

trei axe X, Y si Z ale sistemului de referintd ortogonal: ex = [elv e12,el13\ .Tn mod similar, €2 si

e3 au componentele e21,e22,e23 si e31,e32 e331n raport cu axele aceluiasi sistem de referinta:

e2=k i,e22 e23\T sie3 = [e3]l,e32 e33\T.Matricea cosinusilor directori A, numita si matricea
de atitudine, are proprietatea importanta de reprezentare a vectorilor din sistemul de referintd in
sistemul de referinta atasat corpului. Presupunand ca vectorul & are coordonatele a>a2,a3 in
sistemul de referintd: a = [alta2,a3]T. Urmatorul produs al vectorului matriceal exprima

coordonatele vectorului a Tn sistemul de referinta al corpului:

Fig. 2.1. Definirea orientarii axelor satelitului elt e2si e37n sistemul de referinta X Y, Z

ell el2 el3 QU ¢ ma el
Aa = e2l e22 €23 a2=p WM = ae2 = (B,
€3] €32 e33 a3 3 M ae3

unde aB este vectorul & reprezentat in sistemul de referinta al corpului.
Deoarece ex este un vector unitar, rezulta ca produsul scalar el * & este componenta ab6i a

vectorului & de-a lungul vectorului unitar ex. Prin acelasi rationament, coordonatele vectorului a

pe vectorii unitari rdmasi ai tripletului corpului sunt ae2 si a6s.
Proprietati de baza ale matricei cosinusilor directori.

Unele proprietati de baza ale matricei A pot fi enuntate dupa cum urmeaza:

42



1. Fiecare dintre elementele vectorului a este cosinusul unghiului dintre un vector unitar
al corpului si 0 axa de referintd;, numele sdu este derivat din aceastd proprietate.

2. Fiecare dintre vectorii €4, €, si €3 sunt vectori cu lungime unu, prin urmare:

3 3 3
Z:i=1612'i =1 Zi:l e7;=1, Zi:l es; = 1.

3. Vectorii unitari €4, €, si eé3sunt ortogonali unul fatd de celalalt, prin urmare:

Zig:l eri€zi =0, Zig:leueai =0, Zig:l ezi€3i = 0.

4. Din proprietitile 2 si 3 rezultd adevirate urmatoarele expresii: AAT = 1si AT = A1,
Se mentioneaza cd transpunerea unei matrice este un proces mult mai simplu decét inversarea
aceleiasi matrice [43].

5. Deoarece detA =e;-(e, X é3). Atita timp cat €, €, sié; formeazd un triplet
ortogonal cubic, rezultd cd detA = 1. Astfel,

a=ATag.

Se face concluzia ca A este o matrice ortogonala reald proprie. Totodata se aratd in [125]
cd o astfel de transformare a matricei pdstreaza lungimile vectorilor si, de asemenea, unghiurile
dintre ei, si astfel reprezintd o rotatie. Produsul a doud matrice ortogonale reale A = A,A; este
rezultatul a doua rotatii succesive, mai intdi de A; si apoi de A,. Un lant de rotatii succesive este

un lucru des intalnit in transformarile de atitudine [99].
2.2.2 Metoda de descriere a atitudinii prin intermediul unghiurilor Euler

Rotatia unghiului Euler este definitad ca rotatii unghiulare succesive 1n jurul a trei axe ale
cadrului ortogonal [72]. Fie se definesc cele trei axe ortogonale ale sistemului de coordonate a
satelitului prin x, y si z, iar pe cele ale sistemului de referinta prin X, ¥ si Z. Existd o multitudine
de combinatii de ordine prin care se poate realiza rotatia. De exemplu, se efectueazd mai intai o
rotatie in jurul axei x, apoi 1n jurul axet z st in final in jurul axei y. Ordinea de rotatie ar putea fi si
¥, X, z sl asa mai departe.

Existd doua tipuri distincte de rotatii:

1. Rotatii succesive in jurul fiecareia dintre cele trei axe x, y, z. Exista sase ordine posibile
de astfel de rotatie: x-y-z, z-X-y, y-z-X, X-z-y, Y-X-Z §1 Z-y-X.

2. Prima si a treia rotatie n jurul aceleiasi axe cu a doua rotatie in jurul uneia dintre cele
doud axe ramase. De asemenea sunt sase posibilitati: x-y-x, y-x-y, X-z-X, z-x-z, y-z-y, §i z-y-Z.

Al doilea tip de secvente de rotatie poate fi util in situatii speciale si uneori ajuta la

rezolvarea problemelor in care rotatiile succesive pe trei axe distincte pot genera singularitati [46].
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Ordinea specifica de rotatie este aleasd in dependentd de situatia in cauza. Se defineste
unghiul de rulare Euler ¢ ca o rotatie 1n jurul axei x a corpului, unghiul de pas 0 in jurul axei y a
corpului si unghiul de rotire Y in jurul axei z a corpului. Cu toate acestea, orice alta definitie este
acceptabila atdta timp cat ramane in concordantd cu dezvoltarea analiticd. Pentru referinta, in
continuare va fi dat un exemplu de rotatie completa.

Fie se realizeaza transformarea ¢ — 0 — s succesiv in raport cu axele z, y si x ale corpului.
Mai 1intai, sistemul de coordonate al corpului suferd o rotatie cu unghiul ¥ in raport cu axa z a
corpului. In figura 2.2, R este distanta unui punct de la originea ambelor sisteme carteziene [E;, E,]
si [€4, &,], sistemul [&,, &,] este rotit cu unghiul Y in raport cu sistemul [E;, E,]. Coordonatele lui
R sunt Xy, Yo sixg, yoin sistemele de coordonate [Eq, E,] si [€4, &;], unde E;, E, sunt vectorii unitari
in sistemul [X, Y] si €;, &, sunt vectorii unitari in sistemul [x, y].

Pentru transformarea in plan:

R = XoE| + YoE, = xp&; + yge,. (2.1)
se efectueaza produsul scalar cu vectorul ey, rezulta:
XoE &, + YoE, & = xqé1- &, + yo&y- ;.
Deoarece E; - &, = cos({),E, & =sin(y),é; & = 1,sié& &, =0, prin urmare se
obtine:
X9 = Xocos(P) + Yosin(Y).
In continuare, expresia (2.1) se inmulteste scalar cu &,,rezulta:
XoE &+ YoE, &, = x08, - &5 + V&5 * €.

De asemenea, deoarece E; - €, = —sin(Y)) ,E, - &, = cos({)), &, &, =0si &, &, =1,
se obtine:

Yo = Xo(—siny) + Y, cos .

Rotatia este in jurul axei Z, perpendiculard pe ambele axe X si Y. Privind acea transformare
ca o transformare tridimensionala in spatiu cu Z, de-a lungul axei Z si z, de-a lungul axei z,

rezultd ZO = Zp.
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Fig. 2.2. Rotatie cu unghiul rin raport cu axa z a corpului

in cele din urmd, se pot prezenta noile coordonate ale axelor corpului caxxyl ,zx, in forma

matriciald obtinem:

-cositi sinil; 0 pol pol
i - —sini]; cositr 0 jo — io
.0 0 1. UoJ LZ0J

Initial axele corpului au fost aliniate cu axele de referintda ELE2,E3. in ecuatia (2.2)
este prima rotatie unghiulard n jurul axei z a corpului. Urmatoarea rotatie va fi in jurul axei y cu
unghiul 6. Trebuie mentionatd importanta urmaririi sensului de rotatie dupa regula manii drepte,

prezentate in figura 2.3, astfel incat proprietatile de rotatie din dreapta sa fie pastrate [64].

Fig. 2.3. Rotatie In jurul axeiy cu unghiul G
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Transformarea de rotatie in jurul axei y’ va avea forma:

X2 cosO 0 —sinB][*1 X1
Y2l =4Ag=| O 1 0 V1| = Ag |V1].
) sin@ 0 cosO 112y Z
Ultima rotatie va fi In jurul axei x”, unde rezultatul este:
X3 1 0 0 X5 X2
V3| =Ap =0 cosp sind||yz2| = A, [Vz].
Z3 0 -—sind cospllz; Zy
In cele din urma,
Xo X3 Xo Xo
Yo| = |V3| = Aq)AeAqJ Yo = AIIJGCI) Yo . (23)
Zy Z3 Z Z
Dupa ce inmultim matricele in ecuatia (2.3), se obtine:
cos0 cosys cosB sinys —sinf
Azyx = Ayop = [ —cos® siny + sing sinb cosy  cosd siny + sing sinb singy  sing cosB],
sing siny + cospsinfcosyy  —sin cosy + cosPpsinBsiny cosd cosb

AIIJGCI) = Aq)AeAqJ.
Prima transformare in jurul celor sase axe cu relationarea unghiului Euler este Aqg, .

Celelalte cinci transformari de atitudine ale primului tip sunt dupa cum urmeaza [42]:

cosy cosO sinyr —1 sinB
Ayzx = Agye = [—cosq) siny cos® + sing sin®  cosp cosy  cos¢ siny sinb + sing cosb ]
sing siny cosO + cos¢ sin@  —sing cosy —sind siny sinb + cosPp cosb
cosy cosO + sing siny sind siny cos¢p —cosy sinB + siny sing cosO
Ayxz = Aoy = [—cosq) siny + sing sin6 cosy cos¢ siny + sing sind siny sing cosO l,
cos® sin® + cos¢ sind cosy —sing cos¢ cosO

cosy cosB cosB siny cosp + sinb sing cosB siny — sin® cos¢p ]

Axzy = Apyo = [ —sinys cos\y cos6 cosy sing
sinB cosy  sinB siny cosPp — cosb sing  sinb siny sing + cosO cosPp

cosP cos®  cosy sind sing + siny cos¢p  —cosy sinb cosP + siny sing
Axyz = Apoy = [—simp cos® —siny sin® sing + cosP cosp  siny sinb cosP + cosy sing ],
sinf —cos0 sing cosb sing

cos0 cosy — sind sing sin  cosO siny + sinb sind cosy —sind cosq)]

Azxy = Aygpe = [ —cos¢ sinys cos¢ cosy sing
sinB cosy + cosO sing siny  sind siny — cosO sing cosy  cosO cosdp

Toate matricele 4 sunt matrice ale cosinusilor directori, cu caracteristicile corespunzatoare

ale unor astfel de matrice, in special, identitatea At = AT Aceasta identitate fiind adevarati are

mai multe avantaje: calcul simplificat, stabilitate numerica [43]. De asemenea, este important de
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observat cd, pentru unghiurile Euler mici, toate cele sase transforméri Euler au aceeasi forma
aproximativd. Tindnd cont cd siny =~ Y si cosY =~ 1 pentru unghiuri mici ¥ si cu aproximari

similare pentru unghiurile Euler rdmase, se obtine:

1 ¢y -6
Agpy = -y 1 0]
6 —-¢ 1

Rotatiile de atitudine derivate pe baza unghiurilor Euler necesita tratarea cu noud elemente
ale matricei cosinusilor de directie si fiecare element poate include mai multe functii
trigonometrice. Pe baza cuaternionilor se pot obtine transformari echivalente, care sunt mai simple

[72].
2.2.3 Metoda de descriere a atitudinii prin intermediul cuaternionilor

Metoda de descriere a atitudinii prin intermediul cuaternionilor reprezintd o abordare
revolutionard in domeniul mecanicii si roboticd. Contindnd un numar real si trei numere imaginare,
cuaternionii sunt extensii ale numerelor complexe, oferind o modalitate eficienta si precisd de a
descrie si manipula orientdri si rotatii in spatiu tridimensional.

Cuaternionii au fost introdusi in secolul al XIX-lea de catre matematicianul irlandez Sir
William Rowan Hamilton, cu scopul de a imbunatati reprezentarea orientarii si calculul rotatiilor
[112]. De-a lungul timpului, cuaternionii si-au gasit aplicatii in diverse domenii, precum grafica la
calculator, controlul satelitilor, realitatea virtuala si robotica, datorita avantajelor lor semnificative
fata de alte metode, cum ar fi matricele de rotatie sau unghiurile Euler.

In contrast cu alte metode de descriere a atitudinii, utilizarea cuaternionilor evitd
problemele legate de singularitdti, un fenomen care poate aparea atunci cand se utilizeaza
unghiurile Euler pentru a descrie orientarea in spatiu tridimensional. In plus, cuaternionii permit o
interpolare fluidd si continud intre rotatii, ceea ce este deosebit de util in modelarea atitudinii
satelitilor, animatie si realitate virtuala.

Cinematica corpului este descrisd de cuaternionul de atitudine, in ecuatia (2.4) [112], [125]

0 o, -0, o

q, (2.4)
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unde O, este viteza de rotatie a satelitului relativ fatd de axa x, 0, rotatia relativa fatd de axa y si
o, respectiv viteza de rotatie fatd de axa z.

Rotatia satelitului este descrisd in continuare folosind matricea de rotatie [112], in care

elementele cuaternionului de atitudine sunt folosite ca parametri.

Dacd se considerd ca [/ este matricea de inertie a satelitului, /2 fiind momentul

unghiular total al rotilor de reactie, ® este viteza unghiularé a satelitului, /V,— impulsul extern

total, toate in sistemul de coordonate atasat la satelit, atunci dinamica satelitului se descrie prin
urmatoarele relatii.

Astfel, ecuatia dinamica este scrisa sub forma:

%(]Sw)-l—fzw =N, -oxIw-wxh,

- 71 -1 -17, -1
o=-I; (oxI,w)-I;oxh —I;h +I;N,.
Pentru obtinerea unei forme mai simple, se scrie produsul vectorial ca operatie matriciala

folosind matricea S(@) :

0 -0, o,
S(w)=] o; 0 -

-0, o 0

si se obtine ecuatia matriciald simplificata:

b=—1;'S(w)w—I;'S(w)h, —I;'h+1;'N. .

Modelul dinamic neliniar combinat al satelitului este completat de faptul ca cuplul de
control in sistemul de coordonate al satelitului este NV, si ofera o rata de modificare a momentului

unghiular total de la rotile de reactie (ecuatia (2.5)):
h=-N_,, (2.5)
s, prin urmare, dinamica satelitului condus de rotile de reactie este descrisd de ecuatia 2.6:

o=—1;'S()o—1;'S(wh +I;/N,.+I;'N,. (2.6)
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Cuaternionul de atitudine este folosit pentru a descrie cinematica satelitului. Componentele

cuaternionului sunt reprezentate explicit folosind unghiurile de rotatie Euler in secventa z-x-z,

reprezentarea cuaternionilor prin unghiuri Euler este prezentatd mai jos [32].

q,= cosgcosgcosm—singcosgsinE
2 2 2

2

q, =cosgsingcosm-l-singsingsinE
2 2 2 2 2 2

2

g; = cosgsingsinﬂ-singsingcosE
22 2 2 2 2

2

q,= cosgcosgsinEJrsingcosgcosE ,
2 2 2 2 2

Pozitia satelitului se obtine prin rotirea cadrului satelitului in raport cu cadrul inertial prin

intermediul matricei de cosinus directori A, [105]. Matricea de rotatie se parametrizeaza prin

cuaternioni si este notatd cu A, (g). Vectorul méasurat in sistemul de coordonate inertial este a,,

iar vectorul masurat in sistemul de coordonate al satelitului este @, astfel incat a; = 4, (q)a, .

Cinematica satelitului este descrisd de ecuatia (2.7):

q, 0 o -0, olg¢g
d |4, -, 0 o ol]q

dr | q, o, -0, 0 g

| 44 -0, -0, -0, 0 g,
Pentru simplitate, ecuatia (2.7) se reprezinta prin ecuatia (2.8):

1
q=—LAw)q.
2

(2.7)

(2.8)

In continuare, se ia in considerare o altd forma detaliata de cinematica. Pentru aceasta,

ecuatia (2.7) se rescrie intr-o forma care separd termenii ce contin ¢, de celelalte elemente ale

cuaternionului de atitudine. Astfel vectorul format din elementele ¢, 4,, ¢, ale cuaternionului de

atitudine se noteaza prin g:

q,

q;
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Prin urmare, ecuatia (2.8) este scrisa sub forma (2.9, 2.10):

0= -1 (Uxg +q 4] (2.9)
1 T
24=--" g- (2.10)

Forma completa a modelului este:

<k 0 @3 032 r _ Yy 0 0

) < ’ 0l
d ¢ 1 0 03 1 0 4 0

®3 q2 .. 4 (0_,
dt 2 o2 03 0 2 0 0

}h 03
dh 03j 032 033_°~ — 0 0 0

in ecuatia cinematica se substituie q = , unde g sunt componentele gx g2, q3 ale

cuatemionului, se obtine ecuatia (2.11):

d g 1 'JSI(CO) 1 A33
dt _‘h_ _ 2 -cor g +~_U 0

(2.11)

in aceastd operatie se pastreaza lungimea unitard a cuatemionului. Modelul satelitului
include dinamica din ecuatia (2 .6) si cinematica din ecuatia (2.11), care sunt utilizate la modelarea

atitudinii satelitului, figura 2.4.

— Ne . . .
Dinamica Cinematica
----- NG satelitului satelitului .
-»>
Njjf @

Fig. 2.4. Modelul satelitului cu dinamica neliniara si cinematica neliniara:
Ne - cuplul extern, Nc- cuplul de control de la rotile de reactie,
ha- momentul unghiular al rotilor si iesirea este q si to.
2.3 Determinarea atitudinii prin masurarea campului magnetic

Determinarea atitudinii unui satelit prin masurarea cdmpului magnetic implicd utilizarea

magnetometrelor pentru a obtine informatii despre orientarea satelitului in spatiu. Acest tip de
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abordare este cunoscut sub numele de "magnetometrie atitudinald" si se bazeaza pe principiul ca
Pamantul are un camp magnetic care variaza in functie de locatia geografica [99].

Magnetometrele sunt senzori care masoard intensitatea si directia cdmpului magnetic
terestru. Aceste masuratori pot fi folosite pentru a determina atitudinea satelitului prin compararea
campului magnetic masurat cu cel teoretic, care este cunoscut pe baza modelelor matematice ale
campului magnetic terestru, cum ar fi modelul International Geomagnetic Reference Field (IGRF)
[72].

Pentru a determina atitudinea satelitului, sunt necesare cel putin doud magnetometre
montate pe satelit in directii diferite, pentru a masura componentele campului magnetic intr-un
sistem de coordonate legat de satelit. Din aceste masurétori, se pot calcula unghiurile de rotatie ale
satelitului, care reprezintd atitudinea sa in spatiu [93].

Cu toate acestea, este important de mentionat ¢d determinarea atitudinii prin masurarea
campului magnetic nu oferd cea mai precisd metodda de masurare a atitudinii, deoarece campul
magnetic terestru este influentat de variatii temporale, perturbatii solare si alte efecte magnetice
locale [55]. In plus, magnetometrele pot fi afectate de interferente magnetice generate de
componentele electronice ale satelitului insusi [66].

De aceea, determinarea atitudinii prin masurarea campului magnetic este adesea folosita in
combinatie cu alte metode, cum ar fi masurarea vitezei unghiulare prin giroscopi, masurarea
directiel Soarelui sau a stelelor prin senzori solari sau stelari, pentru a obtine o precizie mai mare

si o solutie de atitudine mai robusta [85].
2.3.1 Modelul IGRF pentru Pimdnt

In procedura de control al nanosatelitilor, o solutie eficientd si destul de des intilnita este
stabilizarea acestora folosind campul magnetic al Pamantului [S1]. Existd avantaje si dezavantaje
evidente ale acestei metode de stabilizare si control. Regulatoarele pot fi mici si nu se deterioreaza
in timp, dar, de asemenea, pot produce doar cupluri perpendiculare pe campul magnetic local
[123].

Campul magnetic al Pamantului seaménd, in general, cu campul din jurul unei sfere

magnetizate sau cu un dipol inclinat prezentat in figura 2.5.
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Liniile campului Axa magnetici

Fig. 0.5. Modelul campului magnetic [31]

Axa dipolului este Tnclinatd cu aproximativ 11.5° fatd de axa de rotatie si se schimba cu
aproximativ 0.2°/an. Puterea sa la suprafata P&mantului variaza de la aproximativ 30000 nT langa
ecuator pana la 60000 nT langa poli [31]. In plus, existd un camp de intensitate magnetica scazuta
la aproximativ 25° S si 45° V cunoscut sub numele de Anomalia Braziliana [4].

Modelul acceptat pentru cdmpul magnetic al Pamantului este Campul International de
Referintda Geomagnetic (IGRF), propus de Asociatia Internationalda de Geomagnetism i
Aeronomie (IAGA) [56].

IGRF este, In esentd, un set de coeficienti gaussieni, g™ si /i™, care sunt expusi la fiecare
5 ani de IAGA pentru a fi utilizati intr-un model armonic sferic [104]. La fiecare dintre acesti ani
de epocd, grupul iain considerare mai multe propuneri si adopta, de obicei, un compromis care se
potriveste cel mai bine cu datele disponibile. Coeficientii pentru un anumit model sunt referiti de
IGRF conform generatiei respective, ca IGRF-13. Modelul include atat coeficientii pentru anul
epoca, cat si variabilele de variatie seculard, care urmaresc modificarea acestor coeficienti in
nanoTesla pe an. Acesti coeficienti de variatie seculari sunt utilizati pentru a extrapola coeficientii
gaussieni la data in cauza. Odata ce datele devin disponibile despre cAmpul magnetic real pentru

0 perioada datd, modelul este ajustat si devine Campul de referintd geomagnetic definitiv. De
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obicei, IGRF consta din 120 de coeficienti pentru fiecare an epoca, cu 80 de coeficienti de variatie
seculard. Ultima generatie activa de coeficienti a fost elaborata in anul 2019 [3].
Conform fizicii, campul magnetic, B, este definit ca gradientul negativ al functiei de
potential scalar V, astfel incat [104]:
B= -VV.
Desi un model dipol simplu oferd o buna aproximare a campului geomagnetic, acesta poate
fi modelat mai indeaproape folosind un model armonic sferic al potentialului scalar, asa cum este

dat in ecuatia de mai jos, aceasta fiind ecuatia pe care se bazeazd modelul IGRF [31].

Vr0.6) = aZio (2) Sheolglt cosme + A sinm RI(O),

Aici a este raza de referintd a Pamantului (a = 6371.2 km), r, 0 sir ¢ sunt coordonatele
geocentrice (r este raza in kilometri, 0 este ungiul de co-latitudine (6 = 90° — latitudine) si ¢
este longitudinea. Coeficientii g;,' si hy' sunt coeficientii Gaussiani publicati de catre IAGA pentru
modelul IGRF, iar B;"*(0) reprezintd functiile de grad n Legendre cvasi-normalizate.

Deoarece intensitatea cAmpului magnetic este calculatd luand derivatele partiale ale lui V,

sunt necesare urmatoarele ecuatii de la Wertz [125]:

—8V n+2 .
Bo==2=3k.1(3)  (n+1)Zhoo(g cosmd + I sinme )BI(O).

-1 8V _ n+2 .
Bo = rsinf 56 _Zn 1( ) O(Qn cosmg + hy Sll’lmcl)) 69 :

By = = - sk (&) Shom(—git sinme + bt cosmd RO
unde By, By, By, reprezintd intensitatea campului in coordonatele locale tangentiale, iar celelalte
variabile au fost definite mai sus. Pentru calcularea intensitatii cdmpului magnetic este necesar de
calulat polinoamele Legendre [124].

Pentru utilizarea ecuatiilor de mai sus in procedura de determinare si control al atitudinii
satelitilor, acestea trebuie convertite in componente geocentrice inertiale, folosind urmatoarele
ecuatii [47]:

x = (Brcos8 + Bgsind ) cosa — By sina,
By, = (Brcos8 + Bgsind )sina + By cosa,
B, = (B, cosb + Bgcosb ),
unde 0 este latitudinea, iar a este timpul local sideral.

In baza acestor ecuatii sunt create modele de calcul care au urmatorii parametri de intrare:

latitudine, longitudine, altitudine si timpul sideral, iar la iesire, conform modelului, este

intensitatea componentelor magnetice pe cele 3 axe.
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2.3.2 Cercetarea magnetometrelor pentru determinarea atitudinii

Inceputurile magnetometriei spatiale dateaza de la masuritorile cAmpului magnetic al
Pamantului cu instrumente zburate pe baloane si rachete la inceputul anilor 1950. Tehnicile de
masurare utilizate Tn aceste experimente au fost in mare parte adaptate de la instrumentele
dezvoltate in timpul celui de-al Doilea Razboi Mondial, caind magnetometrele au fost utilizate pe
scara larga in aplicatii geofizice, navigatie, lupte anti-mine si antisubmarin [76]. Sondele spatiale
timpurii au facut descoperiri semnificative: magnetosfera Pamantului, geometria in forma de coada
de cometd a campului magnetic al Pamantului, campul magnetic interplanetar, structura sa
sectoriald si numeroasele granite asociate cu interactiunea magneticd a Pamantului cu campul de
vantul solar.

Magnetometrul, cunoscut si ca senzor magnetic, este un senzor pentru masurarea inductiei
magnetice (intensitatea campului magnetic), care este 0 componentd importantd in toate tipurile
de aeronave si nave spatiale. De asemenea, a fost utilizat pe scara larga 1n alte domenii, cum ar fi
industrie, agriculturd, aparare nationald, precum si biologie, medicind aerospatiala, cercetare
interplanetara etc.

In domeniul aeronauticii, magnetometrul poate fi folosit pentru a masura informatiile
vectoriale ale campului geomagnetic si ale pozitiei corpului aeronavei, cum ar fi avioanele si
satelitii. Conform modelului de referintd pentru campul magnetic al Pamantului si campul
magnetic local, informatiile unghiului cu o anumita precizie pot fi obtinute printr-un algoritm, prin
urmare, magnetometrul este utilizat pe scard largd in sistemele de determinare a atitudinii
aeronavelor, in special in microsateliti, cum ar fi nanosateliti si picosateliti etc. [129].

In functie de efectele sale fizice, magnetometrele pot fi clasificate dupa cum urmeaza [68]:
senzorii realizati conform legii inductiei electromagnetice a lui Faraday si se numesc
magnetometre cu inductie; magnetometrele care functioneazd dupa principiul ca curentul din
campul magnetic poate genera o fortd Lorentz si se numesc magnetometre magnetice; senzorii la
care rezistivitatea conductorului se modifica in campul magnetic, acest tip de senzor se numeste
magnetometru magnetorezistiv, magnetometrele bazate pe efectul magneto-optic Faraday, care
sunt numite magnetometre magneto-optice; senzorii magnetici bazati pe efectul Josephson care
sunt numiti dispozitive de interferentd cuantica supraconductoare (SQUID) etc.

In functie de capacitatea de a misura informatiile vectoriale ale cimpului magnetic, exista
senzori vectoriali care sunt disponibili pentru a masura campul magnetic de-a lungul axei de
sensibilitate a magnetometrului si senzori scalari (total), care pot masura doar marimea campului

magnetic [65].
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Tabelul 2.1. Clasificarea magnetometrelor

Clasificarea magnetometrelor

Categoria 3 2 1
Sensibilitatea inalta medie mica

Aplicatii Maparea functiei creierului  Navigatii Masurare de curent

Anomalii magnetice
Tipul Gradiometru SQUID Magnetometru Flux-gate Magnetometru cu
magnetometrului  Magnetometru pompat Magnetometru efect Hali
optic magnetorezistiv Magnetometru Search
coil

Magnetometrele masoard marimile vectoriale instantanee ale cAmpului geomagnetic sub
sistemul de coordonate al corpului satelitului si trebuie sa stabileasca modelul de cinematica si
dinamica a atitudinii satelitului pentru a fi comparat cu modelul de referintd geomagnetic (model
magnetic terestru), apoi prin procesarea informatiilor se obtine atitudinea satelitului [33]. Filtrul
Kalman extins (EKF) sau filtrul Kalman de tip UKF este preponderent utilizat pentru indeplinirea
acestui scop [111]. Modelul general de determinare a atitudinii cu ajutorul magnetometrului este

prezentat in figura 2 .6.

Fig. 0.6. Modelul general de determinare a atitudinii cu ajutorul magnetometrului

indltimea orbitei unui nanosatelit este de aproximativ 400 km. Este posibil de obtinut
distributia amplitudinii vectorului cAmpului geomagnetic pentru o zi arbitrara, asa cum se aratd in

figura 2.7, folosind modelul WMM2015 in MATLAB [129].
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Fig. 2.7. Distributia cAmpului geomagnetic

Magnetometrul este proiectat s& masoare valorile intensitatii cAmpului magnetic intre -60
si 60 pT pe baza modelului de mai sus. Conform sondajului micromagnetometrelor comerciale
existente [21], mai multe tipuri de micromagnetometre abia ar putea atinge conditiile de aplicare
ale microsatelitului. Magnetometrele sunt de obicei formate dintr-o componentd sensibila,
componenta de conversie si alte componente (inclusiv partea de alimentare, partea de conditionare
a semnalului etc.) [125]. Componenta sensibilda este nucleul senzorului ce percepe magnetismul
campului magnetic din mediu Tn mod direct si emite o altd marime fizicd care are o relatie cu
magnetismul mdasurat. Componenta de conversie, cunoscuta si sub numele de convertor, nu
percepe cantitatea masurata in general, ci converteste valoarea senzorului. Partea de conditionare
a semnalului converteste parametrul electric (tensiune, curent etc.) n semnal electric, care este util

si poate fi usor afisat, Tnregistrat, procesat si controlat.
2.3.3 Determinarea atitudinii prin masurarea campului magnetic

Pe langa utilizarea unui magnetometru cu trei axe pentru a dobandi informatii generale de
pozitie si viteza cu o anumitd precizie pentru a determina elementele orbitei satelitului,
magnetometrul este aplicat in principal pentru a determina atitudinea satelitului. Pentru a obtine
informatii despre atitudinea satelitului, este necesar s& se dispund date despre orbita satelitului,
pentru a stabili sistemul actual de coordonate al orbitei. O metoda aproximativa de obtinere a

atitudinii satelitului este utilizarea parametrilor de locatie actuali ai satelitului pentru a obtine
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vectorul de intensitate a campului geomagnetic local si compararea cu vectorul masurat de
magnetometrul cu trei axe de pe satelit, pentru a obtine informatiile despre atitudine in acel
moment.

O metoda mai precisd este utilizarea elementelor orbitale ale satelitului si a vectorului
masurat de magnetometrul cu trei axe de pe satelit folosind un filtru Kalman, pentru a obtine cea
mai bund estimare a atitudinii.

Sistemele de coordonate utilizate pentru determinarea altitudinii includ:

— Sistemul de coordonate orbital - +X, — directia de miscare a satelitului, ¥ — directia

normald a planului orbital, Z, — directia geocentrica, spre satelit.

— Sistemul de coordonate al satelitului - +X — directia de zbor normal, care coincide cu
+X,, - +Y —directia de zbor normal, care coincide cu +Y,, +Z — directia gradientului gravitational,
care coincide cu +Zj.

In pericada de activitate solard scdzuta, folosind un magnetometru care a fost calibrat,
precizia de masurare a unghiului de atitudine al satelitului poate ajunge sub 0,5 grade pentru fiecare
axa. Dupa ce satelitul se lanseaza pe orbita si se afld intr-o stare de rotire, se foloseste in continuare
magnetometrul si filtrul rapid Kalman pentru a furniza rata unghiulara a atitudinii pe trei axe ale
satelitului in raport cu sistemul de coordonate al orbitei. Algoritmul de calibrare pe orbitd poate
corecta eroarea de compensare i eroarea instantanee a magnetometrului in timp real.

Ecuatia dinamicii satelitului este:
unde [ este tensorul de inertie al satelitului fatd de centrul de masa, iar IVGG este gradientul

vectorului de gravitatie, calculat dupa formula urméatoare:
X7 3u Lex+1 = =
Nec = =5 [IZZ - xxz yy] (Zo" 2)(Zo X 2).

Filtrul Kalman pentru rata unghiulard de atitudine este realizat in felul urmaétor:

presupunand ci perioada de esantionare este T, astfel incat ' = T,/ !, folosind ¥, pentru a
reprezenta viteza unghiulard a vectorului W(k) si definind matricea de covariantd ca P, = E{Xy, -
a?kT}, vectorul de stare devine:

Rk = X + Tug,
unde u;, este masurarea magnetometrului (vectorul momentului magnetic) in a £-a perioada de
esantionare.

Matricea de covarianta de perturbare devine:

Pevaje = Py +Q,

57



unde Q este matricea de covariantd a zgomotului de sistem. Reimprospatarea castigului este:
_ T T -
Kiv1 = PrareHiwa [Hir P Hier + R

unde R este matricea covariantei zgomotoase de masurare.

0 —wyk)  w,(k)
Hyyy =Ts | wz(k) 0 —wy (k)|
—w, (k) wy(k) 0

Reimprospatarea starii sistemului este:

§k+1/k+1 = §k+1/k + Kis1 (Vi — Hk+1§k+1/k)~
lar reimprospatarea covariantei este:
Pk+1/k+1 =[1- Kk+1Hk+1]Pk+1/k .
Algoritmul de autocalibrare in timp real al unui magnetometru se realizeaza in felul urmator:

eroarea vectoriala se defineste in felul urmator:
E(k) = Fmodet (k) = Vearin (k) = ACR)Bo (k) — [ (k) B (k) + b(I)]=
= AU Bo(k) = &7 (K67 (k)47 () = [Bonx By Bz 1]
unde A(k) este matricea transformarii altitudinii de la coordonatele orbitale la coordonatele
satelitului in a k-a perioadd de esantionare, G(k) este castigul matricei, Bo(k) este vectorul
campului magnetic in a k-a perioada de esantionare, ﬁm(k) este este mdsurarea magnetometrului,

5
care nu a fost calibrata in a k-a perioadd de esantionare, iar b(k) este ajustarea partiald in a k-a

perioadd de esantionare.

2.4  Achizitionarea datelor pentru determinarea atitudinii
si procedee de filtrare a datelor

Procesarea masuratorilor n timp real necesitd utilizarea unui algoritm secvential. Printre
solutiile disponibile, familia de algoritmi cu filtru Kalman (KF) oferd o estimare consolidata a
starii recursive 1n timp real din masuratori afectate de zgomotul perturbatiilor [89], [113].
Algoritmul KF este compus din doud faze, predictie si corectie. In cadrul fazei de predictie,
estimarea curentd si covarianta erorii de estimare sunt propagate nainte in timp folosind modelul
dinamic al sistemului. In cadrul fazei de corectie, estimarea propagati si covarianta sunt corectate
cu un termen care masoara diferenta dintre masurétorile zgomotoase de la senzori si masuratorile
pe care le-ar produce starea estimatd. Formularea originald a KF este potrivitd pentru sisteme
liniare. Cand vine vorba de aplicatii neliniare, cum ar fi estimarea orbitei, sunt necesari algoritmi
mai avansati. Filtrul Kalman extins (EKF) a fost dezvoltat in timpul programului Apollo exact in

acest scop. Caracteristica sa principala este liniarizarea dinamicii modeland 1n jurul conditiilor
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reale la fiecare pas de timp. Acest lucru permite proiectantilor misiunii sd aproximeze si s3 propage
media si covarianta variabilelor de stare cain ecuatiile KF. Au fost propusi si alti algoritmi neliniari
care imbunatatesc EKF, performanta in ceea ce priveste robustetea si precizia. Filtrul Kalman de
tip UKF foloseste un numar finit de puncte din spatiul de stare pentru a propaga modelul neliniar,
evitand liniarizarea EKF. Filtrul de particule (PF) este un estimator bazat pe probabilitate care
implementeaza recursiv procesarea semnalelor statistice bazatd pe metoda Monte-Carlo. Unul
dintre dezavantajele acestor doi algoritmi este ca in general necesitd mai multd putere de calcul
decat EKF. Imbunitatirea capacititilor calculatoarelor de bord ale CubeSat in acest sens a facut
posibila utilizarea lor la bord [73].
Predictia:
X = FR{_; + Buyy,
P; =FP{_FT +Q.
Actualizare:
Vi =z — HXy,
K, =P;HT(R+ HP;H)™1,
2 =X + K,

PE = (I — KH) P,
unde x este starea vectorului de lungime n, P este eroarea matricei covariante, Z este masurarea, U
este intrarea de control, F este starea matricei de tranzitie, B este matricea intrarii de control, H
este matricea de intrare de masurare, K este castigul Kalman, Q este eroarea de masurare, iar y
este rezidualul de masurare. Totul ce este marcat cu 7’ este o estimare a sistemului real [60].

Cele mai utilizate variante ale filtrelor Kalman in domeniul aerospatial sunt [121]:

Filtrul Kalman Linear — (ceea ce este descris mai sus) a fost folosit pentru determinarea
atitudinii in anii ’80 ai secolului trecut din cauza limitarilor procesoarelor de la bord. Filtrele
Kalman de tip extins si de tip UKF au devenit mai comune in zilele noastre si aproape cé orice
satelit are unul sau mai multe la bord [121]. Datorita naturii neliniare a atitudinii satelitului,
utilizarea LKF trebuie evitatd pentru a obtine cele mai bune rezultate.

Filtrul Kalman Extins — utilizarea transformarii neliniare f'si / pentru tranzitia de stare in
loc de matricele de tranzitie de stare F'si H.

Predictia starii si calculul erorii de masurare in EKF decurge dupa cum este prezentat mai
jos:

i = f(RE_; + Buy),

Vi =z — h(X_1).
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Alte stari sunt identice cu filtrul Kalman liniar, cu matrice de tranzitie de stare / si H sunt
matrici jacobiene definite dupd cum urmeaza:
Fe = Vfilze .
Hy = Vh|, .
Avantajul principal al filtrului Kalman extins:
— Functioneaza foarte bine in cazul modelelor de tranzitie de stare bine definite.
Dezavantaje:
— Complex din punct de vedere computational.
— Dificil de implementat din cauza necesitatii de a deriva matricele jacobiene.
— Cazuri de utilizare limitate: tranzitiile trebuie sa fie functii diferentiabile.
— Se stie cd nu functioneaza foarte bine Intr-o mare varietate de situatii.
— Cunoscut ca fiind depasit de UKF in aproape toate aspectele.
Filtrul Kalman de tip UKF — a fost propus de catre Jeffrey Uhlmann in 1997 [120].
Cele mai multe probleme de inexactitate ale EKF sunt cauzate de faptul cd valoarea
aleatoare gaussiand (GRV) este propagata prin liniarizarea ,,de ordinul intdi” a sistemului neliniar.
UKEF abordeazad aceastd problema specificind GRV printr-un set de puncte atent selectate, mai
degraba decat media si matricea de covariantd. Aceste puncte sunt selectate dupd cum urmeaza:
Xo = X,

x =%+ (L +7\)Px)i;i =1,..,L,
x=%— (L +7\)Px)i;i =L+1,..2L,

(m) _ _A
0 T (@AY

(0 _ _A 2
W = s+ (1o +),

m _ @ A
W =W = s i= 1,20

unde X este media, iar P, este covarianta variabilei aleatoare x de dimensiunea L, A = o«®(L + k) —
L este parametru de scalare, o determind raspandirea punctelor sigma, iar 3 este utilizat pentru
incorporarea distributiei precedente a lui x.

Aceste puncte sigma sunt propagate prin transformarea neliniara si covarianta rezultatului
este aproximatd din punctele sigma rezultate [122]. Aceasta functioneaza atat mai precis, cat si
mai eficient decat metoda pe care o foloseste EKF pentru a prezice covarianta rezultatului.

Avantajele filtrului Kalman de tip UKF:

— Capabil sa asigure acuratete de ordinul doi.
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— Implementare rapida, nu este nevoie de derivat matrici jacobiene.

— Functia neliniara poate fi abordata ca ,,cutie neagra”, ceea ce inseamna ca orice tip de

tranzitie neliniard este aplicabild la UKF.

— Atat mai precis, cat si mai eficient decat EKF.

2.5 Concluzii la capitolul 2

In cadrul acestui capitol au fost analizate principalele metode de reprezentare a atitudinii
unui satelit, inclusiv: cosinusii directori, care oferd o reprezentare intuitiva a orientarii satelitului,
utilizand vectori unitari care indicd directia axelor principale ale satelitului, fiind simpla in
utilizare, dar este susceptibild in cadrul problemelor de singularitate; unghiuri Euler este o altd
metoda, insd mai complexa, care tot contine singularitati la estimarea atitudinii satelitului.

Prin urmare se poate de mentionat ca:

1. Metoda de reprezentare a atitudinii prin cuaternioni este o reprezentare mai avansata a
atitudinii, care oferd avantaje in evitarea problemelor de singularitate, ceea ce permite descrierea
mai eficientd a atitudinii satelitului.

2. Modelul IGRF este predestinat utilizarii Tmpreund cu magnetometrele la bordul
satelitului, care contribuie la obtinerea unei determindri precise a atitudinii satelitului si la
asigurarea indeplinirii misiunii satelitului. De asemenea, s-a ardtat cd modelul IGRF se foloseste
la simularea campului magnetic de pe orbitd n softuri specializate pentru a testa prin simulare
controlul satelitului pe orbita.

3. Prelucrarea datelor obtinute de la magnetometre, efectuata in timp real prin algoritmi cu
filtru Kalman UKF, oferd o serie de avantaje referitoare la implementare, utilitate, precizie si

eficientd in comparatie cu alte filtre Kalman.
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3 METODE SI ALGORITMI DE CONTROL
A ATITUDINII NANOSATELITILOR

Procesele de control atitudine reprezintd complexitatea fenomenelor care se desfasoard in
cadrul orientarii si stabilizarii satelitilor, numérul mare de parametri constructivi si functionali,
care intervin si il influenteazd pe diferite céi, rezultd, In mod evident, necesitatea reglarii si
conducerii automate a acestui proces. Necesitatea de automatizare a acestor procese apare din
dificultatea de pastrare a echilibrului dinamic al satelitilor in urma actiondrii perturbatiilor, care
prezintd un efect temporar, ciclic sau periodic si, cel mai des, aleatoriu. In capitolul precedent s-a
prezentat complexitatea procesului de determinare a atitudinii satelitilor si necesitatea de a-i
monitoriza atdt la nivel integral, cat si fiecare parametru aparte. Impactul direct sau indirect al
perturbatiilor asupra proceselor de control al atitudinii valideaza necesitatea sistemelor de control
automat, care se straduiesc sa pastreze procesele intr-o stare de echilibru, o sarcina extrem de complexa
s1 impracticabild pentru un operator. Sistemele de conducere automata existente de control atitudine
a satelitilor contin mai multe bucle de reglare manevrabile si regulatoare cu bucld deschisa, ce
permit mentinerea variabilelor in limite rezonabile.

In acest capitol se vor analiza strategiile de comanda a procesului de control atitudine. Desi
automatizarile sunt demult prezente in cele mai diverse domenii, inclusiv controlul atitudinii
satelitilor, necesitatea de a realiza automatizarea cat mai eficient impune un studiul al specificului

proceselor supuse automatizarii, iar cazul procesului de control atitudine nu este o exceptie.

3.1 Metode de pozitionare a satelitului

Controlul atitudinii unui satelit implicad manipularea sa pentru a-l mentine intr-o orientare
specifica in spatiu sau pentru a-1 aduce la o pozitie necesard pentru indeplinirea misiunii. Exista
mai multe metode utilizate pentru controlul atitudinii, inclusiv:

Controlul prin roti de reactie: acesta este cel mai frecvent utilizat mecanism de control al
atitudinii. Rotile de reactie sunt niste discuri grele care sunt rotite pentru a schimba atitudinea
satelitului prin legea conservarii momentului cinetic. Schimbarea vitezei de rotatie a rotilor
provoaca o rotatie a satelitului in directia opusd. Mai jos sunt evidentiate citeva avantaje si
dezavantaje.

Avantaje:

— Precizie ridicata: rotile de reactie pot fi controlate foarte precis, permitand ajustari fine

ale atitudinii satelitului.
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— Economie de energie: spre deosebire de sistemele de control prin propulsie, rotile de
reactie nu consuma carburant, ci doar energie electricd, care poate fi obtinuta prin panourile solare

ale satelitului.

— Durabilitate: rotile de reactie pot functiona pentru perioade lungi de timp fara intretinere,
ceea ce este ideal pentru misiuni spatiale de durata.

Dezavantaje:

— Saturarea rotilor de reactie: daca o roata de reactie este utilizatd in mod constant intr-o
singurd directie, aceasta poate atinge o viteza de rotatie maxima si nu mai poate fi utilizatd pentru
a controla satelitul Tn acea directie. Acest lucru necesitd un mecanism de "descadrcare a
momentului" pentru a reduce viteza rotii.

— Fiabilitate: rotile de reactie sunt componente mecanice care se pot iesi din functiune.
Daca o roatd de reactie se defecteaza, poate fi dificil sau imposibil de inlocuit.

— Masa si volumul: rotile de reactie necesitd o cantitate semnificativa de spatiu 1n satelit
si adauga la masa totala a acestuia, ceea ce poate fi un dezavantaj in special pentru satelitii mai
mici, cum ar fi nanosatelitii.

Controlul prin magnetorquer-i: aceastd metoda foloseste principiul momentului magnetic
pentru a schimba orientarea satelitului. Un curent electric care trece printr-o bobind de sarma
genereazd un camp magnetic. Acest camp interactioneaza cu campul magnetic al Pamantului
pentru a produce un cuplu care schimba atitudinea satelitului.

Avantaje:

— Simplicitate si fiabilitate: Sistemele de control magnetic nu au parti in miscare, ceea ce
le face mai fiabile si mai putin susceptibile la defectiuni mecanice comparativ cu rotile de reactie.

— Dimensiuni reduse si masd mica: acestea sunt de obicei mai mici $i mai usoare decat
alte metode de control al atitudinii, ceea ce este deosebit de util pentru satelitii mici, cum ar fi
CubeSat.

— Costuri reduse: sistemele de control magnetic sunt in general mai putin costisitoare
decat alte metode de control al atitudinii.

Dezavantaje:

— Precizie redusa: controlul magnetic are o precizie mult mai redusd decat controlul cu
roti de reactie. Acest lucru poate fi o problema pentru misiunile care necesitd un control foarte

precis al atitudinii.
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— Dependentd de locatia in orbitd: eficienta controlului magnetic este influentatd de
intensitatea si directia cAmpului magnetic al Pdmantului, care variazd in functie de locatia

satelitului in orbitd.

— Necesitd timp pentru a realiza controlul: din cauza interactiunii lente cu campul
magnetic al Pamantului, controlul magnetic poate necesita mai mult timp pentru a realiza o
schimbare de atitudine comparativ cu alte metode.

Controlul prin propulsie:. sistemele de propulsie pot fi, de asemenea, folosite pentru
controlul atitudinii, dar, de obicei, sunt folosite numai pentru corectii majore de atitudine sau
manevre de schimbare a orbitei, din cauza consumului ridicat de combustibil.

Avantaje:

— Manevrabilitate ridicata: propulsia oferd o manevrabilitate extrem de mare, capabila sa
modifice nu doar atitudinea, dar si orbita satelitului.

— Control precis: propulsia poate oferi o precizie foarte mare a controlului atitudinii,

depasind adesea celelalte metode.

— Independentad de mediu: spre deosebire de controlul magnetic, care depinde de campul
magnetic al Pdmantului, propulsia functioneaza in orice mediu, facand-o adecvatd pentru misiuni
interplanetare.

Dezavantaje:

— Consum mare de resurse: propulsia consuma combustibil, care nu doar ca adaugi la
greutatea initiald a satelitului, dar si se va termina in cele din urma, limitdnd durata de viatd a

satelitului.

— Complexitate si costuri ridicate: sistemele de propulsie pot fi complexe si costisitoare
de proiectat, fabricat si testat. Acest lucru poate creste semnificativ costurile misiunii.

— Potential de eroare: utilizarea incorecta a propulsiei poate duce la erori grave, inclusiv
modificarea nedoritd a orbitei sau chiar pierderea satelitului.

Controlul pasiv: aceste metode utilizeazd proprietatile naturale ale satelitului si mediul
inconjurdtor pentru a controla atitudinea. De exemplu, un satelit poate avea baruri de gravitatie
sau magnetice care il stabilizeaza Intr-o anumita orientare fara a necesita energia sau resursele unui
sistem activ de control al atitudinii.

Avantaje:

— Simplicitate: controlul gravitational este relativ simplu in design si functionare. Nu

necesita o cantitate mare de energie pentru a functiona.
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— Lunga durata de viata: deoarece aceastd metoda se bazeaza pe fortele gravitationale, nu
pe resursele limitate ale satelitului, are o durata de viaté foarte lunga.

— Niciun consumabil necesar: spre deosebire de metodele de control cu jeturi de gaz sau
propulsie, controlul gravitational nu consuma combustibil sau alt material consumabil.

Dezavantaje:

— Manevrabilitate limitatd: controlul gravitational oferd o manevrabilitate limitatd, cu
modificéri lente si gradate ale orientdrii.

— Functionalitate limitata: aceastd metoda functioneaza cel mai bine pentru misiunile care
necesita o orientare stabila pe o perioada lunga de timp, dar nu este potrivitd pentru misiunile care

necesitd manevre rapide sau frecvente de schimbare a orientarii.

— Mirime si greutate: bara sau firul extensibil folosit in controlul gravitational poate
adauga la marimea si greutatea satelitului, ceea ce poate fi o problema pentru lansare si stabilitatea

in orbita.

3.2 Elemente de executie

3.2.1 Elemente de executie inertiale cu rofti de reactie

Propulsoarele cu reactie pot dezvolta un moment foarte mare pentru manevrarea si
schimbarea atitudinii unui satelit, dar ele au o duratd de functionare limitatd din cauza cantitétii
finite disponibile a agentului propulsor. Din acest motiv, este important sd se bazeze pe alte tipuri
de actiondri pentru stabilizarea si controlul atitudinii satelitului in timpul operarii normale a
acestuia, fard a utiliza un agent propulsor consumabil [99].

Rotile volante pot face schimb de moment cinetic al unui satelit pe orbita folosind doar
energia electricd obtinutd de la panourile solare ale acestuia pe intreaga duratd de exploatare a
satelitului. Fiecare volant este atasat de carcasa satelitului printr-un motor electric, care este folosit
pentru a accelera sau decelera volantul in raport cu satelitul. Asumand ca, initial, atat satelitul, cat
si volantul este stationar in raport cu sistemul de coordonate inertial (conditia initiald cand impulsul
de rotatie este nul), accelerarea volantului in o anumita directie va impune structurii satelitului o
rotatie Tn directia opusa directiei de rotatie a volantului, datoritd conservarii momentului cinetic
total al sistemului format din volant si satelit [72].

S& consideram rotatia in jurul unei axe é;. Satelitul are momentul de inertie total J; in jurul
axei €; impreund cu volantul. La randul ei, volantul se roteste fata de structura satelitului cu viteza
unghiulard Q 1n jurul axei @= é€;, avand un moment de inertie propriu /; in jurul axei a. Rotatia

acesteia nu schimba distributia masei satelitului, astfel cd.J; este independent de rotatia volantului.
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Momentul cinetic al intregului sistem in jurul axei é; este:
hy = Jiw; + 1,4,
unde primul termen reprezintd momentul cinetic al satelitului indus de viteza unghiulard a
sistemului w;, 1ar al doilea termen reprezintd momentul cinetic continut de volant.
De remarcat este cd momentul cinetic absolut al rotii de reactie fatd de sistemul inertial de
coordonate F; este O+w;. Dacd initial w; = Q = 0, astfel incat h; = 0 si luand 1n considerare ca
momentul cinetic al intregului sistem se conservd, In masura in care volantul a accelerat sau

decelerat prin schimbul cuplului aplicat de motor, rezulta ca:

I

De obicei I « J; astfel incat w; « (), adica viteza unghiulara dezvoltata de intregul satelit
reprezintd o mica parte din viteza unghiulara a volantului.

Pentru a manevra un satelit pe toate 3 axe, este necesar de echipat satelitul cu cel putin 3
volanti, cate unu pentru fiecare axd. Clusterul de volanti, de obicei, contine al patrulea volant de
rezerva, a carui axa de rotire este orientatd in asa fel, Incat sa fie posibil schimbul componentelor
momentului cinetic spre sau de la oricare dintre axe, dacd unul din volantii principali iese din
functiune.

Rotile de reactie de asemenea oferd un grad de stabilitate giroscopica, aceasta fiind o
particularitate deosebita. In acelasi timp, prezenta unui moment cinetic initial nenul se va cupla cu
miscérile de rotatie in jurul celorlalte doud axe din cauza efectului giroscopic observat la derivarea
ecuatiilor de miscare a girostatelor. In consecintd, nu mai este posibil de tratat separat problema
controlului rotatiei in jurul unei axe principale a momentului de inertie. Cu toate acestea, pentru
simplitate, doar rotatiile in jurul unei singure axe vor fi tratate dupa cum urmeaza.

Asumand pentru simplitate o miscare fard cuplu, vom examina un volant in contextul unei
manevre de orientare pe o singurd axa. Fara a indica indicele 7, momentul cinetic total in cazul
rotatiei in jurul unei axe principale este:

h =hs+ hy,
unde hy; = (J — I;)w este momentul cinetic al satelitului fard volant, iar hy, = J5, (1 + w) este
momentul cinetic absolut al volantului. Intrucat nu se aplic cupluri din exterior, / este constant si
h=hs+ hy,=0= hs = —h,,
unde g, = h,, reprezintd cuplul aplicat de motor volantului.

Asumand rotatiile in jurul unei singure axe si w = ® = @& = O, ecuatia de miscare poate

fi scrisa in felul urmator (ecuatia 3.1):

(]_Is)é = —Ya (G.D
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s1 are aceeasi forma ca si ecuatia derivata, cu exceptia semnului cuplului de control care, in cazul
volantilor si rotilor de reactie, reprezinta cuplul de reactie.

Drept consecintd, o tehnica similard de control cu bucla deschisa poate fi folositd pentru a
accelera volantul si, prin urmare, satelitul in directia opusd, obtinand o viteza unghiulara de drift,
in timp ce al doilea impuls va incetini viteza de rotatie a satelitului si a volantului, ajungand la
sfarsitul manevrei la atitudinea dorita 0.

Dupa primul impuls, satelitul obtine un moment cinetic egal cu:

hs(t; —t) = (J = 190 = —h,(t; — t1) = —ga(t, — t1),
dar:
hs=(U—-1)6=(0-I)a
unde a = O = —g,/(J — I,) este acceleratia unghiulara a satelitului.

Evolutia devierii unghiului este data de relatia:

1 1 g,
0(ty) = Ea(tz —t)? = ngl (t; — t)?~

De remarcat ca pot fi folosite expresii mai simple pentru estimari preliminare, tinand cont ca, de
obicel, I; K J;. Pe de altd parte, valoarea cuplului maxim in cazul volantilor este, de obicei, mult
mai mica decat cea obtinuta cu ajutorul propulsoarelor cu reactie, deci durata impulsului nu poate
fi neglijata in raport cu durata manevrei.

Ca avantaj al rotilor de reactie, poate fi mentionat faptul cd, pentru accelerarea si
decelerarea volantului, este folositd energia electricd. Acest lucru face posibila efectuarea
manevrelor rapide fara a fi afectatd durata operationala de viata la efectuarea manevrelor mai lente.

Pentru o rotatie in timp minim, se foloseste un control de tip releu (cu doua stéri ale iesirii

de control), astfel incat t, = t3, iar unghiul de rotatie final este:
h
6 = 20(t) 2= (t; — t1)*

Dar, asuménd t; = 0, de asemenea t; = 2(t, — t;), pentru controlul de tip releu, rezulta:

1h
0 > t?
f =2 J-1 f-
Datoritd conservirii momentului cinetic, se stie cd s = —h,,, astfel ci cuplul maxim care

trebuie produs de motorul electric este:

- Is)®
gamax—lh |—4‘ f.
f
Dar pentru t = t; de asemenea este dat:
; ; Ayt
hs(ty) = (J — [)0(t2) = —h(t2) = —hy,(t; — 1) = _Tf;
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cand momentul unghiular al volantului atinge valoarea maxima. Aceasta inseamna ca capacitatea

momentului unghiular al volantului trebuie sa fie:

"max>2(/-1s)ns
3.2.2 Elemente de executie magnetice

Elemente de executie magnetice ale unui satelit sunt dispozitive folosite pentru a controla
si ajusta atitudinea unui satelit Tn spatiu, folosind interactiunea cu cAmpul magnetic terestru. Acesti
actuatori folosesc bobine magnetice, numite magnetorquer-i, pentru a genera forte magnetice care
produc momente de cuplu asupra satelitului.

Magnetorquer-ul genereazd un dipol magnetic a cadrui valoare este proportionald cu
intensitatea curentului electric ce il parcurge. Aceasta valoare depinde, de asemenea, de numarul
de spire al bobinei magnetorquer-ului, de geometria acestuia, precum si de materialul miezului.
Sensul momentului dipolului depinde de sensul curentului ce parcurge bobina magnetorquer-ului.
In continuare este prezentat atat modelul matematic al magnetorquer-ului tara miez si cel cu bobina
cu miez feromagnetic [72]. in figura 3.1 este prezentat sistemul de control al atitudinii satelitului

utilizand magnetorquer-i ca actuatori.

Fig. 3.1. Sistemul de control al atitudinii satelitului utilizand magnetorquer-i

Modelul matematic asuma trei magnetorquer-i identici asezati astfel incat sensurile si
directiile vectorilor momentelor magnetice produse de magnetorquer-i coincid cu axele principale,
in cazul magnetorquer-ului tard miez, momentul magnetic este dat de ecuatia (3.2):

pM= nAiM (3.2)
unde pMGR3 este un vector care constd din momentele magnetice generate de fiecare
magnetorquer, n este numarul de spire al bobinei fiecarui magnetorquer, A este aria magnetorquer-
ului, iar iM G R3 este un vector care consta din curentii prin fiecare bobinda a magnetorquer-ilor.

in cazul magnetorquer-ului cu miez feromagnetic, ecuatia (3.2) contine un parametru

aditional <fcare ia in calcul permeabilitatea magnetica si geometria miezului (3.3):
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Wy = §ndiy, (3.3)
unde & este definit dupd cum urmeaza:

z _ Ur—1
1+(ir—1Ng’

Aici 1, este permeabilitatea relativd a miezului feromagnetic, iar Ny este factorul de
demagnetizare care este definit ca:
4In(€-1)
AT
e e
unde [, si . este lungimea si, respectiv, raza miezului. Cuplul produs de magnetorquer-i datorita
interactiunii cu campul magnetic al Pamantului este dat de ecuatia (3.4):

Ty = Uy X B, (3.4)
unde T, € R3este cuplul total produs de magnetorquer-i, iar B este vectorul inductiei cAmpului
magnetic Tn sistemul de coordonate atasat. Ecuatia (3.4) modeleazd magnetorquer-ii calculand
cuplul care actioneaza asupra satelitului folosind ca parametri de intrare dipolul magnetic generat

de magnetorquer-i si campul magnetic al Pamantului.
3.2.3 Actionare mixtd: cu rofi de reactie si torquer-i magnetici

Pozitionarea unui satelit se bazeazd adesea pe o abordare mixtd care utilizeazd atat
magnetorquer-i, cat si roti de reactie. Aceasta combind avantajele fiecdrui tip de actuator pentru a
obtine un control optim al atitudinii satelitului.

Intr-o abordare mixta, rotile de reactie sunt adesea folosite pentru controlul precis al
atitudinii si pentru manevrele pe termen scurt, Tn timp ce magnetorquer-ii sunt folositi pentru
ajustérile pe termen lung si pentru gestionarea momentului cinetic acumulat de rotile de reactie.
De exemplu, daca rotile de reactie ating viteza maxima de rotatie si nu pot stoca mai mult moment
cinetic, magnetorquer-ii pot fi folositi pentru a schimba atitudinea satelitului si pentru a permite
rotilor de reactie s& Incetineascd. Acest proces este cunoscut sub numele de "detumbling" sau
"dumping" al momentului cinetic.

Modelul de control al satelitului cu controlul atitudinii prin roti de reactie si magnetorquer-

1 aratd astfel:

— rotile de reactie sunt folosite pentru a realiza controlul final atitudinii, incercand sa

mentind satelitul In orientarea dorita,;

— un sistem de control monitorizeaza continuu viteza de rotatie a rotilor de reactie. Atunci

cand acestea se apropie de saturatie, sistemul de control activeazd magnetorquer-ii, care aplicd un
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moment de forta 1n directia opusd momentului rotilor de reactie, reducand astfel viteza de rotatie
a rotilor st impiedicandu-le s ajunga la saturatie.
Acest tip de sistem de actionare poate permite o flexibilitate mai mare si eficientd in

controlul atitudinii satelitului.

3.3 Algoritmi de control al atitudinii nanosatelitilor

Procesul de control al atitudinii se realizeazad conform urmatoarei scheme [15]:

1. Se verificd dacd procesul de planificare a misiunii permite activarea sistemului de
pozitionare. De reguld, acesta va fi solicitat in momentul captarii imaginii si transmiterii datelor
catre statia de la sol.

2. Se verifica daca stabilizarea si orientarea satelitului poate fi realizata, in caz contrar se
va activa procesul de combatere a rostogolirii necontrolate.

3. Se va determina atitudinea curentd (pozitia curentd) a satelitului.

4. Pozitia de referintd a nanosatelitului va fi obtinuta din procesul de planificare a misiunii
sau prin comanda de telemetrie de la statia de la sol (de obicei, pozitia solicitatd sau ,,nadir” al
satelitului).

5. Se calculeazd diferenta dintre pozitia curenta si cea de referinta si abaterea este transmisa
regulatorului.

6. Motoarele cu roti de reactie vor fi actionate conform legii de control.

7. Se vor repeta pasii 2-6, pana cand pozitia curentd nu coincide cu cea de referinta.

Orientarea satelitului este stabilita prin achizitia de date de la un ansamblu de dispozitive,
cum ar fi magnetometre, accelerometre, microgiroscoape si prin utilizarea modelului IGRF.

Modelul satelitului studiat in aceastd cercetare este de tip CubeSat. Caracteristicile

satelitului studiat sunt prezentate 1n tabelul 3.1.

Tabelul 3.1. Caracteristicile structurii satelitului

Descriere Valoare Unitiiti de masura
Masa 1.00 kg
Momentele de inertie 0.00235, 0.00235, 0.00166 kg m?
Lo, Ly, I
Pozitia centrului de masa fata de 0.0023, 0.0034, 0.0025 m
centrul geometric (X, y, z)
Dimensiuni 0.1x0.1x0.1135 m

Pozitionarea satelitului este realizata prin rotile de reactie [41], care sunt montate ortogonal
pe cele tret axe x, y si z corespunzator sistemului de referintd al satelitului si functioneaza pe

principiul conservarii momentului unghiular [94]. Pe masura ce roata de reactie se roteste intr-o
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anumitd directie, satelitul incepe sd se roteasca in sens invers, datoritd principiului conservarii
momentului unghiular.
Configuratia rotilor de reactie in raport cu sistemul de referintd al satelitului este prezentata

schematic in figura 3.2.

Fig. 3.2. Diagrama pozitionarii rotilor de reactie in raport
cu sistemul de referintd al satelitului

Caracteristicile rotilor de reactie impreund cu motorul de curent continuu la care sunt

cuplate sunt indicate in tabelul 3.2 [77].

Tabelul 3.2. Caracteristicile rotilor de reactie impreuna cu motorul de curent continuu

Descriere Valoare Unitdti de masura
Moment de inertie fatd de axa 125 kg-mm2
Curent maxim 0.41 A
Viteza maxima 9000 min"1

Rotile de reactie sunt actionate de motoare care, de obicei, si sunt actuatori intr-un sistem
de control automat [25].
in figura 3.3 este prezentatd schema de structurd a sistemului de control al atitudinii

satelitului.
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Pozitia de
Pozitie
referinta

Fig. 3.3. Diagrama sistemului de control atitudine al unui satelit

Simularile sunt esentiale Tn procesul de proiectare a pozitionarii satelitului, acesta fiind
relevant datoritd mai multor motive. Simuldrile ofera o metoda eficientd de testare si validare a
algoritmilor de control al atitudinii sau de pozitionare Tnainte de implementarea lor pe un satelit
real. Totodata permit analiza performantei sistemului de control al atitudinii ce ajuta la optimizarea
designului sistemului pentru a Tmbunatati performanta si reduce riscul de erori Tn operatiunile in
spatiu.

Modelul de simulare a folosit modelele descrise mai devreme, si anume blocurile
»Actuatoare” si ,,Satelit”. Cu toate acestea, blocul ,,Senzori” nu a fost inclus in aceasta cercetare.

Blocul de date ,Starea curentd” include variabilele de stare ale satelitului, rotile de reactie si

cuatemionul de pozitieq = [qxq2AhAU]

3.3.1 Algoritmul detumbling B-dot

Controlul B-Dot este o lege de control des folosita pentru detumbling-ul nanosatelitilor de

tip CubeSat. Legea de control este descrisa de ecuatia (3.5) [27]:
pM = -/cB, (3.5)

unde M este un vector ale cdrui componente corespund momentului magnetic produs de
magnetorquer-i aliniati la fiecare axa principala, k este factorul de castig al legii de control, iar B
este derivata vectorului inductiei campului magnetic in sistemul de coordonate al satelitului.
Curentul prin bobina magnetorquer-ului se determind cu ajutorul ecuatiei (3.2) pentru
magnetorquer-i fard miez si ale ecuatiei (3.3) pentru magnetorquer-i cu miez feromagnetic.

Aceastd lege de control ofera doua avantaje majore:

1)5 este intotdeauna perpendicular fatd de B pentru o frecventa de esantionare mare n
comparatie cu viteza unghiulard a nanosatelitului. Astfel qM produs de magnetorquer va fi

perpendicular fata de B si, prin urmare, va produce cuplu maxim.
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2) B este proportional cu opusul vectorului vitezei unghiulare a satelitului . Aceasta
inseamna cd legea de control actioneaza in asa fel incat sd reduca viteza unghiulara, realizand astfel
combaterea rostogolirii satelitului.

Legea de control folositd in simulare este o variantd modificatd a controlului B-Dot, ce
necesitd viteza unghiulard a nanosatelitului in calitate de feedback. Detumbling-ul este foarte
simplu intr-un sistem complet actuat, intrucit controlul poate fi aplicat pe toate trei axe. In astfel
de caz, viteza unghiulard nuld este atinsd asimptotic daca cuplul de control este de forma 7, =
—kw. Totusi, un nanosatelit CubeSat care poseda doar magnetorquer-i este subactuat, deci acelasi
caz nu poate fi aplicat. Legea de control prezentatd aici reduce strict energia cineticd a
nanosatelitului, ceea ce inseamna ca aceasta va converge monoton spre zero. Aceastd lege de

control poate fi scrisd sub forma:

b = — =z (B X ),
unde w este vectorul vitezei unghiulare a satelitului. Aceastd ecuatie este diferitd de ecuatia (3.5)
alegii de control B-Dot in sensul strict. Totusi, acest control este similar cu controlul B-Dot, unde
momentul dipolului magnetorquer-ului este definit ca py o« (B X w) ~ —B. Ecuatia pentru
determinarea valorii rezonabile a coeficientului de castig este [6]:

k =2n(1 + sin&)lin,
unde » este viteza unghiulard medie reald a satelitului, ¢ este inclinatia orbitei 1n raport cu ecuatorul

geomagnetic, iar [,,;, este valoarea minima a momentului de inertie a satelitului.
3.3.2 Algoritmul PID clasic de control a atitudinii satelitilor

Dupa cum se cunoaste, algoritmul de conducere PID are componentele: proportionald (P),
integrald (I) si derivatd (D). Componenta P depinde de eroarea curentd, componenta I de eroarea
acumulatd in trecut, iar componenta D de eroarea anticipatd in viitor, bazatd pe rata curentd de
schimbare a erorii [1], [63], [88]. Figura 3.4 prezintd schema bloc a sistemului de reglare automat

[11], [82].
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lesire

Fig. 3.4. Schema bloc a sistemului de reglare automata

Exista diverse tehnici pentru sinteza algoritmilor de reglare, cum ar fi metode
experimentale, metode grafic-analitice bazate pe cunoasterea modelului matematic care
aproximeaza procesul, metode de optimizare si abordari ale inteligentei artificiale, cum ar fi
algoritmi evolutivi. Acesti algoritmi sunt folositi adesea pentru solutionarea problemei de sinteza
optima.

Orientarea nanosatelitului se efectueaza prin reglarea automata a vitezei de rotatie a rotilor
de reactie, actionate de motoare electrice, si in acest caz obiectul de conducere este motorul
electric.

In cazul controlului turatiilor rotilor de reactie, s-a identificat modelul matematic al
motorului utilizat prin metode experimentale [10], [100], [115]. Modelul matematic al motorului
de curent continuu a fost identificat prin analiza datelor experimentale ale variatiei vitezei la o
viteza de referinta de 7330 rpm, folosind System Identification Toolbox in Matlab.

Datele experimentale privind variatia vitezei motorului de curent continuu au fost modelate
ca un sistem inertial de ordinul doi [80], [82], [78]:

_ k _ 1.0069
S ~ (Tis+1)(7;,v+1) “ 3.1695 r +5.02895 +1'

Tn acest studiu, s-a propus Algoritmul Genetic pentru a sintetiza parametrii regulatorului
Pl si PID destinat reglarii vitezei rotilor de reactie cuplate la un motor cu curent continuu, Tn functie
de performantele impuse.

Algoritmul genetic (GA) se inspirad din fenomenele biologice (principiile selectiei naturale

si genetice) si algoritmul de optimizare a roiului de particule. Acesta are o capacitate de cautare
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puternicd, fiind o metoda stochasticd de cautare globald, care imitd procesul de evolutie naturala,
unde evolueaza o populatie de solutii candidate pentru o problema tinta [116].

Algoritmul genetic manipuleaza nu doar o singura solutie potentiald pentru o problema, ci
o colectie de solutii potentiale, cunoscute sub numele de populatie. Fiecare solutie corespunde unui
cromozom si fiecare parametru reprezintd un gen, unde algoritmul evalueaza nivelul de potrivire
al fiecdrui individ din populatie, folosind o functie de potrivire (obiectiva). Algoritmul genetic
utilizeaza operatorii genetici, cum ar fi selectia, incrucisarea i mutatia pentru generarea de noi
cromozomi din populatia existentd. Algoritmul consta in urmatorii pasi:

Pasul 1. Generarea aleatorie a populatiilor cu # cromozomi.

Pasul 2. Evaluarea succesului fiecirui cromozom x folosind functia de potrivire f(x).

Pasul 3. Crearea unei noi populatii aplicand urmatoarele operatii evolutive pana cand noua
populatie este completa:

- Selectia — Selectia a doi cromozomi parinti dintr-o populatie in functie de functia f(x).

- Incrucisarea — Doi agenti individuali se combini pentru a produce un descendent.
Principalul obiectiv al incrucisarii este de a explora noi zone in spatiul de cautare.

- Mutatia — In timpul mutatiei, agentii individuali suferd modificiri aleatorii mici ale
genelor care duc la generarea de noi indivizi.

Pasul 4. Etapele mentionate mai sus se repetd pana cand roiul converge catre o solutie
optima sau suboptima [81].

Implementarea procedurii de sintezd a algoritmilor de control PI si PID, bazatd pe
algoritmul genetic, incepe cu definirea reprezentarii cromozomului.

A fost utilizat algoritmul de reglare PI in forma standard, care este descris de urmatoarea
functie de transfer:

-k, s+k,
Hy(s) =k, + 2 B0
A A

unde &, k, sunt parametrii de acord ai regulatorului PL.

A fost utilizat algoritmul de reglare PID in forma standard, care este descris de urmatoarea
functie de transfer:

. ks +k,s+k,
HP[D(s)zkarﬁJrkds:—d A
S S

unde &, k,, k, sunt parametrii de acord ai regulatorului PID [58].

In situatia de fati, cromozomul este compus din parametrii urmitori, care reprezinti
parametrii de acordare: &, ki — pentru algoritmul de conducere PI; &, £;, ks — pentru algoritmul de

conducere PID [86].
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Se sugereaza stabilirea functiei obiectiv in functie de timpul de reglare, care este propus sa
fie egal cu 2 secunde. Rezultatele obtinute prin acordarea regulatorului PID utilizand algoritmul
genetic au fost comparate cu metoda gradului maximal de stabilitate cu iteratii (MSD) [57], [26],
[37], [36].

Valorile parametrilor de acord pentru algoritmii de reglare PI si PID sunt prezentate in

tabelul 3.3, iar performanta sistemului automat rezultata este prezentata in tabelul 3.4.

Tabelul 3.3. Parametrii de acord al regulatorului PI si PID

Nr. Parametrii de ajustare
ort. Regulator |Metoda | Iteratii P P P
P i d
1 PI GA 200 4.891 1.07
2 PI MSD 1.64 0.46
3 PID GA 55 20.402 458 9.12
4 PID MSD 10.226 4.07 5.29
Tabelul 3.4. Performantele sistemului automat
Nr Regulato Metoda Performantele sistemului
r t, t c A
1 PI GA 1.39 4.56 12.044 1
2 PI MSD 3.66 11.55 3.55 1
3 PID GA 0.55 2.50 3.99 1
4 PID MSD 0.93 5.039 7.83 1

Rezultatele simularii pentru sistemul automat utilizand algoritmii de control PI si PID sunt
ilustrate in figurile 3.5 si 3.6, in care curba 1 reprezintd cazul acordarii regulatorului prin
intermediul algoritmului genetic, iar curba 2 reprezintd cazul acordarii regulatorului prin metoda

gradului maxim de stabilitate.
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Fig. 3.5. Raspunsul sistemului automat cu obiectul de reglare (1) si regulatorul Pl

Fig. 3.6. Raspunsurile sistemului automat cu obiectul de reglare (1)
si algoritmul de reglare PID

In figurile 3.7 si 3.8 este ilustrata distributia polilor si zerourilor sistemului in bucla inchisa
cu regulator PI si PID. Numerotarea polilor este dupd cum urmeaza: 1- pentru situatia Tn care
regulatorul PI este acordat cu ajutorul algoritmului genetic si 2 - pentru situatia in care regulatorul

PID este acordat prin metoda gradului maxim de stabilitate.
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Fig. 3.8. Distributia poli-zerouri a sistemului in bucla inchisa cu regulatorul PID

Dupa analiza rezultatelor obtinute, s-a constatat ca acordarea regulatoarelor P1 si PID cu

ajutorul algoritmului genetic a dus la obtinerea unor procese tranzitorii care indeplinesc cerintele

impuse. in schimb, utilizarea metodei MSD nu a dus la indeplinirea cerintelor impuse pentru

sistemul de control, dar a oferit 0 mai mare robustete in comparatie cu algoritmul genetic.
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Pentru regulatorul PID, utilizdnd algoritmul genetic, s-au obtinut urmétoarele valori ale

parametrilor de acord: kp =20.402, kt =4.58 , kd=9.12. Utilizand acesti parametri de acord, s-a

obtinut raspunsul tranzitoriu cu urmatoarele performante: tr=0,55, ts=2,50, 0=3,99, X 1 [82].
Rezultatul simuldrii obtinute a sistemului automat cu regulatorul PID este prezentat in

figura 3.9.

Fig. 3.9. Procesul tranzitoriu al sistemului automat cu regulatorul PID

3.3.3 Algoritmulfuzzy de control al atitudinii nanosatelitilor

Sistemele cu regulator fuzzy reprezinta sistemele de reglare automata, unde algoritmul de
reglare este bazat pe prelucrare de date/cunostinte fuzzy. Teoria multimilor fuzzy este utilizatd
pentru reprezentarea datelor de intrare/iesire si interpretarea lor conform regulilor care se concep
pe baza experientei umane din scenariile lumii reale. Teoria multimilor fuzzy in ultimele decenii
a devenit o abordare eficientd de control si des utilizabila pentru o varietate mare de aplicatii de
control pentru sisteme liniare si neliniare. Unul dintre avantajele de baza ale sistemelor de regulator
fuzzy este independenta sa fatda de modelul matematic al obiectului de reglare, astfel aceasta
abordare fiind des aleasa pentru sistemele automate in care modelul matematic precis de descriere
a obiectului de reglare este necunoscut sau contine neliniaritdti semnificative. Aceastd
caracteristica a dus la extinderea domeniilor de aplicatii ale sistemelor cu regulator fuzzy [128].

Regulatorul fuzzy este compus din urmatoarele trei blocuri de baza:
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Fuzificare: unde datele initiale de intrare/iesire sunt convertite in variabilele lingvistice,
unde valorile lor sunt determinate pe baza functiilor de apartenenta. In mod specific, pentru aceasti
lucrare, datele de intrare pentru regulatorul fuzzy reprezintd semnalul de eroare a sistemului — e(¥)
si rata de schimbare a semnalului de eroare — é(t) [22]. Functia de apartenentd triangulara este cea
mai utilizabila pentru a descrie variabilele lingvistice in aceasta etapa, dar pot fi utilizate si alte
tipuri de functii de apartenenta, cum ar fi cele trapezoidale sau gaussiane. S-a propus ca variabilele
lingvistice sd primeasca diferite valori etichetate ca: Mare negativ, Mediu negativ, Mic negativ,
Zero, Mic pozitiv, Mediu pozitiv, Mare porzitiv, fiind calificate respectiv ca: NB, NM, NS, Z, PS,
PM, PB [20].

Luarea deciziilor reprezintd blocul de baza cu reguli, unde procesul de luare a deciziilor
imita procesul de gandire uman. Aceasta cuprinde definitiile functiilor de apartenenta fuzzy alocate
fiecdrei variabile lingvistice, Tmpreund cu regulile esentiale, care evidentiazd obiectivele
controlului prin utilizarea de variabile lingvistice. Regulile sunt de obicei concepute utilizand
limbajul natural, ceea ce faciliteaza pentru nespecialisti intelegerea si modificarea regulilor. Baza
de reguli este o componenta cruciala a regulatorului fuzzy, deoarece determina comportamentul
regulatorului in baza datelor de intrare.

Defuzificarea reprezintd blocul unde decizia dedusd este convertitd Tnapoi in valori
numerice. Existd multe tipuri de tehnici disponibile, deci trebuie sa fie selectatd aceea care este
cea mai potrivitd atunci cand este utilizatd cu un sistem expert. Deci, acesta transforma valorile
fuzzy ale blocului de interferentd in valori bine determinate. Valorilor, rezultate in urma
defuzificarii, li se aplicd operatia inversa normalizérii pentru a fi aduse intr-un interval apropiat de
intervalul marimilor de comanda [83].

S-a propus proiectarea unui regulator fuzzy pentru controlul vitezei motorului de curent
continuu.

Regulatorul fuzzy este un regulator cu doud intrari: eroarea e si derivata erorii € si o singura
iesire, care reprezintd semnalul de comanda #. Universul de discutie al variabilelor e, é si # sunt
multimile ECR, ECR si ucR, respectiv. Valorile lingvistice ale e si é se stabilesc pe urmitoarele
multimi 4;(i €l =[-7,..,—-2,-1,0,1,2,...,7DsiB(j €] =[-7,..,—2,-1,0,1,2, ..., 7]).

Daca e este A; si € este B;, atunci u este u;;, unde U;; € u(i € I,j € J) este valoarea clara
in locul unui subset de tip fuzzy, u;; nu sunt numaidecat diferiti unii de altii. Regulatorul fuzzy cu
astfel de control este numit regulator fuzzy de tip clar. La un moment de timp t, sunt prezentate
valorile de observare e si ¢, care corespund erorii sistemului si vitezei de variatie a erorii, respectiv.

Apoi valorile de adevar ale A; si Bj sunt A;(e) si B;(é),(i € I,j € J).Folosind metoda inferentei
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sumelor produsului, valoarea de adevar a partii antecedente a unei reguli de control fuzzy va fi
[24]:
fij = Ai(e)Bj(e)(i e I,j €])).
Rationamentul de la partea antecedenta la partea consecventa va genera o concluzie de tip

fuzzy subset care este numitd ca C,C va fi un subset fuzzy discret cu un numar finit de puncte.
c={jielje
uij
Aplicand metoda centrului de greutate pentru defuzificarea setului fuzzy C, se obtine
iesirea reald a regulatorului:
i fijuy
ijfij
Regulile fuzzy alcatuite pentru sistemul dat sunt prezentate in tabelul 3.5. Pe baza acestor

reguli sunt realizate conditiile de control al sistemului [24].

Tabelul 3.5. Baza de reguli fuzzy

E
AE NL NM NS ZR PS PM PL
NL NL NL NL NM NS ZR PS
NM NL NL NM NS ZR PS PM
NS NL NM NS ZR PS PM PL
ZR NM NS ZR PS PM PL PL
PS NS ZR PS PM PL PL PL
PM ZR PS PM PL PL PL PL
PL PL PL PL PL PL PL PL

Regulile din tabelul de mai sus au fost introduse folosind pachetul Fuzzy Logic Toolbox

din mediul de simulare MATLAB, fiind reprezentate in figura 3.10.
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31. If (Eroare isPS)and (DerivativError is NS)then (Comanda ia PS) (1) rt
32. If (Eroare isPS}and (DerivativError is ZE}then (Comanda is PM} (1)
33. If iEroare isPS" and (DerivativError is PS) then (Comanda is PB; (1)
34. If (Eroare is PS' and (DerivativError is PM: then (Comanda is PB} (1)
- If (Eroare is PS) and (DerivativError is PB)then (Comanda is PB} (1)
36. If (Eroare is PM>and: (DerivativError is HB) then (Comanda isZE}(1)
37. If (Eroare is PM) and (DerivativErroris NM) then (Comanda is PS) (1)

3S. If (Eroare is PM) and (DerivativErroris NS} then (Comanda is PM) (1)
39. If (Eroare is PM) and (DerivativErrorisZE}then (Comanda isPB} (1)
40. If (Eroare is PM) and (DerivativErroris PS/then (Comanda is PB) (1)
Then
Comanda is
I\ A
NS
ZE
PS
PM
PB 1V
O not O not O not
|- Connection — Weight:
O or
® and 1 Delete rule Add rule Change rule
FIS Name: fuzzys3 Help Close

Fig. 3.10. Regulile generate pe baza tabelului de reguli din MATLAB

Functiile de membru pentru variabilele de intrare si de iesire sunt prezentate in figura 3.11.

b)
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FIS Variables

Eroare Comanda

DerivativError

Current Variable

Name Comanda

Type output

Range L1 67e+04 9000)

Display Range | 67e+04 9000)

Membership function plots

output variable ‘Comanda’
Current Membership Function Cclick on MF to select)

Name INB

Mmf c

Params [-2.1e+04 -1 67e+04 -1,24e+04)

Help 1 Close

c)

Fig. 3.11. Functiile de apartenenta:
a) eroarea; b) derivata erorii; ¢) senmalul de comanda

Rezultatele obtinute prin acordarea regulatorului fuzzy sunt prezentate in figura 3.12.

Rezultatele au fost comparate cu metoda gradului maximal de stabilitate cu iteratii si cu algoritmul

genetic.

Fig. 3.12. Procesul tranzitoriu sistemului automat cu regulatorul PID
si regulatorul fuzzy

Performanta controlului automat al sistemului este prezentatd in tabelul 3.6.

Tabelul 3.6. Performantele sistemului automat cu regulatorul PID g fuzzy

Nr. Regulator

Metoda  Performantele sistemului

tr ts G X
1 PID GA 0.55 2.00 3.99 1
2 PID MSD 0.93 5.039 7.83 1
3 Regulator 4.2 4.2

Fuzzy
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Analizand rezultatele obtinute si comparand rezultatele cdpdtate cu metoda gradului
maximal de stabilitate cu iteratii si algoritmul genetic, regulatorul fuzzy a permis obtinerea unor

raspunsuri critice amortizate ale sistemului de control automat.
3.3.4 Algoritmul hibrid de control al atitudinii satelitului

Regulatorul fuzzy PID hibrid a fost testat folosind un mediu de simulare realist care include
un model de satelit si dinamica atitudinii. Aceasta simulare a fost realizata utilizdnd software-ul
de simulare MATLAB/Simulink. Instrumentul a fost folosit pentru a construi intregul circuit de
control si pentru a gestiona integrarea ecuatiilor diferentiale ale variabilelor continue si calculul
iesirilor senzorilor. De asemenea, au fost incluse functii de atitudine personalizate. Instrumentul
Simulink a fost utilizat pentru a modela cinematica, proprietatile de masa si miscarea satelitului in
jurul centrului sau de masa.

Algoritmul de functionare a regulatorului fuzzy PID hibrid este simulat in mediul Simulink
si este prezentat Tn figura 3.13. Functioneaza in felul urmator: regulatorii fuzzy si PID primesc
semnalul de eroare si efectueaza o corectie in functie de algoritmul de reglare. Dup& corectia
efectuata la iesirea regulatorilor fuzzy si PID, semnalul este trimis catre blocurile de multiplicare
si blocul de combinare uFUZZY si u_PID. Secventa prezentata Tn figura 3.12 este implementata

in blocul de combinare [34].

Bloc de combinare Untitled Untitled?2 L
1 E function u = fcn(u_FUZZYreru PID)
2 - 0=0"2;
3 - u = 0;
4 if u FUZZY > u_PID
5 u - . * u FID + (l-0)*u FUZZY;
c elseif u_PID > u_FUZZY
7 u = (l-0)* u FID F o* u FUZZzY;
O elseif u PID == u_FUZZY
5 u = u FID;
10 L encl
11
12

Fig. 3.13. Functie din MATLAB a blocului de combinare PID si Fuzzy
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Functia de combinare este declarata ca o functie cu trei intrdri si o iesire, apoi un coeficient
/ este egal cu valoarea erorii ridicata la putereaa2-a, /(e) = e2, iarvariabila de iesire este egala
cuo.
in dependentd de raspunsul regulatorului PID si fuzzy, se vor lua Tn consideratie 3 cazuri
[34]:
a) Dacéd raspunsul regulatorului fuzzy este mai rapid decét raspunsul regulatorului PID,
atunci valoarea comenzii u se calculeaza folosind relatia:
tfhibrid ~ f (& * Upio + (1 —/(fi)) * Upuzzy-
b) Daca raspunsul regulatorului PID este mai rapid decét raspunsul regulatorului Fuzzy,
valoarea comenzii u se calculeaza folosind relatia:
tfhibrid ~ (L —/("0) * upio + /(") *UFuzzym
c) Daca raspunsul regulatorului PID este egal cu raspunsul regulatorului Fuzzy, valoarea
comenzii U rdmane cea a regulatorului PID.
in mediul Simulink, pentru fiecare roatad de reactie a satelitului, a fost acordat regulatorul
hibrid, care este prezentat in figura 3.14 (pentru o roatd de reactie), schema intreaga de simulare a

sistemului este prezentata in anexa 1.

Fig. 3.14. Schema de simulare a sistermului cu regulatorul fuzzy PID hibrid Simulink

in urma simularii Tn mediul MATLAB/Simulink a pozitiondrii satelitului utilizand
algoritmul de reglare PID, raspunsurile tranzitorii ale sistemului de pozitionare a satelitului sunt

prezentate in figura 3.15. Acest algoritm asigurd un timp de stabilizare egal cu 2,5 secunde.
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Fig. 3.15. Procesul tranzitoriu sistemului automat cu regulatorul PID

in continuare s-a efectuat simularea pozitionarii satelitului utilizdnd algoritmul de reglare
hibrid PID-fuzzy si raspunsurile tranzitorii ale sistemului de control al pozitionarii satelitului sunt
prezentate Tn figura 3.16. in figura 3.16 se observa cd algoritmul de reglare hibrid PID-fuzzy

asigura un timp de stabilire a satelitului egal cu 2 secunde.

Fig. 3.16. Procesul tranzitoriu sistemului automeat cu regulatorul hibrid fuzzy-PID
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Din rezultatele simularii, se poate observa ca utilizarea algoritmului de regulare PID fuzzy
hibrid are performante mai bune decat sistemul cu regulator PID, inregistrand o performanta de

pozitionare de 2 secunde.

3.4 Concluzii la capitolul 3

1. A fost efectuata o identificare experimentald a unui model matematic care aproximeaza
dinamica motorului de curent continuu, iar regulatoarele PI si PID au fost acordate la modelul
obiectului obtinut folosind metoda gradului maximal de stabilitate si algoritmul genetic. S-a
determinat cd, in cazul acordarii regulatoarelor PI si PID prin algoritmul genetic, s-au obtinut
procese tranzitorii cu o performantd mai bund in cazul ambelor regulatoare: PI (timpul de
stabilizare 4,56 secunde) si PID (timpul de stabilizare 2,5 secunde). Dar, in cazul utilizarii metodei
gradului maximal de stabilitate, sistemul automat are o robustete mai mare in comparatie cu
algoritmul genetic.

2. Rezultatele obtinute in urma simularilor au arétat ca strategiile de inteligenta artificiala,
in special logica fuzzy, aduc la imbunatatirea performantelor sistemului atitudinii nanosatelitilor.
S-a ardtat ca regulatorul hibrid depaseste performanta regulatorului PID in ceea ce priveste timpul
de stabilizare. Daca in cazul regulatorului PID obtinem o performantd de 2.5 secunde, atunci,
aplicand regulatorul hibrid obtinem performanta de 2 secunde. Rezultatul obtinut contribuie la
dezvoltarea unui sistem de control automat al pozitiondrii unui nanosatelit pe 3 axe prin
intermediul rotilor de reactie, care permite si verificarea experimentald a algoritmilor de reglare.

3. S-a demonstrat In mod experimental validitatea modelului matematic pe exemplul
motorului electric de tip FK130SH cu roata volanta utilizand platforma NUCLEO-F303K8 de la

ST Microelectronics.
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4 IMPLEMENTAREA METODELOR $I PROCEDURILOR DE
CONTROL AL NANOSATELITILOR

4.1 Elaborarea algoritmului de control al atitudinii cu magnetorquer pentru
TUMnanoSAT

TUMnanoSAT este echipat cu componentele esentiale pentru sistemul de determinare si
control al atitudinii (ADCS). Pe langa scopul educational pentru studenti, obiectivul principal al
TUMnanoSAT este de a dezvolta un ADCS fiabil si precis pentru nanosatelitii viitori, marcand un
punct crucial pentru implementarea formatiilor de nanosateliti [18]. Sistemul ADCS viitor va
permite satelitului sa identifice orientarea sa 1n spatiu, sd controleze si sd mentind aceasta atitudine
in mésura in care capacitatea de actionare o permite.

Determinarea atitudinii se bazeazd pe magnetometre, senzori solari, accelerometre si
microgiroscoape. Senzorii solari sunt amplasati pe fiecare dintre cele cinci panouri laterale ale
TUMnanoSAT si masoara pozitia fatd de soare. Magnetometrele sunt montate pe placa ADCS si
masoard vectorul campului magnetic terestru. Microgiroscoapele si accelerometrele sunt montate
pe placa de bazd a OBC-ului si masoara vectorul unghiular tridimensional al satelitului. Sistemul
de control al atitudinii (ADCS) al TUMnanoSAT se bazeazd exclusiv pe cuplurile magnetice

generate de magnetorquer-i.
4.1.1 Componenta ADCS a nanosatelitului — partea hardware

Avand 1n vedere cerintele specifice ale misiunilor nanosatelitului TUMnanoSAT, s-a
dezvoltat o structurd hardware pentru sistemul de determinare si control al atitudinii. S-a ales o
abordare simplificatd pentru elementele de executie, in timp ce s-a acordat o importantd sporita
partii senzoriale, pentru a facilita procesul de determinare si control al atitudinii, precum si
colectarea datelor de la senzori, cu scopul de a dezvolta not algoritmi de control al atitudinii pe
baza analizei datelor colectate. Structura hardware include un microcontroler responsabil pentru
achizitia datelor de la senzori, procesarea acestora, luarea deciziilor si actionarea controlatd a
elementelor de executie. Schema structurala a sistemului de control atitudine cu un set de senzori
si un set de elementele de executie — magnetorquer-i este prezentatd in figura 4.1.

Setul de senzori cuprinde urmatoarele componente:

— magnetometru digital tri-axial — 2 unitati;
— accelerometru digital tri-axial — 2 unitati;
— senzori solari de tip analogic — 5 unitéti (pe fiecare plan al nanosatelitului, cu exceptia

planului Z+),
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microgiroscop digital - 3 unitati (pe fiecare axa X,Y si Z).

Fig. 4.1 Scherma structurala a sistermului de control atitudine
TUMnNanoSAT [15

Setul de elemente de executie este format din magnetorquer-i (a cate unul pe planurile X,Y
sl 2).

In baza analizei unei game de astfel de senzori, am stabilit setul care ne asigura toate
cerintele ADCS al TUMnanoSAT.

Magnetometrul digital triaxial este proiectat pentru detectarea magnetica in campuri slabe
si cu rezolutie ridicatd. Pentru a asigura fiabilitatea, au fost utilizati doi senzori plasati in aceeasi
locatie, pe acelasi modul, dar pe parti opuse. S-a ales senzorul LISSMDL de la
STMicroelectronics, care este un senzor magnetic triaxial cu consum redus de energie Si
performanta inaltd. Acest senzor anizotrop directional dispune de sensibilitate si liniaritate precisa
pe fiecare axa, cu game complete selectabile de utilizator de +4/8/12/16 Gauss si un ADC de 12
biti, permitand o precizie de directie intre 1° i 2°.

Accelerametrul digital triaxial - senzorul A1S328DQ, produs de STMicroelectronics, este
un accelerometru liniar pe 3 axe de inalta performantd si cu consum redus de energie, care ofera
un regim avansat de economie a energiei si functii inteligente de trezire din modul de "hibernare".
Acest senzor dispune de o scara dinamica completd, selectabild de utilizator, de £2g/+49/+8g si

poate masura acceleratii cu rate de date cuprinse intre 0,5 Hz si 1kHz.
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Senzorul de soare este alcatuit dintr-o fotodioda unicd, Tnsotita de un amplificator potrivit
si un filtru optimizat, utilizat pentru determinarea unghiului de incidenta al luminii.

Magnetorquer-ii prezintd caracteristici atractive, cum ar fi greutate redusa, consum redus
de energie si costuri relativ mici, fiind potrivite pentru satelitii mici si ieftini in orbita joasa a
Pamantului (LEO).

De obicei, un magnetorquer se fabrica dintr-un fir simplu (cupru), Tnfasurat Tn jurul unui
miez solid (tije de cuplu) sau infasurat Tntr-o forma rotundad sau dreptunghiulara fard miez (miez

de aer). Schema unui magnetorquer fard miez, imprimat pe un PCB, este prezentatd in figura 4.2.

Fig. 4.2. Prototip al unui magnetorquer pe un PCB

Baza functiondrii controlului atitudinii prin utilizarea campului magnetic consta n
gestionarea curentului care trece prin bobinele magnetice ortogonale reciproc, creadnd astfel un

moment magnetic. Acest moment magnetic se calculeaza dupa cum urmeaza:

(4.1)

unde Beartheste vectorul campului magnetic al Pamantului.

Dupéa cum s-a mentionat deja, conform ecuatiei (4.1), rezultd ca cuplul poate fi produs doar

perpendicular pe cdmpul magnetic al Pamantului, ldsand necontrolatd axa de-a lungul campului

prLvgt

limitate si complexe de a utiliza acest tip de control pentru stabilizarea pe 3 axe.
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Pentru modelul final de zbor, in scopul minimizarii volumului si masei nanosatelitului, s-
a optat pentru fabricarea magnetorquer-ilor integrati in partea verso a panourilor fotovoltaice la
compania Solar Space, care detine o tehnologie autentica de implementare a lor Tn forma de circuit

imprimat.
4.1.2 Componenta ADCS a nanosatelitului - partea software

Schema prezentatd in figura 4.3 descrie conceptul general de control atitudine a
nanosatelitilor, care prevede activitati de stabilizare si reorientare a pozitiei satelitului, aplicand
diversi algoritmi de reglare liniara sau optima a pozitiei si de combatere a rostogolirii aleatorii

a satelitului.

Stabilizarea - mentinere pozitie
Controlul atitudinii
{ Manevre - reorientare la alta pozitie

* Control liniar (PI, PID) ‘Dinamica
: corpului 10=Tw+Ted=Iw=H
Algoritmi J Control optimal (LQR - Linear Quadratic rigid
g | Regulator)
] Legea de control a _ .
~ Control Detumbling (B-Dot) buclei de reactie é -
|
Software
) @ legede o Convertor
Filtru control B- L
Dot de iesire
B Senzor Driver \at) .
______ ) i . ----» Magnetorqueri
magnetic magnetorqueri
Hardware

Fig. 4.3. Schema ce realizare a controlului atitudinii nanosatelitilor [15]

Reiesind din schema de mai sus si luand Tn considerare misiunile nanosatelitului
TUMnanoSAT, s-a proiectat structura software si s-au elaborat componentele respective. Structura

software-ului este organizatd ierarhic Tn trei nivele si este prezentatd in figura 4.4.
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Nivelul 3, aplicativ al Software : procesul ADCS si librariile aplicative Librarii si subroutine

aplicative

ADCS achizitie ADCS ADCS

i Libraria A
date determinare detumbling ADCS control Timere control

Nivelul X intermediar al Software  driverele complexe si librariile aplicative

Driverele complexe ale unitatilor periferice Librariile
auxiliare
SD micro
Microgiroscoape Magnetometere Magnetorgere Accelorometere ' card Libraria A

Nivelull, de jos al Software Nucleul RTOS driverele si librariile de sistem

Nucleul pOS Free RTOS
Librariile de
) o . o sistem
Driverele de nivel jos a unitatilor periferice

Libréaria A
GPIO SPI Real TC UART/ USART 12C ADC

MCU hardware +
senzori ADCS

Fig. 4.4. Structura software ADCS-ului nanosatelitului TUMnanoSAT [15]

Nivelele din structura software sunt urmatoarele:

- nivelul de sus, aplicativ, care se prezinta ca procesul de baza al sistemului de control
atitudine;

- nivelul intermediar, care intruneste un set de drivere complexe cu dispozitivele

senzorice si actuatorii sistemului ADCS;

- nivelul de jos, nivelul fizic, de interactiune a microcontrolerului cu dispozitivele
senzorice si elementele de executie ale sistemului ADCS prin intermediul interfetelor sale.

Microcontrolerul interactioneaza la nivel fizic cu senzorii si elementele de executie ale
sistemului ADCS prin intermediul interfetelor sale. Chiar dacad aceasta interactiune se desfasoara
la nivel de sistem de operare, a fost necesara optimizarea functiondrii acestuia pentru a creste
eficienta si a asigura fiabilitatea prin eliminarea situatiilor conflictuale, stabilind prioritati pentru
intreruperile software si hardware ale interfetelor respective.

Nivelul intermediar cuprinde toate driverele care interactioneazd cu senzorii sistemului
ADCS: magnetometre, accelerometre, microgiroscoape si senzori solari. Rolul principal al acestui

nivel este colectarea datelor de la setul de senzori inteligenti si transferul acestor date catre
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structurile de date ale procesului de control al atitudinii de nivel inalt, precum si stocarea acestor
date pe microcard SD pentru fiecare orbitd in parte. De asemenea, acest nivel include procedurile
pentru actionarea magnetorquerilor. Din perspectiva tehnicii de programare, acest nivel include
doud sub-procese care sunt subordonate procesului principal de control al atitudinii.

Nivelul aplicativ este cel mai complex si este format din urmatoarele module:

- achizitie date de la senzorii ADCS, care activizeaza subprocesul din nivelul intermediar
in momentele necesare;

- determinarea atitudinii curente a nanosatelitului in baza datelor achizitionate;

- controlul atitudinii nanosatelitului — reorientarea pozitiei actuale a nanosatelitului catre
alta pozitie solicitata (de referintd),

- combaterea rostogolirii aleatorii (detumbling) — stabilizarea/mentinerea pozitiei;

- controlul/managementul timerelor — necesar pentru determinarea pozitiei (punctului
concret pe orbitd) in baza datelor senzorilor de soare;

- bibliotecile aplicative utilizate de modulele precedente elaboratela Institutul Tehnologic
din Massachusetts.

In continuare se vor descrie algoritmii pentru doud componente esentiale ale sistemului de
control al atitudinii: combaterea rotatiei necontrolate (detumbling) — care se referd la stabilizarea
sl mentinerea pozitiei satelitului, si controlul atitudinii nanosatelitului — care implica reorientarea

din pozitia curentd a nanosatelitului catre o alta pozitie specificata.
4.1.3 Algoritmul B-Dot pentru combaterea rostogolirii aleatorii

Algoritmul de combatere a rostogolirii aleatorii (agsa-numitul, algoritmul de control B-Dot)
se bazeazd pe rata de schimbare a masuratorilor vectorului cdmpului magnetic al Pamantului
sesizatd de satelit. Functionalitatea se bazeaza pe ipoteza ca satelitul se roteste cu o ratd unghiulara,
care este mult mai mare decat frecventa orbitald, astfel 1ncat modificarea masuratorilor
magnetometrului fixat pe satelit se datoreaza, in principal, schimbarii atitudinii/pozitiei satelitului,
iar schimbarea orbitald a campului magnetic al Pamantului poate fi neglijata. Astfel, controlerul
B-Dot descrie pozitia satelitului in raport cu campul magnetic al Pamantului si, prin urmare,
satelitul trebuie impus sd se roteascd cu aproximativ doud rotatii pe orbitd (0:12 grad/s), ce
corespunde schimbrii directiei cAmpului magnetic al Pamantului. In general, logica algoritmului
B-Dot genereaza un moment magnetic pentru fiecare axa a satelitului, al carui semn este opus celui
al ratei de modificare a campului magnetic masurat pe axa respectiva. Prin urmare, cuplul generat

va scadea rotatia satelitului.
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Exista o diversitate de algoritmi de control B-Dot, Tnsa s-a decis a fi aplicat cel mai des
utilizat, care realizeazd legea de control proportionald cu un moment de control magnetic al
magnetorquer-ului, formula (3.5). Cuplul rezultat este produsul vectorial al momentului de control

magnetic al magnetorquer-ului si campul magnetic extern:

T —17VI' Bearth

Astfel, juu = -KBx activeaza cuplurile magnetice de-a lungul axei X a corpului pentru a amortiza
componentele Y si Z ale vitezei unghiulare.

Pentru un caz simplu de rotire n jurul unei axe verticale, functionalitatea controlerului B-
Dot este reprezentatd in figura 4.5.

Se presupune ca satelitul se roteste in jurul axei Z a unui cadru de referinta fix in sensul
acelor de ceasornic, vazut de sus, Tn timp ce vectorul cAmpului magnetic este fixat in planul X-Y.
Momentul magnetic produs al controlerului va fi astfel, incat cuplul rezultat este Tntotdeauna de-a
lungul axei Z pozitive si astfel incetineste rotatia in sensul acelor de ceasornic. In functie de viteza
de schimbare a cdmpului magnetic, directia curentului prin bobina magnetica va fi modificata
pentru a genera momentul magnetic necesar. in schimb, un curent constant in directia vectorului
de curgere si astfel un moment magnetic produs constant ar accelera si decelera in mod egal

sistemul tard efect net asupra energiei de rotatie.

000002

0 00002
250.000 500.000 750.000 1 000,000 1.250000 1.500.000

a)
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Fig. 4.5. Rezultatele verificarii prin simulare a algoritmului B-Dot [19]
a) variatia cAmpului magnetic al Pamantului;
b) variatia campului magnetic generat de magnetorquer-i;
¢) momentul cAmpului magnetic rezultant;
d) viteza unghiulara a satelitului (pe axa 2).

Algoritmul B-Dot de combatere a rostogolirii a fost verificat prin simulare cu ajutorul

platformei MatLab Tn diverse conditii: axe de rotire si valori ale vitezelor unghiulare.
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4.1.4 Algoritmul de control atitudine al nanosatelitului

Controlul atitudinii nanosatelitului prezinta reorientarea pozitiei actuale a nanosatelitului
catre alta pozitie solicitata (de referintd). Dat fiind faptul ca atat camera de luat vederi, cat si antena
sunt plasate pe suprafata Z+, exista doar o pozitie de referinta - suprafata Z+ sa fie orientata spre
suprafata terestrd, adica spre directia "Nadir”. Schema controlului atitudinii este reprezentata n
figura 4.6 si constd Tn controlul iterativ al cAmpului magnetic generat de magnetorquer-i in scopul
orientarii suprafetei Z+ cdtre Nadir, daca pozitia curentd a suprafetei Z+ difera de Nadir pe
perioada stabilita pentru controlul atitudinii. S-a elaborat algoritmul de control atitudine
reprezentat in figura 4.7. in baza algoritmului se realizeaza urmatoarele: se stabileste pozitia
solicitata (de referintd), in cazul particular, cand suprafata Z+ sa fie orientata spre directia "Nadir”,
apoi se determind pozitia nanosatelitului la momentul curent in baza senzorilor ADCS:
magnetometrelor, accelerometrelor, microgiroscoapelor si celor solari, se activeaza modulul de

determinare a atitudinii curente.

Accelerometre cu

3axe 150 _
Magnetorquer
100
Magnetometre cu .
3 ti  50.
axe B
MCU
Magnetorquer E O
-50

Microg roscoa pe
-100

-150

Senzor 20

de Soare

Rezultatul actionarii

I§ s -=&q)rS

Fig. 4.6. Schema controlului cuplului magnetic al magnetorquer-ilor
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Initializare modul control atitudine

Stabilirea perioadei de activitate a

controlului atitudinii Ta

f

Setarea pozitiei de referinta a satelitului:

{Xa, YO, ZG default: Z+ —» Nadir

~

1
Determinarea pozitiei curent”™

a satelitului {X]j, Yj, 2}

1
Calculul abaterii de la pozitia de referinta

£={Xi, Y., Zi} - {X0i Yo, Zo}

J

Calculul valonilor de actionare in conformitate

cu legitatea de reglare liniarda FIO pentru fiecare

magnetorqer: PWMXx, PWMYy,PW Mz

1
Actionarea fiecarui magnetorqger pe intervalul

de reglare tr, generand curenti proportionali cu:

PWMx,PWMy,PWMz

Initializare modul control atitudine

Fig. 4.7. Algoritmul de control atitudine al nanosatelitului TUMnanoSAT

Se verifica daca atitudinea curenta diferd de cea de referintd. in astfel de caz, se apeleaza
procedura de calcul pentru actionarea fiecarui magnetorquer aparte, aplicand legitatea de reglare

liniard PID [99].
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Fig. 4.8. Exemplu de verificare prin simulare a algoritmului de control atitudine:
a) campul magnetic de referinta al Terrei;
b) campul magnetic curent al Terrei;
¢) pozitia de referinta a soarelui;
d) pozitia curenta a soarelui;
e) viteza unghiulara a satelitului;
f) stabilitatea procesului de control.

Urmeaza actionarea magnetorquerilor pe durata intervalului de reglare, t, De reguld, e un
interval scurt, de 2-5 secunde, apoi se repetad algoritmul pana se atinge scopul, adica suprafata Z+
sa fie orientatd spre suprafata terestra.

Algoritmul de control atitudine a fost verificat prin simulare pe platforma MatLab in
diverse conditii: axe de rotire si valori ale pozitiilor initiale. Un exemplu de rezultate la aplicarea
algoritmului decontrol atitudine este reprezentat in figura 4.8, care reflecta modificarea pozitiei
initiale a satelitului (in pozitiile suprafetelor X, Y, Z fatd de soare) spre pozitia de referinta, urmata

de diminuarea vitezei unghiulare a satelitului cu ajutorul momentului: cAmpul magnetic rezultant
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al interactiunii cAmpului magnetic generat de magnetorquer-i cu campul magnetic al Terrei [2],

[23], [24].

4.15 Colectarea datelor senzorilor ADCS

in misiunea curenta a nanosatelituluiTUMnanoSAT s-au aplicat algoritmii de combatere a
rostogolirii satelitului, B-Dot si control atitudine, care asigurd precizie si vitezd micd de
orientare/stabilizare, dar care, totusi satisfac cerintele curente. Tn scopul elaborarii algoritmilor de
combatere a rostogolirii satelitului si control atitudine pentru viitoarele misiuni, s-a implementat
toatd gama de senzori ADCS cu precizie si reactie performante pentru a achizitiona datele acestora,
pentru a le transmite la statia terestra si pentru simularea atitudinii nanosatelitului Tn conditii de
laborator. Procesul aplicativ de control atitudine contine un modul de achizitie a datelor senzorilor
si stocarea lor Tn memoria permanentd in fisiere pentru fiecare orbitd. Exemplu de achizitie si

stocare a datelor microgiroscoapelor este reprezentat in figura 4.9.

Achizite date

Subprocesui
ADCS .
control drivere
status_t ADIS16265_Init(uint8_t Panel)
Initializes ADIS16265 gyroscope fora specific panel.
param[in]uint8_t Panel - panel identifier
_Oaram[out]-returnSEN_5UCCESS or SENERROR
status_t ADIS16265_GetAxesRate(AxesRaw_t* buff)
Calculates the current ADIS1G265 gyroscope cartesian
differential vector raw value.
param[in]-param[out)AxesRaw_t*  buff cartesian
differential vector raw (16 -bit integer, uncalibrated) value
output - intl6_t {AX1SX, AXISY, AXIS_Z)
turnSENSUCCESS or SEN ERROR
Date ADCS,
Telemetrie & balizi status_t ADIS16265_GetAxesAng!e(AxesRaw_t* buff)
Calculates the current ADIS16265 gyroscope polar (angular)
‘erential vector raw value..
param[in]-param[out]AxesRaw_t*  buff -  cartesian
‘erential vector raw (16-bit integer, uncalibrated) value
itput - intl6_t (AX1S_X, AXIS_Y, AXIS_Z)
returnSEN SUCCESS or SEN ERROR
status_t ADIS16265_GetTemperature(Temperature_t*
tmp)
Calculates the current ADIS16265 gyroscope temperature
3D gradient value
param[in]-param[out]Temperature_t* tmp - temperature
3D gradient value output - intl6_t {TempX, Temp_Y,
Temp_2)
returnSEN_SUCCESS or SEN_ERROR
T, timpul T, timpul

Fig. 49. Schema de achizitie si colectare date de la senzorii ADCS

4.2 Verificarea experimentala a controlului atitudinii satelitilor Tn cAmp magnetic

Controlul atitudinii nanosatelitilor necesitd argumentare teoretica, verificare prin simulare
si experimentare reald Tn conditii similare celor spatiale. Tn acest compartiment se va prezenta
sistemul triaxial magnetic, care a fost elaborat la Centrul National Tehnologii Spatiale (CNTS) din
cadrul UTM cu participarea nemijlocitd a autorului si metodica de testare experimentalda a

controlului atitudinii nanosatelitilor.
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Sistemul triaxial cu bobine Helmholtz functioneaza in baza legii Biot-Savart, care reflectd
magnitudinea si vectorul cdmpului magnetic Tn dependenta de curentul Tn bobine si parametrii ei

constructivi:

Ho 1dL xr
4nr3

dB (4.2)

unde B este intensitatea cAmpului magnetic madsurat in Tesla (7), 7 este curentul prin bobina, r este
raza bobinei, h este vectorul de pozitie fata de curent si po este permeabilitatea spatiului liber (4n
*10" NA'). Legea stipuleaza ca curentul printr-un fir este direct proportional cu campul magnetic

pe care il produce (figura 4.10).

Fig. 4.10. Legea Biot-Savart aplicata curentului printr-un fir

n cazul, cand se formeaza o bobind intr-o forma patratd, se poate genera un camp magnetic
cu intensitatea cAmpului magnetic maxim Tn centru. Astfel, cAmpul magnetic al unei bobine este

descris prin formula (4.3).

B = miR2 . (4.3)
2(i?3+x2)2

unde R este raza bobinei si x este distanta dintre axa bobinei si raza. ModificaAnd numarul de spire
ale firului Tn bobina si curentul prin fir, este posibil de a controla valoarea si directia vectorului
campului magnetic. in plus, combinand doud bobine pe aceeasi axa, numite pereche de bobine
Helmholtz [61], [103], este posibil de a controla cAmpul magnetic intr-un volum de-a lungul acelei

axe, asa cum se aratd in figura 4.11 [53].
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Fig. 4.11. Uniformitatea campului magnetic tntre doua bobine

Prin urmare, pentru cdmpul magnetic produs in centrul a doud bobine adiacente de-a lungul

axei X, ecuatia (4.3) se va transforma astfel (formula 4.4):

BO) = (4.4)
unde n este numarul de spire si/ este curentul din firul bobinei. Desi bobinele circulare produc cel
mai uniform cdmp magnetic, au fost propuse bobinele patrate, care sunt mai usor de realizat pentru
aplicatia mentionata [69]. Tinand cont de constructia simulatorului propus, formula (4.5) reflecta

dependenta intensitatii cAmpului magnetic:

B(/Xg =2 T “(-Z--d)2+ ald (z-d)2+2a2 * [(z+d)2+a]V(z+d)z+2a2 ). (4.5)

unde: a este lungimea laterald a bobinelor pétrate, d este distanta dintre bobine, n este numarul
de spire in bobind, iar / este curentul care trece prin spire. Formula (4.5) este utilizatd pentru
modelarea campului magnetic pe trei axe ale standului magnetic cu bobine Helmholtz [13].
Simulatorul magnetic, elaborat la Centrul National Tehnologii Spatiale (CNTS) din cadrul UTM,
este prezentat in figura 4.12. Contine trei perechi de bobine amplasate ortogonal pe toate 3 axe,

alimentate de surse de alimentare programabile individuale, sistem de comanda si monitorizare.
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Fig. 4.12. Simulatorul triaxial cu bobine Helmholtz realizat la Centrul National de
Tehnologii Spatiale, UTM

Scopul elaboréarii simulatorului magnetic este automatizarea experimentelor de testare a
controlului atitudinii nanosatelitilor in conditii similare celor de pe orbitd [12]. Pentru atingerea

scopului, s-au stabilit urmatoarele cerinte, care apoi s-au implementat Tn acest sistem [101]:

- algoritmul de determinare si control al atitudinii trebuie realizat pe nanosatelit tip

CubeSat;
- standul magnetic trebuie sa permita testarea CubeSat-ului de diferite dimensiuni;

- simulatorul triaxial trebuie sa genereze cdmp magnetic uniform Tntr-un volum de

aproximativ 2x10"3 m3pentru a cuprinde toatd gama de nanosateliti;

- simulatorul triaxial trebuie sa poata reproduce un camp magnetic Tn mod dinamic similar

celui de pe orbité;
- campul magnetic local trebuie sa fi compensat de cAmpul magnetic generat;
- intensitatea cAmpului magnetic generat de simulatorul triaxial trebuie sa fie suficientd
pentru acoperirea valorilor cAmpului magnetic de pe orbita LEO;
- sa permita calibrarea magnetometrelor, inclusiv celor de pe bordul nanosatelitului.
Caurmare a cerintelor impuse, s-a elaborat schema sistemului de monitorizare si comanda

a simulatorului, prezentata Tn figura 4.13.
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programabil) (bobine Helmholtz)

Fig. 4.13. Schema functionala a sistemului de monitorizare si comanda a simulatorului magnetic
triaxial cu bobine Helmholtz realizat la CNTS [15]

Blocul de alimentare electrica cu 3 canale, care este programabil, are capacitatea de a varia
valoarea si directia curentului continuu, pentru fiecare pereche de bobine Tn mod independent.
Modul de variere a curentului este impus de algoritmul realizat pe microcontrolerul de comanda,
care, la randul sau, obtine valorile cAmpului magnetic pentru fiecare punct al orbitei de la server
[107].

Pentru a asigura functionarea in timp real, s-a introdus un microcontroler suplimentar

pentru achizitia datelor de la obiectul cercetat (nanosatelit).

apeLvgt

- automatizarea experimentelor de calibrare si testare a senzorilor dispozitivelor de

cercetare;

- masurarea eficientd a efectelor electronicii satelitilor asupra achizitiei datelor

magnetometrelor, permitand filtrarea zgomotului intern;

- testarea si verificarea caracteristicii subsistemului de control atitudine a nanosatelitilor;
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— testarea algoritmilor de control (ADCS) prin achizitia de date si prelucrarea datelor
experimentale.

De mentionat ca experimentele pe simulatorul magnetic se pot realiza in mod static, care
necesitd reproducerea vectorului cdmpului magnetic ”punctual”, de asemenea Tn mod dinamic —
reproducerea vectorului campului magnetic si vectorului de directie in timp real similar campului
magnetic terestru pe o orbitd sau portiune de orbita. In acest caz in calitate de date initiale serveste
un set de date cu valorile vectorului campului magnetic pentru fiecare punct al orbitei. Aceste date

sunt stocate intr-un fisier.
4.2.1 Validarea simulatorului magnetic triaxial Helmholtz

Pentru controlul simulatorului triaxial Helmholtz s-a dezvoltat o componenta software care
permite valorificarea urmatoarelor particularitati ale sistemului de simulare, si anume:

1. Posibilitatea setarii unui cdmp magnetic stationar pe toate 3 axe, agsa cum este prezentat
in figura 4.15.

2. Posibilitatea compensarii campului geomagnetic.

3. Vizualizarea interactiva a datelor de pe magnetometru.

+

Vizualizarea interactiva a vectorului intensitatii magnetice sumare.

wn

Posibilitatea credrii unui camp magnetic rotational.

6. Posibilitatea simularii unei orbite sau portiuni de orbita prin citirea datelor dintr-un fisier
generat dupa modelul IGRF.

Algoritmul general de functionare a componentei software este prezentat in figura 4.14.

Interfata graficd de interactiune cu utilizatorul este prezentatd in figura 4.15. in partea de
jos a interfetei grafice este prezentat modelul sistemului triaxial si bobinele actionate, cat si
valoarea cAmpului magnetic rezultat. In partea de sus sunt regimurile posibile cu stabilirea unui
camp stationar, rotativ sau cu citirea din figier, iar in partea dreapta sunt prezentate datele obtinute
de la magnetometru cu posibilitatea de compensare curenta si compensarea campului geomagnetic

local.
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Fig. 4.14. Algoritmul general de functionare a simulatorului magnetic triaxial
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Hefmholtz

TRIAXIAL GEOMAGNETIC SIMULATOR

Stationary Field Rotational Magnetic Field Read From File Magnetometer Data
X Axis: 36.83
Xaxis: 36.13
YAXis: -1323
Z Axis: -34.72
Y axis: -13.74

Offset Magnetometer

Geomagnetic compensation

Z axis: -34.58
System Log
Generate Stop
Helmholtz Cage Magnetic Vector Visualization
Clear log

Fig. 4.15. Structura platformei de acordare fuzzy a regulatoarelor PID

Parametrii care descriu simulatorul triaxial (dimensiunile ramelor, numarul de spire,

coeficientii necesari) au fost specificati Tn setarile aplicatiei, prezentate Tn figura 4.16.

| # Frame parameters
self.frame_turns = 80 # Number of turns on each frame
# Cage center point

self.center_point = {

'x ‘10,
V:o,
‘z’: 0

}

# Frames dimensions (side length)
self.frames_side_length = {

‘X ' 143,
V : 150,
'z’ 136

}
# Franc offsets from center point (used for drawing purposes)
self.frames_offsets = {

'x': 72/ 2,
V:7572,
'z 78/ 2

}

self.k_coefficients = [
(4 * mu 0/ (pi * self.frames_side_length[axis] / 200 *
(1 + 0.5 ** 2)*(math.sqrt(2 + 8.5 ** 0)) * le6>
for axis in ('x'j 'y, 1z°)

]

Fig. 4.16. Setarile aplicatiei cu parametrii simulatorului triaxial

Sistemul magnetic triaxial Helmholtz dezvoltat si realizat ofera posibilitatea de a varia

mediul magnetic si conform citirii dintr-un fisier. In mod perfect, acest fisier ar trebui sa contina
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descrierea completd a unei orbite cu componentele pe toate cele 3 axe. Exista o multitudine de
magnetice. De exemplu se poate de folosit modelul Orbit Propagator din Simulink sau Satellite
Toolkit de la AGI.
oferd. Astfel Tn cadrul acestui software este prezentd componenta SEET (AER’s Space
Environment and Effects Tool). Componenta SEET permite o modelare completd a mediului
spatial, folosind urmatoarele module:

- Modulul cdmp magnetic - permite simularea componentelor de intensitate magnetica
pe toate axele in diferite scenarii orbitale.

- Modulul South Atlantic Anomaly - permite simularea fluxurilor de radiatie pentru un

satelit care traverseaza anomalia sud-atlantica.

- Modulul radiatie - permite simularea fluxurilor de particule ionizante si non-ionizante
experimentate de cdtre un satelit pe parcursul orbitei sale.

Modulul cadmp magnetic s-a folosit puntru simularea componentelor de intensitate
magnetica in diferite scenarii orbitale.

in vederea obtinerii unor date cat mai aproape de cele de adevar, au fost folosite datele
TLE (Two Lines Element) care descriu componentele orbitale ale unui vehicul spatial. A fost ales
drept exemplu Statia Spatiald Internationald, de la bordul cdreia se lanseaza multi sateliti de tip

CubeSat. in figura 4.17 este prezentatd orbita obiectului spatial selectat.

Fig. 4.17. Simularea orbitei ISS in vederea obtinerii componentelor magnetice
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Din componenta SEET, s-a realizat simularea intensitatilor geomagnetice la care este supus
satelitul, sau in cazul prezent - Statia Spatiala Internationald. Modelul folosit pentru simularea

componentelor magnetice este cel de IGRF, figura 4.18.

ject._» a x id Basic A Magnetic Field Model
W ] * . Orbit ViamField 1crr
Attitude
dE*Scenario2 Pass Break Externai Field None v
0*iss- Mass IGRF Update Rate 1day 9
OlfSat_ Eclipse Bodies
O X tie--. Referer\}cel| Soutti Altantic Anomaly (SAA)
Jrill_ ..

Fig. 4.18. Modelul IGRF in vederea simuldrii componentelor magnetice ale satelitului

Un alt aspect important in cadrul simuldrii este sistemul de referintd. Pentru simularea
curentd s-a optat pentru sistemul de referintd in cadrul ECI - sistemul de referinta terestru inertial.
Perioada de discreditate a fost setatd la un minut. Tn urma ruldrii simuldrii prin prisma conditiilor
de intrare specificate, STK genereaza un raport cu componentele intensitatilor magnetice pe toate

cele 3 axe, asa cum este prezentat in figura 4.19.

B Field - ECI x (nT) B Field ECI y (nT) B Field - ECI x (nT)
6.427e+03 -2.479e+04 -2.697e+04
4.784e+03 -2.677e+04 -2.423e+04
3.251e+03 -2.833e+04 -2.122e+04
1.039e+03 -2.947e+04 -1.802e+04
5.527e+02 -3.021e+04 -1.4 6Be+04
-5.986e+02 -3.057e+04 -1.124e+04
-1.601e+03 -3.055e+04 -7.702e+03
-2.431e+03 -3.013e+04 -4.097e+03
-3.062e+03 -2.930e+04 -4 .522e+02
-3.465e+03 -2.804e+04 3.183e+03
-3.616e+03 -2.634e+04 6.745e+03
-3.497e+03 -2.419e+04 1.016e+04
-3.101e+03 -2.161e+04 1.334e+04
-2.429e+03 -1.864e+04 1.622e+04
-1.490e+03 -1.531e+04 1.871e+04
-3.005e+02 -1.167e+04 2.077e+04
1.121e+03 -7.771e+03 2.231*+04
2.751e+03 -3.690e+03 2.329e+04
4.560*+03 5.013e+02 2.367e+04

Fig. 4.19. Valoarea intensitatii componentelor magnetice pe 3 axe
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Pentru o validare mai precisa a simulatorului dezvoltat, s-a realizat scenariul de o singura
orbitare, in vederea obtinerii mai multor date cu o discreditate mai mare. Rezultatele simularii pe

0 orbita sunt prezentate in figura 4.20.

Fig. 4.20. Valoarea intensitatii componentelor magnetice pe 3 axe pentru o singura orbita

Aceste date au fost ulterior exportate Tn un fisier, care a servit drept date de intrare pentru
simulatorul triaxial descris mai sus. In cadrul setérilor initiale ale platformei s-a realizat
compresarea cAmpului local geomagnetic si s-a efectuat calibrarea magnetometrului din sistem.

Pentru o vizualizare, in figura 4.21 este prezentat modelul IGRF simulat si datele

nemijlocite masurate de catre magnetometru.

Simularea componentelor magnetice pe o orbita in simulatorul Helmhotlz

Fig. 4.21. Comparatia dintre modelul IGRF si cAmpul magnetic simulat
Rezultatele preliminare demonstreaza cd simulatorul triaxial, proiectat si dezvoltat in

cadrul Centrului Tehnologii Spatiale UTM, poate fi folosit pentru testarea si verificarea

109



algoritmilor de control al atitudinii satelitilor, cat si pentru calibrarea magnetometrelor care ulterior

for fi amplasate In subsistemul ADCS al satelitului.

4.3 Platforma de acordare a regulatoarelor PID prin metoda Fuzzy

Dupa cum s-a mentionat in capitolul 3, regulatoarele PID pot functiona intr-un mod optim,
care asigura criteriul de optimizare: perioadd minima de stabilizare a procesului reglat si minim de
erori de abatere de la valoarea de referintd. De asemenea s-a prezentat c¢d functionarea in mod
optim este mai mult o exceptie din cauza a multor factori aleatorii, care influenteaza procesul supus
reglarii. Din aceste motive sunt elaborate diverse metode de acordare a regulatoarelor PID.
Procedura de acordare este dificila in cazul proceselor care nu pot fi temporar oprite. O situatie
mai dificild este procedura de acordare a regulatoarelor PID pentru controlul atitudinii
nanosatelitilor: in conditii de laborator in perioada de prelansare e posibil doar o acordare
necesara acordarea regulatoarelor PID in timpul zborului pe orbitd [9], atat pentru subsistemul
inertial, cat si pentru subsistemul magnetic.

In continuare este prezentati platforma de acordare a regulatoarelor PID bazatd pe metoda
fuzzy, figura 4.22. A fost propusa aceastd metoda din cauza ca ea reflectd un algoritm euristic si
care permite antrenarea mai multor experti in domeniu pentru instruirea controlerului fuzzy.
Analizand si alte abordari, s-a stabilit cd se necesitd multe interventii in procesul reglat pentru a

determina performantele regulatorului PID. [5], [49], [95].
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Fig. 4.22. Structura de acordare a regulatorului fuzzy

Platforma de acordare fuzzy a regulatoarelor PID are doud componente de baza:

- controlerul fuzzy, care analizeazd caracteristicile regulatorului PID si determina
parametrii regulatorului, ce necesitd acordare si Tn ce masura;

- aplicatiile de instruire a controlerului Fuzzy prin intermediul carora expertii in domeniu
creaza functiile de apartenentd pentru fuzificarea/defuzificarea parametrilor regulatorului PID,
elaboreaza baza de reguli de productie fuzzy, care formeaza "inteligenta” controlerului in luarea
deciziilor.

Regulatorul fuzzy functioneaza dupd urmatorul algoritm general tipic:

1. Subsistemul de comunicare cu nanosatelitul transmite comenzi, cu care se solicitd
caracteristicile regulatorului nominalizat din controlul atitudinii nanosatelitului.

2. Valorile numerice ale caracteristicilor regulatorului se transformé&in valori fuzzy in baza
functiilor de apartenenta individualizate pentru fiecare din ele.

3. Motorul/mecanismul de luarea a deciziilor selecteaza din baza de reguli fuzzy pe acele
asociate cu caracteristicile regulatorului PID si determina valorile fuzzy ale parametrilor de iesire,
care vor produce acordarea regulatorului.

4. Valorile fuzzy ale parametrilor de iesire sunt transformate in valori numerice/cantitative.



5. Subsistemul de comunicare transmite lista de parametri de acord a regulatoarelor PID.

In continuare se vor prezenta laturile specifice ale acestei platforme: subsistemul de
comunicare; aplicatiile pentru crearea functiillor de apartenentd pentru etapele de
fuzificare/defuzificare si creare a bazei de reguli fuzzy decizionale.

Proiectarea regulatorului fuzzy implica elaborarea unui algoritm euristic de acordare a
regulatorului, unde se reflectd experienta umana in gestionarea acestor procese. Proiectarea

implicd mai multe faze de dezvoltare, cu accent pe cele mai semnificative:

— investigarea procedurilor de acordare a procesului de reglare pentru evaluarea
comportamentului acestuia in urma schimbarii variabilelor de intrare si perturbatiilor;

— alegerea unei scheme de acordare a controlerelor PID utilizand tehnici de control fuzzy;

— identificarea variabilelor de intrare, iesire si a domeniilor de valori;

— definirea variabilelor lingvistice asociate cu mdrimile de intrare si iesire ale
controlerelor fuzzy, precum si definirea functiilor de apartenenta;

— alcdtuirea unei baze de reguli care stabileste legaturile intre premise si decizii, n
conformitate cu descrierea lingvisticd a comportamentului regulatorului;

— simularea pe calculator a sistemului cu regulatorul fuzzy in scopul optimizarii
parametrilor lui.

In continuare se di un exemplu de proiectare a controlului fuzzy de acordare a
regulatoarelor PID.

Una din cele mai importante aplicatii in teoria fuzzy este controlul fuzzy care aplica direct
regulile fuzzy.

Utilizand procedeul lui Mamdani [70], se realizeaza urmatoarele etape:

— fuzificarea — alcdtuirea functiilor de apartenentd ce descriu in termeni fuzzy variabilele
de intrare;

— defuzificarea — stabilirea metodei de schimbare a valorilor fuzzy 1n rezultate reale;

— crearea bazei de reguli, in baza carora sunt luate deciziile.

Dupa cum s-a mentionat in capitolul I1I, procedura de acordare a regulatoarelor PID consta
in stabilirea parametrilor regulatorului in functie de analiza ”comportamentului/eficientei” lui,
influentat de factori perturbati si care se prezinta prin :

— eroarea procesului (abaterea de la valoarea de referintd), [%];

— perioada de stabilizare a procesului, [sec];

— intervalul de reglare, [sec];
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— gradient de gravitatie (variatia fortei de gravitatie cu 1/r2), [N];

— forta de frecare aerodinamica, [ kg/m3];

— momente magnetice (nava — dipol in magnetosfera) [N];

— momente induse de radiatia solard, [N];

— momente interne (deplasarea diverselor componente mobile), [N];

— momente la eliberarea de substante (trustere), [N].

In mod similar, procedura de acordare a regulatoarelor PID consta in stabilirea parametrilor
de acord ai lui, care se prezinta prin :

— parametrul de proportionalitate, KP;

— parametrul de integrare, 77 [sec];

— parametrul de derivare, KD [sec];

— constanta de timp a filtrului, 7FD [sec];

— coeficientul de transfer al obiectului, Kob;

— constanta de timp, 7ob/ [sec];

— constanta de timp, 70b2 [sec];

— curata de retinere, Tdelay [sec].

O problema speciala tine de alegerea functiilor de apartenenta a acestor caracteristici [2],
[127]. Reiesind din analiza procesului cercetat, s-au analizat aceste caracteristici pentru a le fi
atribuita fiecarei o functie de apartenentd. Tinand cont de sursele informationale si experienta
autorului, s-a propus spre analiza doar functiile triunghiulare si trapezoidale, care sunt descrise in
continuare.

Functia triunghiulara se foloseste pentru variabilele critice, atat pentru variabilele de intrare
, cat si de iesire:

0,if x <a;

xX—a .
Jfa<x<c;
—a

C
ul(x,a,b, C) = b —x
b_c,ifc<x<b;

0,if x = b.

S-a optat pentru implementarea functiilor de apartenentd trapezoidale, care pot acoperi
acelasi interval de valori ca si cele triunghiulare. Cu toate ca functiile de apartenentd de forma
triunghiular sunt cel mai des utilizate. In general, se considerd ca forma in sine nu este intr-atat

de importantd ca numarul si pozitionarea curbelor. Pentru asigurarea acoperirii adecvate a
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intervalului necesar valorilor de intrare, s-a propus utilizarea functiilor de apartenenta trapezoidale

cu 7 segmente. In forma lor analiticd, acestea sunt definite in felul urmator:

Xp — Xg Xp — Xg . Xp — Xg Xp — Xg
(xi—xa)/( > "7 10 ) lfxi<( > " 10 )
Xy — X Xy — X Xy — X Xy — X
1, if b2 a b10 a SxiS b2 a+ b10 a;
Xp — X Xp — X i Xp — X Xp — X
(0 —x) /(F5= =) if 1 < (B )

0, in alte cazuri,

R(x;) = <

’

unde (xp» — x,) reprezintd domeniul variabilelor lingvistice, iar constantele 2 si 10 reprezinta in
cazul dat raportul bazelor trapezului, care pot fi modificate la necesitate.

Segmentarea functiilor de apartenentd are mare influenta la calitatea reglarii, dar, pe de alta
parte, poate diminua reactia regulatorului. S-a stabilit experimental cd cu sapte segmente este
posibil de a acoperi adecvat intervalul necesar al variabilelor. Deci, s-a propus segmentarea
variabilelor de intrare si iesire in 7 segmente echivalente, desi ar fi posibile si mici abateri.

Prin urmare, avand 1n vedere cd toate caracteristicile sunt cantitative, s-a propus de aplicat
sapte variabile lingvistice cu expresie cantitativd: N4 — redus prea mult; N3 — redus mult; N2 —
redus mediu; N1 — redus putin, Z — norma; P1 — surplus mic; P2 — surplus mediu; P3 — surplus
mare; P4 — surplus prea mare.

Pentru crearea automatizatd a functiilor de apartenentd, au fost realizate doud aplicatii
similare: una pentru fuzzificarea caracteristicilor de intrare, alta pentru defuzificarea parametrilor
de iesire a controlerului fuzzy. Pentru crearea lor se va selecta caracteristica/parametrul de iesire,
apoi in calitate de date initiale se introduce domeniul de valori ale variabilelor (caracteristicilor de
intrare si parametrilor de iesire), numarul de segmentare egal cu 7, raportul bazelor functiei
trapezoidale, Tn cazul dat s-a aplicat 2 si 10. Se vor calcula valorile limitelor sus b si jos a, de
asemenea si centrul C al fiecarei variabile lingvistice, inclusiv pentru variabilele extreme: N3, P3.

Datele initiale pentru calculul functiilor de apartenentd sunt prezentate in tabelul 4.1.
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Tabelul 4.1. Datele initiale pentru calculul functiilor de apartenenta

Domeniul de valori al variabilei

U Vmin 5,00 Vmax 450,00

e ’_Sﬁ ?4; Xa 26,19 TerA 42,38

R} ? f(|(\/| Xb 132,14 TerB 63,57

> seg 74,17 p.seg 31,79
Variabila/poz C a b

N3 5,00 5,00 57,98

2 N2 79,17 26,19 132,14

:;;2 N1 153,33 100,36 206,31

a z 227,50 174,52 280,48

a PI 301,67 248,69 354,64

3 P2 375,83 322,86 428,81

P3 450,00 397,02 450,00

in baza acestor date se calculeaza toate valorile functiilor de apartenentd pentru fuzificarea
caracteristicilor de intrare si defuzificare a parametrilor de iesire din anexele 2 si 3, apoi se

genereaza prezentarea graficd a acestora prezentata in figurile 4.23, 4.24.

Functia de apartenenta la fuzificare

Fig. 4.23. Prezentarea grafica a functiilor de apartenenta la fuzificarea variabilei - perioada
de stabilizare a procesului, P [sec]
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Functiiile de apartenenta la defuzzificare

Fig. 4.24. Prezentarea graficd a functiilor de apartenenta la defuzificarea parametrului
coeficientul derivatei, KD [sec]

Dupé calcularea tuturor functiilor de apartenentd, atat pentru fuzificare, cat si pentru
defuzificare, se insereaza tot setul de valori Tn componentele respective ale controlerului fuzzy.

Algoritmul controlerului fuzzy este un algoritm euristic in care deciziile se iau Tn baza
regulilor activate dintr-o baza de cunostinte creatd de experti in domeniu, se iau in consideratie
starile procesului si reguli de productie corespunzatoare pentru luarea deciziilor:

a) daca eroarea procesului (abaterea de la valoarea de referintd) este foarte mare, de stabilit
coeficient de amplificare, KP, la nivel foarte mic. Regula de productie fuzzy este in forma
compacta:

IF &, is "P3") THEN (KP set ""N3")

si Tn forma larga:

IF (Eroareaprocesului (abaterea de la valoarea de referinta) 1S Surplusprea mare)
THEN (Coeficient de amplificare, KP SET Redusprea mult) //ExpertA {}.
b) daca Intervalul de reglare - T este mare, de stabilit constanta de integrare, Ti, la nivel mare.

Regula de productie fuzzy este in forma compacta:

IF (T, is "P2") THEN (Tiis "P2")
si in forma larga:
IF (Intervalul de reglare IS Surplus mare) THEN (Constanta de integrare SET
Surplus mare) // ExpertA { }.

Seturile de reguli fuzzy pot avea cateva antecedente care sunt combinate utilizdnd

operatorii fuzzy: AND, OR si NOT, desi definitiile acestora pot varia. Operatorul AND, intr-o

definitie, utilizeaza greutatea minima a tuturor antecedentelor, in timp ce operatorul OR foloseste
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valoarea maximala si operatorul NOT, pentru obtinerea functiei "complementare", este definit ca
diferenta dintre 1 si functia de apartenentd. De exemplu, Regula de productie fuzzy este in forma

compacta:

IF (gp is "P3") AND (T;is "N2") THEN (KP set "N3")
si in forma larga:
IF (Eroarea procesului (abaterea de la valoarea de referintd) is Surplus prea mare)
AND (Intervalul de reglare is Surplus mare) THEN (Coeficient de amplificare, KP set Redus
mult) // ExpertA{ }.

Dupa generarea tuturor regulilor de producere fuzzy, se insereaza tot setul de valori in baza
de reguli ale regulatorului fuzzy.

O laturd importantd a regulatorului fuzzy este procesul decizional care se numeste
inferenta a motorului decizional. Procesul de luare a deciziilor/inferentd este realizat in baza
datelor fuzificate, prin evaluarea bazei de reguli pentru obtinerea unei decizii sau concluzii fuzzy.
De regula, intr-un moment dat, pot sé fie aplicate una sau mai multe reguli de producere active la
evaluarea bazei de date. In cazul unei reguli, solutia este simpla: valoarea parametrului de iesire
este strict prescrisd de functia de apartenentd la defuzificare, iar, in cazul mai multor reguli active
concomitent, trebuie de tinut cont de valorile tuturor parametrilor de iesire prescrise de functiile
de apartenentd la defuzificare implicate.

Existd mai multe metode de solutionare a acestei probleme [70]. Efectudnd analiza
surselor, s-a constatat cd metoda cea mai des utilizatd si mai eficientd este metoda deductiet MIN-
MAX, unde valoarea de adevar a premiselor genereaza functia de apartenenta a variabilei de iesire,
iar decizia fuzzy rezultatd din modulul de inferentd este complexd, deoarece reflectd combinatiile
multimilor fuzzy care au grade limitate de apartenenta.

Modulul de inferentd are rolul de generare a unei singure valori reale, ce reprezintd
multimea fuzzy de iesire. Un controler sau partea hardware vor prelucra regulile, deoarece nu sunt
restrictii in timpul de reactie. In urma procesului de defuzificare a rezultatelor tuturor regulilor
activate, se obtine valoarea concretd, care poate fi determinatd prin doud metode: a) metoda
"Inédltime", care preia valoarea functiei de apartenentd cu cea mai mare contributie; b) metoda
centroidului, care este o metoda de defuzificare, in care "centrul de masa" al rezultatului determingd
valoarea concretd a variabilei de iesire.

Metoda inaltimii favorizeaza, in mod evident, regula cu cea mai mare valoare de iesire

[70], [102],
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nout ~ 2i=i th'U'/2j=i AU

Pe cand metoda centroidului favorizeaza regula cu productia celei mai mari suprafete, dar
“tine cont” de toate functiile de apartenentd la defuzificare. Din acest motiv, s-a aplicat metoda

centroidului. Un exemplu, care demonstreaza procedeul de inferentd "MIN-MAX" si defuzificare

prin metoda centroidului pentru un caz cu trei variabile de intrare "x", si "Z" si 0 variabila de
iesire se prezinta in figura 4.25.
Regula 1: IF x is A T hen K set N M
X
Regula 2: IFy is B T hen K set NP
\
Regula 3: IF z is C T hen KsetN
iesire =n

Fig. 4.25. Aplicarea procedeului de inferentd "MIN-MAX" si defuzificare prin metoda
centroidului
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Se prezintd un exemplu de acordare a regulatorului PID. Starea initiald este descrisa cu

urmatoarele date din tabelul 4.2.

Tabelul 4.2. Parametrii regulatorului PID neacordat

Modelarea procesului de reglare PID

Introducere coeficienti Regulator Introducere parametri Obiect

Coeficient de Coef. de transfer al

amplificare KP 15 obiectului Kob 2
Constantele

Constanta de integrare Ti 8 sec detimp Tobl 2 Tob2 3 sec

Coeficientul derivatei KD 1,05 sec Durata de retinere Tdelay 2 sec

Constanta de timp a Tipul

filtrului TFD 0,5 sec obiectului k 0 Static

Tipul

procesului 0 Var. Scop Durata procesului de reglare 45 sec

Caracteristica procesului de reglare va avea mari abateri de la valoarea de referintad si duratd

mare de stabilizare, ca exemplu figura 4.26.

Procesul de reglare

Fig. 4.26. Diagrama procesului in cazul regulatorului PID neacordat

Aplicand regula de producere pentru acordarea PID-ului:

IF (Eroarea procesului (abaterea de la valoarea de referintd), [%] IS Surplus prea mare)
AND (Perioada de stabilizare a procesuluii, [sec] IS Surplus mare) THEN (Coeficient de
amplificare, KP SET Redus mult),

Se va stabili urmatoarea stare a procesului cu datele din tabelul 4.3.
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Tabelul 4.3. Parametrii regulatorului PID acordat

Modelarea procesului de reglare PID

Introducere coeficienti Regulator Introducere parametri Obiect
Coeficient de
amplificare KP 0,75 Coef. de transl er al obiectului Kob 2
Constanta de
integrare Ti 8 sec Constantele de timp Tobl 2 Tob2 3 sec
Coeficientul
derivatei KD 1,05 sec Durata de retinere Tdelay 2  sec
Constanta de timp
a filtrului TFD 0,5 sec Tipul obiectului k 0 Static
Tipul procesului 0 Var. Scop Durata procesului de reglare 45 sec

Se observa cd procesul de control este stabil, cu minim de oscilatii, ce confirma

performanta regulatorului cu parametrii acordati din tabel 4.3.

4.4 Concluzii la capitolul 4

1. S-a prezentat algoritmul de control al atitudinii satelitului TUMnanoSAT, care a fost
proiectat si elaborat in cadrul programului de stat “Elaborarea si lansarea seriei de nanosateliti cu
misiuni de cercetare de pe statia spatiala internationald, monitorizarea, postoperarea lor si
promovarea tehnologiilor spatiale” la Centrul de Tehnologii Spatiale al UTM, cu participarea
nemijlocitd, in calitate de cercetator stiintific, a autorului prezentei teze de doctor.

2. Simulatorul triaxial de camp magnetic, elaborat in cadrul Centrului de Tehnologii

Spatiale al UTM, permite simularea cAmpului magnetic uniform in centrul sistemului triaxial intr-
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un volum de aproximativ 2x103 m?. Astfel, sistemul elaborat permite simularea cimpului
magnetic de pe o orbita selectata a satelitului pentru calibrarea magnetometrelor care sunt folosite
pentru masurarea cdmpului magnetic si cercetarea controlului satelitului prin magnetorquer-i.

3. Platforma de acordare a regulatoarelor PID prin metoda fuzzy permite acordarea
ulterioard a regulatorului PID in cazul unei durate mari de stabilizare, totodatd contribuie la
imbunatatirea performantei sistemului, daca in timpul procesului apar careva factori imprevizibili
care influenteaza performanta si nu au fost detectati la etapa de proiectare si testare.

4. Rezultatele experimentale de verificare a comportamentului nanosatelitului in
simulatorul de cdmp magnetic, sunt recomandate pentru dezvoltarea unei game largi de

nanosateliti.
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CONCLUZII GENERALE SI RECOMANDARI

In aceastd lucrare este realizati analiza situatiei in domeniul controlului atitudinii satelitilor
de tip CubeSat cu diverse misiuni satelitare. S-a constatat c nanosatelitii se folosesc Tn misiuni
atat educationale, cat si de cercetare. Un rol important in indeplinirea misiunilor il joaca sistemul
de control al atitudinii pentru a efectua manevrele necesare misiunilor si oprirea nanosatelitului
din migcarea necontrolatd generata de fortele externe care actioneaza asupra satelitului.

1. A fost efectuatd identificarea experimentald a unui model matematic care aproximeaza
dinamica motorului de curent continuu, iar regulatoarele PI si PID au fost acordate la modelul
obiectului obtinut folosind metoda gradului maximal de stabilitate si algoritmul genetic. S-a
determinat cd, la acordarea regulatoarelor PI si PID prin algoritmul genetic, s-au obtinut procese
tranzitorii cu o performantd mai buna in cazul ambelor regulatoare: 1) PI cu timpul de reglare 4,56
secunde, timpul de reglare este cu 50% mai mic; 2) PID timpul de reglare 2,5 secunde, la fel cu
50% mai mic. Dar, in cazul utilizarii metodei gradului maximal de stabilitate, sistemul automat
are o robustete mai mare in comparatie cu algoritmul genetic.

2. A fost elaborat modelul matematic al descrierii atitudinii satelitului, iar rezultatele
obtinute in urma simuldrilor au arétat cd strategiile de inteligenta artificiald, in special logica fuzzy,
imbunatatesc controlul atitudinii nanosatelitilor. S-a demonstrat ca regulatorul hibrid depaseste
performanta regulatorului PID in ceea ce priveste timpul de reglare, daca in cazul regulatorului
PID obtinem o performantd de 2,5 secunde, atunci, aplicand regulatorul hibrid, obtinem
performanta de 2 secunde, ceea ce micsoreaza timpul de reglare cu 20%. Rezultatul obtinut
contribuie la dezvoltarea unui sistem de control automat al pozitiondrii unui nanosatelit pe 3 axe
prin intermediul rotilor de reactie, care permite si verificarea experimentald a algoritmilor de
reglare.

3. A fost proiectat si implementat algoritmul de control al atitudinii nanosatelitului
TUMnanoSAT, in cadrul programului de stat “Elaborarea si lansarea seriei de nanosateliti cu
misiuni de cercetare de pe statia spatiald internationald, monitorizarea, postoperarea lor si
promovarea tehnologiilor spatiale” la Centrul de Tehnologii Spatiale al UTM, asigurd controlul
atitudinii cu precizia de 1-5 grade.

4. A fost elaborat simulatorul triaxial de camp magnetic in cadrul Centrului de Tehnologii
Spatiale al UTM, care asigura generarea campului magnetic uniform in centrul sistemului triaxial
intr-un volum de aproximativ 2x10 m? 1n diapazonul de -200uT -:- +200uT cu o precizie de

0,7uT care permite simularea campului magnetic de pe orbita selectatd a nanosatelitului, care
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asigurd testarea, calibrarea magnetometrelor si cercetarea algoritmului de controlul atitudine a
nanosatelitului.

5. A fost elaboratd platforma de acordare a regulatoarelor PID prin metoda fuzzy care
asigurd identificarea ulterioarda a parametrilor de acord a regulatorului PID si contribuie
imbunatatirea performantei prin micsorarea timpului de reactie a sistemului, dacd in procesul de
reglare apar factori imprevizibili ce diminueaza performanta sistemului.

Recomandari

Ca directii de cercetare de viitor:

1. Cercetarea si dezvoltarea metodelor de control a atitudinii nanosatelitilor cu abordare

mixta (inertiald si magneticd) pentru structuri mai complexe 1.5U, 2U, 3U.

.....

.....

baza circuitelor FPGA.
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Anexa 1 Schema de simulare a sistemului cu regulatorul fuzzy PID hibrid m mediul Simulink
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Anexa 2. Algoritmul de control atitudine al TUMnanoSAT

#include "main.h"

#include "threads.h"

#include "ADCS.h"

#include "TaskMonitor.h"

#include "detumblinginternal.h"

#include "User_types.h"

#include "panels.h"

#include <math.h>

#include <stdlib.h>

#include <string.h>

extern void Detumbling_Bdot_Controller(uint8_t);

extern void Detumbling_Bdot_AndersenDigitalEstimator_Controller(uint8_t);

extern void Detumbling_DTorglinearGyroFeedback_Controller(uint8_t);

extern void Detumbling_DTorglinearGyroFeedback_Estimator(Vec3D_t*, Vec3D_t*, Vec3D_t*);
extern void Detumbling_DTorqCubicGyroFeedback_Controller(uint8_t);

extern void TRIAD_ Propagator(double TO, double T, struct Vec3D t , struct Vec3D_t, double, double,
double, struct Vec3D_t*, struct Vec3D_t*, double);

extern uint8_t LinReg(short unsigned int, const double*, const double*, double*, double*, double*);
extern uint8_t Control_Routine(struct ADCS Target_t*);

extern uint8_t Detumbling_GetState(void);

extern uint8_t collectMagnetoData(void);

extern uint8_t collectGyroData(Vec3D_Gyro_Types_t);

extern uint8_t CollectGyroData(Vec3D_t*);

extern uint8_t CollectNormData(void);

extern void TRIAD_Routine(struct Vec3D_t, struct Vec3D_t, struct Vec3D t, struct Vec3D t, struct
Vec3D_t*);

enum ADCS_state_t ADCSState = ADCS_STATE_PREDEPLOYMENT;

uint8_t ADCS_LowBat;

double magGain =0.3;

Vec3D_t algoEstimation[4], fieldB[2], gyroData[3];

uint16_t detumblingState, detumblingTime;
uint8_t detumblingGyroEnabled, ADCSDetState;
int32_t detumblingStability;
uint32_t quarantineTick, gyroErrors;
uint8_t ctrlGyroEnabled;
uint16_t ctriState;
int32_t ctrlStability;
double angularDiff, cachedGain;
ADCS_Ctrl_Algo_t defaultAlgo;
ADCS_DetConfig_t detConfig;
uint16_t photoSensors;
uint1l6_t detlLinRegExecutions, detPropagatorExecutions;
double linRegCachelD[10];
Vec3D_t linRegCacheSatPos[10], linRegCacheSatVelocity[10], inputSensorCache[2];
void ADCS Task_rev(void *taskdata)
{
(void) taskdata;
int8_tres;
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uint8_t counter;
delay_ms(0x800);
if(ADCSState == ADCS_STATE_INVALID)

{
while(1)
{
TaskMonitor_lamAlive(TASK_MONITOR_ADCS);
delay_ms(5000);
!
}
counter =0;
while(1)
{

TaskMonitor_lamAlive(TASK_MONITOR_ADCS);
if(counter > 59) counter = 0;
if(!counter)

{
if(lADCS_Battery_Low()) ADCS_LowBat = 0;
else ADCS_LowBat =1;
}
if({ADCS_LowBat)
{
if(ADCSState <= 3)
{
switch(ADCSState)
{

case ADCS_STATE_PREDEPLOYMENT:
res =
ADCSCheckRTC(ES_ADCS_config.startDetumblingAt);
if(res >=0)
ADCS_SetState(ADCS_STATE_DETUMBLING,

NULL, 0);
else
delay_ms(1000);
break;
case ADCS_STATE_DETUMBLING:
if(!{Detumbling_GetState() &
ADCS_DETUMB_ALGO_GOOD))
{
if(Detumbling_GetQuarantineTick())
ADCS_Boost_Torques();
}
else

Detumbling_Routine(ES_ADCS_config.detumblingAlgo, 1);
if(!{Detumbling_GetState() &
ADCS_DETUMB_ALGO_RDY))
delay_ms(ADCS_ALGO_SAMPLING_RATE_MS);
else
ADCS_SetState(ADCS_STATE_ADCS, 0, 0);
break;
case ADCS_STATE_ADCS:
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Control_Routine(NULL);
delay_ms(ADCS_ALGO_SAMPLING_RATE_MS);
break;
case ADCS_STATE_TARGETING_POS:
Control_Routine(&ADCSTarget);
delay_ms(ADCS_ALGO_SAMPLING_RATE_MS);

break;
!
!
}
else
{
ADCS_Stop_Torques();
delay_ms(1000);
}
!
counter++;

}
// Detumbling-related functions //

uint8_t Detumbling_Routine_re(ADCS_Detumbling_Algo_t algoType /* R7 + 7 */, uint8_t negVector /* R7
+6*/)
{
uint16_t algoDiff /* R7 + 14 */;
uint8 ti/* R7 +13 */;
if(detumblingState <= 12)
{
switch(detumblingState)
{
case ADCS_DET_ALGO_STOP_MTORQ;
ADCS_Stop_Torques();
break;
case ADCS_DET_ALGO_MEASURE_MAG:
if(collectMagnetoData()) return ADCS_ERR;
break;
case ADCS_DET_ALGO_EXECUTE_TORQ:
if(collectMagnetoData()) return ADCS_ERR;
i=0;
if(algoType > 3) i = ADCS_ERR;
else
{
switch(algoType)
{
case ADCS_ALGO_BDOT_ES:
Detumbling_Bdot_Controller(negVector);
break;
case ADCS_ALGO_BDOT_ADE:

Detumbling_Bdot_AndersenDigitalEstimator_Controller(negVector);
break;
case ADCS_ALGO_DTORQLINEAR:
if(!detumblingGyroEnabled) return ADCS_ERR;
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i = collectGyroData(VEC3D_GYRO_RATE);
if(i = ADCS_OK) break;

Detumbling_DTorqlLinearGyroFeedback_Controller(negVector);
break;
case ADCS_ALGO_DTORQCUBIC:
if(!detumblingGyroEnabled) return ADCS_ERR;

i = collectGyroData(VEC3D_GYRO_RATE);
if(i '= ADCS_OK) break;

Detumbling_DTorqCubicGyroFeedback_Controller(negVector);

break;
}
}
if(i == ADCS_OK) // from line 129 or 145;
{

if(ADCS_Set_Torque(ADCS_ALL_SENSORS._ID,
&algoEstimation[1]) != ADCS_OK) return ADCS_ERR;

algoDiff = 0;
for(i=0; i < 3; i++)
{

if(algoEstimation[0].Vec[i].Axis != 0)
{
algoDiff += sqrt(((algoEstimation[0].Vec[i].Axis -
algoEstimation[1].Vec[i].Axis) / algoEstimation[0].Vec[i].Axis) *
((algoEstimation[0].Vec]i].Axis -
algoEstimation[1].Vec|i].Axis) / algoEstimation[0].Vec[i].Axis)) * 100;
if(i 1= 0) algoDiff *= 2,
}
}
if(algoDiff <= 20) detumblingStability--;
else detumblingStability++;
if(detumblingStability >= 1000)
{
ADCSDetState &= ADCS_DETUMB_ALGO_GOOD;
quarantineTick = xTaskGetTickCount(); // same effect as
ADCSGetSysTick() (ADCSGetSysTick() is only a wrapper);
return ADCS_OK;
}
if(detumblingStability > 0) break;
ADCSDetState |= ADCS_DETUMB_ALGO_RDY;
return ADCS_OK;
}
else return i;
break;
case ADCS_DET_ALGO_RESTART:
detumblingTime += detumblingState * 500;
detumblingState = 0;
break;
default: break;
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}

detumblingState++;
return ADCS_OK;
}
void Detumbling_DTorqglLinearGyroFeedback_Controller_re{uint8_t negVect /* R7 +7 */)
{
uint8_ti/* R7 +15 */;
Detumbling_DTorqlinearGyroFeedback_Estimator(gyroData, fieldB, algoEstimation);
for(i=0; i< 3; i++)

{

if(!negVect) magGain *=-1;

else magGain *=1;

algoEstimation[1].Vec|i].Axis *= magGain / 5e+10;
}

}
void Detumbling_DTorqglinearGyroFeedback_Estimator_re(Vec3D_t* gyroData /* R7 + 12 */, Vec3D_t*

fieldB /* R7 + 8 */, Vec3D_t* algoEstimation /* R7 + 4 */)
{
Vec3D_t fieldBGauss /* R7 + 16 (56 - 40) */;
double vecDotProduct = 0 /* R7 + 40 */;
uint8_ti/* R7 +55 */;
for(i=0; i< 3; i++)

{
gyroData[1].Vec]i].Axis = gyroData[0].Vec[i].Axis * 0.00875 * M_PI / 180.0;
}
for(i=0; i< 3; i++)
{
fieldBGauss.Vec]i].Axis = ADCS_CONV_T2GAUSS(fieldB[1].Vec]i].Axis);
vecDotProduct += fieldBGauss.Vec][i].Axis * fieldBGauss.Vec][i].Axis;
}

if(vecDotProduct == 0) vecDotProduct = 1.0;

algoEstimation[1].X.Axis = ADCS_CONV_GAUSS2T((fieldBGauss.Y.Axis * gyroData[1].Z.Axis -
fieldBGauss.Z.Axis * gyroData[1].Y.Axis) / vecDotProduct);

algoEstimation[1].Y.Axis = ADCS CONV_GAUSS2T((fieldBGauss.Z.Axis * gyroData[1].X.Axis -
fieldBGauss.X.Axis * gyroData[1].Z.Axis) / vecDotProduct);

algoEstimation[1].Z.Axis = ADCS_CONV_GAUSS2T((fieldBGauss.X.Axis * gyroData[1].Y.Axis -
fieldBGauss.Y.Axis * gyroData[1].X.Axis) / vecDotProduct);

algoEstimation[0].X.Axis = algoEstimation[1].X.Axis;

algoEstimation[0].Y.Axis = algoEstimation[1].Y.Axis;

algoEstimation[0].Z.Axis = algoEstimation[1].Z.Axis;
}
// End of detumbling-related functions //

// ADCS control-related functions //

uint8_t Ccontrol_Routine_re(ADCS_Target_t *target /* R7 + 4 (SP + 16 + 4)*/)
{
double desiredGain/*R7 + 16*/, detPhi/*R7 + 24*/, ID/*R7 + 40*/, algoDiff/*R7 + 0x140*/;
Vec3D_t dstTgtVec, tgtVecE, tgtVec, satPos/*R7 + 120%*%/, attMatrix[3]/*R7 + 144%/,
ctriNormMu/*R7 + 216*/, detW, detMagVec/*R7 + 0x108*/, detAxisVec/*R7 + 0x120*/;
AxisDev_t resProximity /*R7 + Ox13E*/;
uint8_t magErrors = 0/*R7 + 39*/,i/*R7 + Ox13F*/;
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if(ctriState == 0)

{

if(ctriGyroEnabled != 0)

{
if(CollectGyroData(&detW) != ADCS_OK) return ADCS_ERR;

}
if(Determination_Estimator(&JD,  &satPos, attMatrix, &detAxisVec, &detPhi,

&detMagVec, &magErrors) != ADCS_OK)

ADCS_ERR;

{
if(magErrors = 0) magErrors++;
return ADCS_ERR;
}
if(target = NULL)
{
// Target coordinates calculations;
}

resProximity = ADCSMP_AxisToMu(detAxisVec, detMagVec, angularDiff, &ctrINormMu);
if(resProximity == ADCSMP_AXISDEV_TOO_LARGE)
{
ctriStability++;
return ADCS_OK;
}
if(ctrlStability > ADCS_CTRL_STABILITY_MAX) desiredGain = 1;
else if(defaultAlgo '= ADCS_ALGO_CTRL_PID_ES) desiredGain = 1;

else
{
/* ES PID computing sequence ...*/
}
for(i=0; i< 3; i++)
{
ctriNormMu.Vec[i].Axis *= desiredGain;
}

if(ADCS_Set_Torque(ADCS_ALL SENSORS ID, &ctrINormMu) ADCS _OK) return

if(cachedGain != 0)
algoDiff = 100 * sqrt(({cachedGain - desiredGain) / cachedGain) * ({cachedGain -

desiredGain) / cachedGain));

}

else algoDiff = 0;
if(algoDiff > ADCS_CTRL_STABILITY_ERR_THRESHOLD) ctrlStability++;
else ctrlStability--;
if(ctriStability > 0)
{
if(ctriStability >= ADCS_CTRL_STABILITY_MAX) ctrlStability -= 100;
}
else ctrlStability += 100;
cachedGain = desiredGain;

else if(ctriState == 6) ADCS_Stop_Torques();
ctriState++;

if(ctriState == 12) ctrlState = 0;

return ADCS_OK;
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uint8_t Determination_Estimator_re (REAL *JD /*R7 + 12*/, Vec3D_t *satPos /*R7 + 8*/, Vec3D_t
*attMatrix /*R7 + 4*/, Vec3D_t *axisVec /*R7*/, REAL *Phi /*R7 + 200*/, Vec3D_t *magVec /*R7 + 204*/,
uint8_t *magErrorDetected /*R7 + 208*/)
{
uint8_tss/*R7 + 117*/, mm /*R7 + 118*/, hh /*R7 + 119*/, dd /*R7 + 120*/, mon/*R7 + 121%*/;
uintl6_tyyyy /*R7 + 122*/;
Vec3D_t sunPos /*R7 + 88*/, satVelocity /*R7 + 64*/, magField /*R7 + 40*/;
if(ADCSGetRTC(&yyyy, &mon, &dd, &hh, &mm, &ss) = ADCS_OK) return ADCS_ERR;
*)D = ADCSMP_JulianDate(yyyy, mon, dd, hh, mm, ss);
ADCSMP_SunPos(*ID, &sunPos, ADCSMP_FIXED2INERTIAL);
if(CollectNormData() != ADCS_OK)
{
*magErrorDetected = 1;
return ADCS_ERR;
}
ADCSMP_SunDirectionV1({detConfig.photoSensorConfig[ADCS DET_PHOTO_ VMAX],
detConfig.photoSensorConfiglADCS_DET_PHOTO_NOISEMAX],
detConfig.photoSensorConfiglADCS_DET_PHOTO_ALBEDO], &photoSensors,
&inputSensorCache[1] /*sunDir*/);
ADCSMP_VecNormalize(&inputSensorCache[1] /*sunDir*/);

labell:
if(detLinRegExecutions == 3) detPropagatorExecutions = detLinRegExecutions = 0;
if(detPropagatorExecutions > 2)
{

if(detLinRegExecutions > 2)
{
double r /*R7 + 16*%/, b /*R7 + 24*/, m [*R7 + 32%,
velAxis[detPropagatorExecutions + detLinRegExecutions + 1] /*R7 + 124%*/,
posAxis[detPropagatorExecutions + detLinRegExecutions + 1] /¥R7 + 132*/;
uint8_t i /*R7 + 142*/, j/*R7 + 143*/;
// (detPropagatorExecutions + detlLinRegExecutions - 1); // into unknown local
variable (R7 + 136) & (R7 + 128);
/* SP = SP - (((detPropagatorExecutions + detLinRegExecutions) * 8 + 14) >> 3} *

8; */
/*(R7+132)=((SP+48 +7)>>3)*8 */
/* SP = SP - (((detPropagatorExecutions + detLinRegExecutions) * 8 + 14) >> 3} *
8; */
/*(R7+124) = ((SP+48 +7) >>3) * 8= */
/¥ =SP-(x+1) * 8 + 48 */
for(i=0; i <= 2; i++)
{
for(j = 0; j < (detPropagatorExecutions + detLinRegExecutions); j++)
{
posAxis[j] = linRegCacheSatPos[j].Vecli].Axis;
velAxis[j] = linRegCacheSatVelocity[j].Vec[i].Axis;
}
if(LinReg((detPropagatorExecutions + detlLinRegExecutions),
linRegCachelD, posAxis, &m, &r, &b) !=0)
{
detPropagatorExecutions = detLinRegExecutions = 0;
goto labell;
}
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if(r < 0.7)

{
detPropagatorExecutions = detLinRegExecutions = 0;
goto labell;
}
satPos->Vec]i].Axis = *JD * m + b;
if(LinReg((detPropagatorExecutions + detlLinRegExecutions),
linRegCachelD, velAxis, &m, &r, &b) !=0)
{
detPropagatorExecutions = detLinRegExecutions = 0;
goto labell;
}
if(r <0.7)
{
detPropagatorExecutions = detLinRegExecutions = 0;
goto labell;
}
satVelocity.Vec[i].Axis = *JD * m + b;
}
}
}
else
{

if(defaultAlgo = ADCS_ALGO_CTRL_NONE) return ADCS_ERR;
TRIAD Propagator(*JD, (*JD + 1.736111111111111e-05), detConfig.iniPosition,

detConfig.iniVelocity, detConfig.satMass, detConfig.satDragCoeff,

}

detConfig.satAvgDragArea, satPos, &satVelocity, 0.5);

detConfig.iniPosition = *satPos;
detConfig.iniVelocity = satVelocity;
linRegCacheSatPos[detPropagatorExecutions] = *satPos;
linRegCacheSatVelocity[detPropagatorExecutions] = satVelocity;
linRegCachelD[detPropagatorExecutions] = *ID;
detPropagatorExecutions++;

}

ADCSMP_DipMagField(*JD, *satPos, &magField);

if(defaultAlgo = ADCS_ALGO_CTRL_NONE) return ADCS_ERR;

TRIAD_Routine(sunPos, magField, inputSensorCache[1], inputSensorCache[0], attMatrix);

ADCSMP_MatToAxis(attMatrix, axisVec, Phi);

*magVec = inputSensorCache[0];

return ADCS_OK;

AxisDev_t ADCSMP_AxisToMu_re (Vec3D t E /*R7 + 40*/, Vec3D_t B /*R7 + 16*/, REAL
allowedAngularDiff /*R7 + 8%/, Vec3D_t *Mu /*R7 + 4*/)

{

const double T1 =0.17365 /*R7 + 112*/, T2 = 0.707 /*R7 + 104*/,

double S /*R7 + 88*/, tmpR /*R7 + 96*/;

Vec3D_t eP /*R7 + 64%/;

uint8_t j/*R7 + 127%/;

allowedAngularDiff = (allowedAngularDiff < 0) ? -allowedAngularDiff : allowedAngularDiff;
if(allowedAngularDiff >= 0.999) allowedAngularDiff = T2;

tmpR = ADCSMP_VecNorm(E) * ADCSMP_VecNorm(B);

if(tmpR ==0)
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memset(Mu, 0, 24);

return ADCSMP_AXISDEV_TOO_LARGE;
}
S = ADCSMP_VecScalarProduct(E, B) / tmpR;
if(S >= allowedAngularDiff | | S ==0)

{
memset(Mu, 0, 24);
return ADCSMP_AXISDEV_TOO_LARGE;
}
for(j=0; j <= 2; j++)
{
eP.Vec[jl.Axis = E.Vec[jl.Axis / ADCSMP_VecNorm(E) - B.Vec[jl.Axis * S /
ADCSMP_VecNorm(B); /* [R4:R3]*/
}

ADCSMP_VecProduct(B, eP, Mu); // produs vectorial;
S = ADCSMP_VecNorm(*Mu);

for(j=0; j <= 2; j++)
{
Mu->Vec[j].Axis /=S;
}
if(S <=T1) return ADCSMP_AXISDEV_NEAR_PERFECT;
else return ADCSMP_AXISDEV_SMALL ENOGUH;
}
void TRIAD_Routine_re(struct Vec3D_t r1 /*R7 + 32*/, struct Vec3D_t r2 /*R7 + 8*/, struct Vec3D _t
b1/*R7 + 208*/, struct Vec3D_t b2/*R7 + 232*/, struct Vec3D_t* A/*R7 + 4*/)
{
Vec3D_t bc /*R7 + 104*/, rc /*R7 + 128*/, r3 /*R7 + 80*/, b3 /*R7 + 56*/;
double Nr /*R7 + 160*/, Nb /*R7 + 152*/;
uint8_tj/*R7 + 175%/, k /*R7 + 174*/;
ADCSMP_VecProduct(ri, r2, &rc);
ADCSMP_VecProduct(b1, b2, &bc);
Nr = ADCSMP_VecNorm(rc);
Nb = ADCSMP_VecNorm(bc);
for(j=0; j <= 2; j++)
{
rc.Vec[j].Axis /= Nr;
bc.Vec[j].Axis /= Nb;
}
ADCSMP_VecProduct(ri, rc, &r3);
ADCSMP_VecProduct(b1, bc, &b3);
for(j=0; j <= 2; j++)

{
for(k =0; k <= 2; k++)
{
A[j].Vec[k].Axis = b1.Vec[j].Axis * r1.Vec[k].Axis +
b3.Vec[j]l.Axis * r3.Vec[k].Axis +
bc.Vec[j].Axis *
rc.Vec[k].Axis;
}

}

147



}
void ADCSMP_MatToAxis_re (Vec3D_t *A /*R7 + 12*/, Vec3D_t *E /*R7 + 8*/, REAL *Phi /*R7 + 4*/)
{

double Enorm /*R7 + 16*/, Argc /*R7 + 24%*/;

Argc = (ADCSMP_MatTrace(A) -1) / 2;

if(Argc >=0.999)

{
*Phi =0;
E->Vec[0].Axis = E->Vec[1].Axis = E->Vec[2].Axis = 0.5773502691896257;
return;

}

else if(Argc <= -0.999)

{

Enorm = sqrt(A[0].Vec[0].Axis * A[0].Vec[0].Axis + A[1].Vec[0].Axis * A[1].Vec[0].Axis +
A[2].Vec[0].Axis * A[2].Vec[0].Axis);
if(Enorm !=0)
{
E->Vec[0].Axis = A[0].Vec[0].Axis / Enorm;
E->Vec[1].Axis = A[1].Vec[0].Axis / Enorm;
E->Vec[2].Axis = A[2].Vec[0].Axis / Enorm;
}
*Phi = M_PI;
return;
}
*Phi = ADCSMP_acos(Argc);
E->Vec[0].Axis = (A[1].Vec[2].Axis - A[2].Vec[1].Axis) / (2 * sin{*Phi));
E->Vec[1].Axis = (A[2].Vec[0].Axis - A[0].Vec[2].Axis) / (2 * sin{*Phi));
E->Vec[2].Axis = (A[0].Vec[1].Axis - A[1].Vec[0].Axis) / (2 * sin(*Phi));
}
void ADCSMP_SunDirectionV1_re (REAL maxPower /*R7 + 24*/, REAL noiseMax /*R7 + 16*/, REAL
albedolevel /*R7 + 8*/, uint16_t *photoSensorlnput /¥*R7 + 4*/, Vec3D_t *sunDir /*R7*/)
{
floaty b /*R7 + 56%*/;
uint8_ti/*R7 +63*/,k /*R7 + 62%/;
Vec3D_ty /*R7 +32%/;
static const int8_t sens_d[18] ={ 1,0,0,-1,0,0,
0,1,0,0,-1,0,
0,0,1,0,0,-1 }
/*
static const int8_t sens_d[3][6]={{1, 0, 0, -1, 0, 0},
{0,1,0,0, -1, 0},
{0,0,1,0,0,-1}};
*/
maxPower -= albedolevel;
noiseMax -= albedolLevel;
if(maxPower == 0) memset(sunDir, 0, 24);
else
{
noiseMax /= maxPower;
for(k = 0; k <=5; k++)
{

photoSensorlnput[k] = (photoSensorinput[k] - albedoLevel) / maxPower;
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}

memset(sunDir, 0, 24);
for(i=0;i<=5; i++)

{
if(noiseMax < photoSensorinput[i])
{
for(k = 0; k < 2; k++)
{
sunDir->Vec[k].Axis = sens_d[6 * k + i] * photoSensorlnput[i] +
sunDir->Vec[k].Axis;
}
}
}
for(k =0; k <= 2; k++)
{
y.Vec[k].Axis = sunDir->Vec[k].Axis * sunDir->Vec[k].Axis;
}

/* v_b =y.Vec[0].Axis + y.Vec[1].Axis + y.Vec[2].Axis : */
y_b =y.Vec[0].Axis;
for(k = 0; k <=1; k++)
{
y_b +=y.Vec[k + 1].Axis;
}
y_b =sart(y_b);
ify b==0)y b=1;
for(k = 0; k <= 2; k++)
{
sunDir->Vec[k].Axis /=y_b;
}
}

}
/ End of ADCS control-related functions /

status_t ADIS16265 GetAxesRate ES re(PANLE_GYROS_AXIS Axis /*R7 + 7*/, AxesRaw_t* buff /¥*R7*/)
{

uint8_t j /*R7 + 15*/, GyroStat /* global variable in ES-version panels.c */;

status_t retval /*R7 + 14%/;

buff->AXIS_X = buff->AXIS_Y = buff->AXIS_Z = Ox7ff;

if(Axis == PANLE_GYROS_AXIS_ALL || Axis == PANLE_GYROS_AXIS_X)

{
for(j=0; j <= 2; j++)
{
if(GyroStat & (1 << PAN_X_M) /*8*/)
{
retval = ADIS16265 ReadRegl6(ADIS16260 GYRO OUT, (uintl6_t*)
buff, 3);
if(retval == SEN_SUCCESS) break;
}
else ADIS16265_Init(3);
}

if(j > 2) return SEN_ERROR;
*((uintle_t *) (&buff->AXIS_Y)) <<= 2;
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buff->AXIS_Y /= 4;

}

else

{

}
}
uint8_t collectGyroData_re(Vec3D_Gyro_Types_t gyroType /* R7 + 7 */)
{

if(ADCS_Get_Gyro(ADCS_ALL_SENSORS_ID, gyroType, &gyroData[gyroType]) == ADCS_OK)
return ADCS_OK;

gyroErrors++;

return ADCS_ERR;
}

uint8_t ADCS_Get_Gyro_re (uint8_t gyrolD /* R7 + 7 */, Vec3D_Gyro_Types_t vecType /* R7 + 6 */,
Vec3D_t *vec /*R7+0 */)

{
Temperature_tt/* R7 + 8 */;
AxesRaw _ta/*R7 + 16 */;
if(vecType == VEC3D_GYRO_ANGLE)
{
if(ADIS16265_GetAxesAngle(PANLE._GYROS_AXIS_ALL, &a) == ADCS_ERR) return
ADCS_ERR;
vec->X.Axis = a.AXIS_X;
vec->Y.Axis = a.AXIS_Y;
vec->Z.Axis = a.AXIS_Z;
}
else if(vecType == VEC3D_GYRO_TEMP)
{
if(ADIS16265_ GetTemperature(&t) == ADCS_ERR) return ADCS_ERR;
vec->X.Axis = t.Temp_X;
vec->Y.Axis =t.Temp_Y;
vec->Z.Axis =t.Temp_Z;
}
else if(vecType != VEC3D_GYRO_RATE) return ADCS_ERR;
else
{
if(ADIS16265_GetAxesRate(PANLE_GYROS_AXIS_ALL, &a) == ADCS_ERR) return
ADCS_ERR;
vec->X.Axis = a.AXIS_X;
vec->Y.Axis = a.AXIS_Y;
vec->Z.Axis = a.AXIS_Z;
}
return ADCS_OK;
}
uint8_t ADCS_Set_Torque_re (uint8_ttorquelD /* R7 + 7 */, Vec3D_t *vec /* R7 + 0 */)
{ Magnetorquer_Axis_t mtorq; /* R7 + 8 */

mtorq.AXIS_X = vec->X.Axis;
mtorq.AXIS_Y =vec->Y.Axis;
mtorq.AXIS_Z =vec->Z.Axis;
Magnetorquers_Update(mtorq);
return ADCS_OK; }
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Anexa 3. Tabelul de valori afunctiei de apartenenta
pentrufuzificarea caracteristicilor PID
Tabelul de valori a functiei de apartenenta pentru fuzificarea caracteristicilor PIP
Valorile functiei de atribuire la fuzificare
Perioada de stabilizare a procesului, [sec];

N3 N2 N z Pl P2 P3
Miu X Miu X Miu X
® & ) ® ® ®)

-8,24 1,00 -0,30 0,00 73,87 0,00 148,04 0,00 222,20 0,00 296,37 0,00 383,78
-5,60 1,00 5,00 0,00 79,17 0,00 153,33 0,00 227,50 0,00 301,67 0,00 386,43
-2,95 1,00 10,30 0,00 84,46 0,00 158,63 0,00 232,80 0,00 306,96 0,00 389,08
-0,30 1,00 15,60 0,00 89,76 0,00 163,93 0,00 238,10 0,00 312,26 0,00 391,73
2,35 1,00 20,89 0,00 95,06 0,00 169,23 0,00 243,39 0,00 317,56 0,00 394,38

5,00 1,00 26,19 0,00 100,36 0,00 174,52 0,00 248,69 0,00 322,86 0,00 397,02

7,65 1,00 31,49 0,13 105,65 0,13 179,82 0,13 253,99 0,13 328,15 0,13 399,67
10,30 1,00 36,79 0,25 110,95 0,25 185,12 0,25 259,29 0,25 333,45 0,25 402,32
12,95 1,00 42,08 0,38 116,25 0,38 190,42 0,37 264,58 0,37 338,75 0,37 404,97
15,60 1,00 47,38 0,50 121,55 0,50 195,71 0,50 269,88 0,50 344,05 0,50 407,62
18,24 1,00 52,68 0,63 126,85 0,63 201,01 0,62 275,18 0,62 349,35 0,62 410,27
20,89 1,00 57,98 0,75 132,14 0,75 206,31 0,75 280,48 0,75 354,64 0,75 412,92
23,54 1,00 63,27 0,88 137,44 0,88 211,61 0,87 285,77 0,87 359,94 0,87 415,57
26,19 1,00 68,57 1,00 142,74 1,00 216,90 1,00 291,07 1,00 365,24 1,00 418,21
28,84 1,00 73,87 1,00 148,04 1,00 222,20 1,00 296,37 1,00 370,54 1,00 420,86
31,49 1,00 79,17 1,00 153,33 1,00 227,50 1,00 301,67 1,00 375,83 1,00 423,51
34,14 1,00 84,46 1,00 158,63 1,00 232,80 1,00 306,96 1,00 381,13 1,00 426,16
36,79 1,00 89,76 1,00 163,93 1,00 238,10 1,00 312,26 1,00 386,43 1,00 428,81
39,43 0,87 95,06 0,87 169,23 0,88 243,39 0,88 317,56 0,88 391,73 0,88 431,46
42,08 0,75 100,36 0,75 174,52 0,75 248,69 0,75 322,86 0,75 397,02 0,75 434.11
4473 0,62 105,65 0,62 179,82 0,63 253,99 0,63 328,15 0,63 402,32 0,63 436,76
47,38 0,50 110,95 0,50 185,12 0,50 259,29 0,50 333,45 0,50 407,62 0,50 439,40
50,03 0,37 116,25 0,37 190,42 0,38 264,58 0,38 338,75 0,38 412,92 0,38 442,05
52,68 0,25 121,55 0,25 19571 0,25 269,88 0,25 344,05 0,25 418,21 0,25 444,70
55,33 0,12 126,85 0,12 201,01 0,13 275,18 0,13 349,35 0,13 423,51 0,13 44735

57,98 0,00 132,14 0,00 206,31 0,00 280,48 0,00 354,64 0,00 428,81 0,00 450,00
60,63 0,00 137,44 0,00 211,61 0,00 285,77 0,00 359,94 0,00 434,11 0,00 452,65
63,27 0,00 142,74 0,00 216,90 0,00 291,07 0,00 365,24 0,00 439,40 0,00 455,30
65,92 0,00 148,04 0,00 222,20 0,00 296,37 0,00 370,54 0,00 444,70 0,00 457,95
68,57 0,00 153,33 0,00 227,50 0,00 301,67 0,00 375,83 0,00 450,00 0,00 460,60
71,22 0,00 158,63 0,00 232,80 0,00 306,96 0,00 381,13 0,00 455,30 0,00 463,24
73,87 0,00 163,93 0,00 238,10 0,00 312,26 0,00 386,43 0,00 460,60 0,00 465,89
76,52 0,00 169,23 0,00 243,39 0,00 317,56 0,00 391,73 0,00 465,89 0,00 468,54
79,17 0,00 174,52 0,00 248,69 0,00 322,86 0,00 397,02 0,00 471,19 0,00 471,19
81,82 0,00 179,82 0,00 253,99 0,00 328,15 0,00 402,32 0,00 476,49 0,00 473,84
84,46 0,00 185,12 0,00 259,29 0,00 333,45 0,00 407,62 0,00 481,79 0,00 476,49
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0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

0,00
0,13
0,25
0,37
0,50
0,62
0,75
0,87
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00

1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00



-0,34
-0,25
-0,17
-0,08
0,01
0,10
0,19
0,28
0,37
0,45
0,54
0,63
0,72
0,81
0,90
0,99
1,08
1,16
1,25
1,34
1,43
1,52
1,61
1,70
1,79

1,87
1,96
2,05
2,14
2,23
2,32
2,41
2,49
2,58
2,67
2,76

N3
Miu
(x)
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
0,88
0,75
0,63
0,50
0,38
0,25
0,13

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

N\2

-0,08
0,10
0,28
0,45
0,63
0,81
0,99
1,16
1,34
1,52
1,70
1,87
2,05
2,23
2,41
2,58
2,76
2,94
3,12
3,29
3,47
3,65
3,83
4,00
4,18

4,36
4,53
4,71
4,89
5,07
5,24
542
5,60
5,78
5,95
6,13

Miu
(x)
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,13
0,25
0,38
0,50
0,63
0,75
0,88
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
0,88
0,75
0,63
0,50
0,38
0,25
0,13

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

Anexa 4. Tabelul de valori afunctiei de apartenenta
pentru defuzificareaparametrilor PID
Tabelul de valori a functiei de apartenenta pentru defuzificarea parametrilor PIP

Valorile functiei de apartenenta la defuzificare:

Coeficientul derivatei, KD [sec]

X

2,41
2,58
2,76
2,94
3,12
3,29
3,47
3,65
3,83
4,00
4,18
4,36
4,53
471
4,89
5,07
5,24
5,42
5,60
5,78
5,95
6,13
6,31
6,49
6,66

6,84
7,02
7,20
7,37
7,55
7,73
7,90
8,08
8,26
8.44
8,61

N[1

Miu
(x)
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,13
0,25
0,38
0,50
0,62
0,75
0,87
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
0,88
0,75
0,63
0,50
0,38
0,25
0,13

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

X

4,89
5,07
5,24
5,42
5,60
5,78
5,95
6,13
6,31
6,49
6,66
6,84
7,02
7,20
7,37
7,55
7,73
7,90
8,08
8,26
8,44
8,61
8,79
8,97
9,15

9,32
9,50
9,68
9,86
10,03
10,21
10,39
10,57
10,74
10,92
11,10
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Miu
(x)
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,13
0,25
0,38
0,50
0,62
0,75
0,87
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
0,88
0,75
0,63
0,50
0,38
0,25
0,13

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

X

7,37
7,55
7,73
7,90
8,08
8,26
8,44
8,61
8,79
8,97
9,15
9,32
9,50
9,68
9,86

10,03

10,21

10,39

10,57

10,74

10,92

11,10

11,28

11,45

11,63

11,81
11,98
12,16
12,34
12,52
12,69
12,87
13,05
13,23
13,40
13,58

Pl

Miu
(x)
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,13
0,25
0,38
0,50
0,62
0,75
0,87
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
0,88
0,75
0,63
0,50
0,38
0,25
0,13

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

9,86
10,03
10,21
10,39
10,57
10,74
10,92
11,10
11,28
11,45
11,63
11,81
11,98
12,16
12,34
12,52
12,69
12,87
13,05
13,23
13,40
13,58
13,76
13,94
14,11

14,29
14,47
14,65
14,82
15,00
15,18
15,35
15,53
15,71
15,89
16,06

P2

Miu

(x)
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,13
0,25
0,38
0,50
0,62
0,75
0,87
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
0,88
0,75
0,63
0,50
0,38
0,25
0,13

0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00

12,78
12,87
12,96
13,05
13,14
13,23
13,31
13,40
13,49
13,58
13,67
13,76
13,85
13,94
14,02
14,11
14,20
14,29
14,38
14,47
14,56
14,65
14,73
14,82
14,91

15,00
15,09
15,18
15,27
15,35
15.44
15,53
15,62
15,71
15,80
15,89

P3

Miu

(x)
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,00
0,13
0,25
0,38
0,50
0,63
0,75
0,88
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00

1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00
1,00



Anexa 5. Aplicatia de creare a regulilor de producerefuzzy

Interfata expertului de descriere a regulilor de producere fuzzy (reguli simple)

Expert Parametru . Vaoarea Actionare Clere Valoarea fuzzy
intrare A Relatia  fuzzy oCIEr out
Expert A Forta de frecare Coeficientul
aerodinamica, [ = Redus Atunci  derivatei, KD [sec] (0 Surplus mediu
kg/m31; mult
Expert D Eroarea procesului Coeficient de
Surplus ifi
(abaterea de la — p i amplificare, KP Cb Redus prea
valoarea de prea Atunc — I
referintd), [%]; mare
Expert A Intervalul de _ Surplus . Constanta de [0 2)
reglare, [sec]; mare integrare. Ti [sec] tat Surplus mare
ExpertB Perioada de Coeficient de
stabilizare a = Redus Atunci  amplificare, KP ck Norma
procesului, [sec]; mult Setat
Expert A Perioada de Coeficient de
stabilizare a - SU”?'US Atunci amplificare, KP e Redus mediu
procesului, [sec]; mic Setat
Expert C Intervalul de - Redus . Coeficient de (6 2)
reglare, [sec]; mult amplificare, KP et Redus mult
Expert A Perioada de Coeficient de
stabilizare a = Surplus Atunc amplificare, KP Cb Redus mult
procesului, [sec]; mare Setat
ExpertB Perioada de Coeficientul
stabilizare a = Surplus Atunci  derivatei, KD [sec] ke Redus mult
procesului, [sec]; mare Setat

Reguli de producere generate :

IF (Foria defrecare aerodinamica, [ kg m3, 1S Redus mult) THEN (Coeficientul derivatei, KD
[sec] SET Surplus mediu)  7ExpertA { }

IF (Eroareaprocesului (abaterea de la valoarea de referintd), [%] IS Surplusprea mare) THEN
(Coeficient de amplificare, KP SET Redusprea mult) ExpertD { }

IF (Intervalul de reglare, [sec] IS Surplus mare) THEN (Constanta de integrare, Ti[sec] SET
Surplus mare)  7ExpertA {}

IF (Perioada de stabilizare aprocesului, [sec[ IS Redusmult) THEN (Coeficient de amplificare,
KP SET Norma) ExpertB { }

IF (Perioada de stabilizare a procesului, [sec] IS Surplus mic) THEN (Coeficient de
amplificare, KP SET Redus mediu)  7ExpertA { }

IF (Intervalul de reglare, [sec] IS Redus mult) THEN (Coeficient de amplificare, KP SET
Redus mult)  77Expert C { }

IF (Perioada de stabilizare a procesului, [sec] IS Surplus mare) THEN (Coeficient de
amplificare, KP SET Redus mult) 77ExpertA {}
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IF (Perioada de stabilizare aprocesului, [sec] IS Surplus mare) THEN (Coeficientul derivatei,
KD [sec] SET Redus mult)

Exp

Exp
ert

Exp
ert

Exp

ert

Exp

ert

Exp
ert

Exp
ert

Exp
ert

Exp
ert

Reguli de producere generate :

ExpertB { }

Interfai aexpertului de descriere a regulilor de producere fuzzy (reguli combinete)

Parametru
intrare A

Forta de
frecare
aerodinamic
a, [kg/m3];

Eroarea
procesului
(abaterea de
la  valoarea
de referintd),
r%il;
Intervalul de
reglare,
[sec];

Perioada de
stabilizare a
procesului,
[sec];

Perioada de
stabilizare a
procesului,
[sec];

Intervalul de
reglare,
[sec];

Perioada de
stabilizare a
procesului,
[sec];

Perioada de
stabilizare a
procesului,
[sec];

Valoare

Parametru

afuzzy Relat intrareB
ia

Redus
mult

Surplus
prea
mare

Surplus
mare

Redus

mult

Surplus
mic

Redus
mult

Surplus
mare

Surplus
mare

AND

Gradient de
gravitatie
(variatia fortei
de gravitatie
cu I/r2), [NI;
Perioada de
stabilizare a
procesului,
[sec];

Perioada de
stabilizare a
procesului,
[sec];
Momente
magnetic
(nava -
in

dipol

magnetosfera)
m
Momente
magnetic
(nava -
in

dipol

magnetosfera)
NI

Eroarea
procesului
(abaterea de la
valoarea de
referintd), [%];
Momente
interne
(deplasarea
diverselor
componente

mobile), [NI;
Eroarea
procesului
(abaterea de la
valoarea de

referintd), [%];

Valoar
e
Redus AﬂJ
mediu na
Surplus Atu
mare na
Surplus Aﬂ.l
mediu na
Nonna AﬂJ
na
Nonna AﬂJ
na
Redus Atu
mediu na
Redus AﬂJ
mult na
Surplus Atu
mediu na

Actionare  Setar
e

Coeficient Cb

de Setat

amplificare
, KP

Coeficient
de
amplificare
; KP

Constanta
de timp al
filtrului.
TFD [sec]
Coeficient
de
amplificare
,KP

Constanta
de
integrare.
Ti [sec]

Coeficient
de
amplificare
; KP

Constanta
de timp al
filtrului,

TFD [sec]

Coeficient
de
amplificare
.KP

Valo

Redu

putin

Redu
smult

Redu
putin

Nonn

Surpi
us
mic

Nonn

Redu

putin

Redu
smult

IF (Forta defrecare aerodinamica, [ kgm3] IS Redus mult) OR (Gradient de gravitatie (variatia
fortei de gravitatie cu 1/r2), [N] IS Redus mediu) THEN (Coeficient de amplificare, KP SET

Redusputin)

I[ExpertA {}
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IF (Eroarea procesului (abaterea de la valoarea de referinta), [%] IS Surplus prea mare) AND
(Perioada de stabilizare a procesului, [sec] IS Surplus mare) THEN (Coeficient de amplificare,
KP SET Redus mult) // Expert C { }

IF (Intervalul de reglare, [sec] IS Surplus mare) AND (Perioada de stabilizare a procesului,
[sec] IS Surplus mediu) THEN (Constanta de timp al filtrului, TFD [sec] SET Redus putin)
// Expert A { }

IF (Perioada de stabilizare a procesului, [sec] IS Redus mult) OR (Momente magnetic (nava —
dipol in magnetosfera) [N] IS Norma) THEN (Coeficient de amplificare, KP SET Norma) //
Expert A { }

IF (Perioada de stabilizare a procesului, [sec] IS Surplus mic) OR (Momente magnetic (nava —
dipol in magnetosfera) [N] IS Norma) THEN (Constanta de integrare, Ti [sec] SET Surplus
mic)  // ExpertD { }

IF (Intervalul de reglare, [sec] IS Redus mult) AND (Eroarea procesului (abaterea de la
valoarea de referintc), [%] IS Redus mediu) THEN (Coeficient de amplificare, KP SET Norma)
// Expert A { }

IF (Perioada de stabilizare a procesului, [sec] IS Surplus mare) AND (Momente interne
(deplasarea diverselor componente mobile), [N] IS Redus mult) THEN (Constanta de timp al
filtrului, TFD [sec] SET Redus putin)  // Fxpert B { }

IF (Perioada de stabilizare a procesului, [sec] IS Surplus mare) OR (Eroarea procesului
(abaterea de la valoarea de referintc), [%] IS Surplus mediu) THEN (Coeficient de amplificare,
KP SET Redus mult) // ExpertA{ }
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Anexa 6. Certificai de implementare

Aprob:

Prorector UTM,

Dr. hab. Prof. universitar
Vasilc Tronciu

"Cl " ni 2024

de implementare a elaborarii tehnico-stiintifice
M odele, metode si algoritmi de control atitudine a nanosatelitilor”

Prin prezentul confirmd@m implementarea Tn procesul de elaborare a
nanosatelitului "TUMnanoSAT” a modelelor, metodelor si algoritmilor de control
atitudine a nanosatelitilor elaborate de cdatre Melnic Vladimir Tn cadrul tezei
»Modelarea matematica si simularea computa{itmitla a comportamentului
dinamic pe orbita a nanosatelitilor” si a proiectului de cercetare din programul de
stat ,,elaborarea si lansarea seriei de aanosatelifi cu misiuni de cercetare de pe
Stafia Spatiala Internationala, monitorizarea, postoperarea lor si promovarea
tehnologiilor spatiale” codul proiectului 20.80009.5007.09.

| laborarea tehnico-stiintificA "Modele, metode si algoritmi de control
atitudine a nanosatelitilor” serveste ca bazd in realizarea softului pentru combaterea
rostogolirii si controlului atitudinii nanosatelitului 'TUMnanoSAT?”, realizat la
Centrul Tehnologii Spatiale UTM si lansat de la Statia Spatiald Internationald in

august 2022 in cadrul programului KiboCL’BI .

Directorul Centrul Tehnologii Spatiale UTM.

Academician lon Bostan _ —
Cercetator stiintific coordonator

al Centrului Tehnologii Spatiale UTM,

dr. stiinte tehn., conf. univ. Nicolae Secrieru
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DECLARATIA PRIVIND ASUMAREA RASPUNDERII

Subsemnatul, declar pe raspundere personald ca materialele prezentate Tn teza de doctorat
sunt rezultatul propriilor cercetari si realizari stiintifice. Constientizez cd, in caz contrar, urmeaza

s& suport consecintele in conformitate cu legislatia Tn vigoare.

Melnic Vladimir

Semnatura

Data 02.06.2023
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CURRICULUM VITAE

Date personale
Nume si Prenume: Melnic Vladimir;

Data si locul nasterii: 27.04.1990 or. Chisindu, Republica Moldova,

Situatia familiala: necasatorit;

Studii: Universitatea de Stat din Moldova, Chisinau (2008-2011), Universitatea de Stat din
Moldova, Chisindu (20011-2013), Universitatea Tehnica a Moldovei, Chisindu (2014-2017);

Formarea profesionald
2011 — Diploma de licenta, specialitatea "Matematica”, facultatea Matematica si Informatica,
Universitatea de Stat din Moldova;
2013 — Diploma de masterat, specialitatea ”Structuri matematice fundamentale”, facultatea
Matematica si Informaticd, Universitatea de Stat din Moldova;
2014-2017 — Studii de doctorat specialitatea 122,03 "Modelare, metode matematice, produse
program”, Universitatea Tehnicd a Moldoveti,

Activitatea profesionald
2013 - 2018 — asistent universitar, Departamentul Matematica UTM;
2018 - prezent — lector universitar, Departamentul Matematica UTM;
2017 - prezent — cercetdtor stiintific, Centrul National de Tehnologii Spatiale, UTM;

Cursuri universitare finute:
Algebra liniara si geometria analiticd, Analiza matematica 1, Analiza matematica 2,
Mecatronica si robotica, Modele echivalente;

Participdri in proiecte internationale si nationale:

2015: 202T, Proiect transfer tehnologic “Consolidarea infrastructurii terestre a Centrului
Tehnologii Spatiale pentru simularea si monitorizarea zborului satelitilor cu control local

si teleghidat” n cadrul Centrului National de Tehnologii Spatiale;

2017-2018: 16.80013.5007.09/Ro, Proiectului bilateral UTM-ISS “Dezvoltarea retelei de statii
terestre de comunicare cu sateliti ca platformd de cooperare cu partenerii europeni in

tehnologii spatiale” in cadrul Centrului National de Tehnologii a Spatiale;

2019-2023: international, runda a IV-a a Programului KiboCUBE al Japan Aerospace
Exploration Agency (JAXA) si United Nations Olffice for Outer Space Affairs (UNOOSA),
2020-2023: 20.80009.5007.09, Program de Stat (2020-2023): Elaborarea si lansarea seriei de
nanosateliti cu misiuni de cercetare de pe Statia Spatiald Internationald, monitorizarea,

postoperarea lor si promovarea tehnologiilor spatiale;
Cunoasterea limbilor: Romana, Engleza, Franceza, Rusa.

Date de contact: tel. mob. +373 78 88 29 47 e-mail: vladimir.melnic@mate.utm.md
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