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1. Uvod

1.1. Mali sateliti

Mali sateliti (engl. Small satellites) su skupina satelita koji su, u usporedbi s konven-
cionalnim satelitima, uvelike ograni¢eni prema masi, cijeni, kao i prema vremenu po-
trebnom da ih se razvije [21].

Primjene malih satelita nalazimo u svim granama svemirske industrije: u teleko-
munikaciji, navigaciji, opservaciji Zemlje, znanstvenim istraZivanjima i dr.

Njihova zastupljenost na trZiStu raste iz godine u godinu jer pruZzaju jeftin i brz
razvoj uz relativno male tehnicke zahtjeve [54]. Sve je to izravan rezultat revolucije
u elektronici i1 raCunarstvu [21]. Primjenom veceg broja malih satelita povezanih u
konstelaciju, moguce je primjerice pokriti ve¢u povrSinu zemlje i tako stvoriti uvijek

dostupni internet ili navigacijski sustav.

1.1.1. Podjela

Iako postoje viSe podjela satelita u ovisnosti od izvora do izvora, navest ¢emo podjelu
prema FAA (engl. Federal Aviation Administration) koja ukljuCuje popis od satelita
s najve¢om masom pa sve do satelita s najmanjom masom [52]. Podjelu je moguce
vidjeti u tablici 1.1.

Maleni sateliti teZze manje od 1200 kilograma i cijena razvoja im je nes$to manja
od 30 milijuna GBP (britanskih funti), za izradu i lansiranje je potrebno od 2. do
3. godine. Mini sateliti teze do 600 kilograma 1 njihov razvoj traje oko 2. godine
sa cijenom do 30 milijuna GBP. Micro sateliti imaju masu manju od 200 kilograma 1
koStaju manje od 10 milijuna GBP. Ispod Micro klase nalaze se Nano sateliti mase do
10 kilograma, te Pico i Femto sateliti mase manje od 1. kilograma [21]. Popularnost

malih satelita raste iz godine u godinu Sto prikazuje graf na slici 1.1.
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Tablica 1.1: Podjela malih satelita prema masi

Naziv kategorije satelita Masa (kg)

Small 601 - 1200
Mini 201 - 600
Micro 11-200
Nano 1.1-10
Pico 0.09 -1
Femto 0.01-0.1

Il Picosats (0.1-1 kg)
[l Other nanosats (1-10 kg)
Bl 16U CubeSat
Bl 12U CubeSat
Bl Other CubeSats
I 8U (4x2U) CubeSat
[ 6U Cubesat

3U CubeSat

2U CubeSat

1.5U CubeSat

1U CubeSat

0.25U CubeSat

Nanosatellite launches by types

Nanosats.eu (2020 Jan) prediction
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Slika 1.1: Broj lansiranja razli¢itih tipova malih satelita kroz godine [12].

Cubesat format

Cubesat format malih satelita osmiSljen je 1999. godine suradnjom Cal Poly sveuciliSta
u San Luis Obispu i Stanford sveuciliSta. Projekt je imao za zadatak standardizirati
Cubesat format i definirati njegove specifikacije. Cubesat format definiran je kao kocka
veli¢ine 10 cm x 10 cm x 10 cm (oznaka 1U) [64]. Danas se mogu kombinirati tri
(3U), Sest (6U) ili viSe takvih blokova koji tvore veéi Cubesat satelit. 1U, 2U i 3U
formati prikazani su na slici 1.2.

Netom nakon standardizacije Cubesat formata, 1U format postao je najpopularniji
format za razvoj 1 lansiranje koji je pruzao jednostavne funkcije kao Sto su: fotografi-
ranje Zemlje, telekomunikacija te niz jednostavnijih mjerenja koje se trebaju prenijeti

na zemlju [64].



Slika 1.2: Prikaz 1U, 2U 1 3U Cubesat formata.

1.1.2. Metode lansiranja

Mali sateliti lansiraju se kao sekundarni teret u posebno izradenim kavezima u kojima
stane nekoliko takvih satelita. Za izbacivanje satelita u svemir koristi se opruga jer mali
sateliti ¢esto nemaju propulziju. Nakon §to je izdan izbacivacki signal, mehanicka
opruga vrsi silu na male satelite koji potom klizu¢i Sinama izlaze kroz vrata kaveza
[64]. Prikaz kaveza moZemo vidjeti na slici 1.3.

Let rakete koja nosi primarni i sekundarni teret osmisljen je tako da primarni teret
dovede u planiranu orbitu i da ga tamo izbaci. Nakon primarnog tereta izbacuje se i
sekundarni teret kao jedan ili viSe malih satelita. Lansiranja primarnog tereta danas su
vrlo Cesta. Datumi lansiranja i orbita znaju se mjesecima unaprijed tako da korisnici
sekundarnog tereta mogu planirati orbitu koju Zele. Korisnici sekundarnog tereta mogu
birati samo izmedu ponudenih orbita, ali ne mogu mijenjati orbitu ili datum lansiranja.
Cijene lansiranja 1U Cubesat-a krecu se oko 90.000 eura, a za 3U Cubesat oko 200.000
eura. Jedna raketa moZe u svemir ponijeti 10 ili viSe Cubesat satelita [64].

Poslovanje lansiranja malih satelita organizirano je kroz pruzatelje lansirnih usluga
(engl. Launch Services Provider - LSP) koji zakupljuju prostor za sekundarni teret od
poduzeca koje lansiraju rakete (engl. Launch Logistics Provider - LLP). Danas pos-
toji viSe LSP-ova i stranka koja Zeli lansirati satelit ima mogucnost izbora po cijeni i
kvaliteti usluge. Poduzeca koja lansiraju satelite u svemir nalaze se po cijelom svijetu
[64].
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Slika 1.3: Lansirni kavez Cubesat satelita [15].

Listu nekih pruZatelja usluga lansiranja malih satelita moguce je vidjeti u tablici
1.2.

Tablica 1.2: Lista pruZatelja usluga lansiranja malih satelita [64].

Ime Lokacija Web adresa

Innovative Solutions in Space Nizozemska www.isispace.nl

ECM Space Njemacka www.ecm-space.de

UT AeroSpace Studies Kanada www.utias—-sfl.net

CubeCab (3U+) SAD www . cubecab.com

Nano Avionics Litva https://nancavionics.com/
Space Flight (3U+) SAD https://spaceflight.com/

Postupak lansiranja zapocinje potpisivanjem ugovora pri kojem korisnik usluge
odabire jedan od ponudenih datuma lansiranja i mogudéih orbita. Pri potpisivanju ugo-
vora korisnik placa oko 50% cijene usluge. Potpisivanje ugovora se dogada barem
dvanaest mjeseci prije planiranog lansiranja. Tijekom slijedecih dva do Sest mjeseca
korisnik mora obaviti sva testiranja satelita. Sest mjeseci prije lansiranja, korisnik do-

biva potvrdu o mjestu na raketi i plaéa dodatnih 20% ugovorene cijene. Dva mjeseca



prije lansiranja, korisnik predaje satelit pruzatelju lansirnih usluga koji satelit prevozi
do lansirne lokacije. Stigavsi na lansirnu lokaciju, korisnik plac¢a dodatnih 20% cijene.
Konacno, u trenutku lansiranja, korisnik plaéa posljednjih 10% cijene. Ukoliko lansi-
ranje ne uspije nema povrata sredstava. Spomenuto obrocno placanje ne vrijedi za sve
pruzatelje lansirnih usluga ve¢ neki pruzatelji imaju drugacije oblike placanja. Nakon
uspjesnog lansiranja pruzatelj lansirnih usluga prati orbitu svakog lansiranog satelita i

predaje korisniku informacije o orbiti u kojoj se satelit nalazi [64].

1.1.3. Povijesni pregled misija

nanosats.eu baza podataka Nano i Cubesat satelita [12] sadrzi preko 2000 podataka
o lansiranjima Cubesat satelita od 1998. godine pa sve do danas. Prvo lansiranje
Cubesat satelita zbilo se 2003. godine iz grada Plesetska u Rusiji u sklopu Eurockot
Launch Services’s Multiple Orbit misije. Cubesat sateliti koji su pusteni u orbitu bili
su sateliti nekoliko tvrtki iz Danske, Japana, Kanade i SAD-a [14].

Nekoliko godina kasnije, tocnije 2012. godine, lansirano je 11 Cubesat satelita
pomocu rakete Atlas V. To je do tada bio najveci broj istovremeno lansiranih satelita
gdje je najveci Cubesat satelit bio 24U formata [47].

Od 2012. godine do danas lansirano je preko 1000 malih satelita Sto je vidljivo na

slici 1.1.

1.2. Korisni teret satelita

Korisni teret satelita (engl. payload) je podsustav ili skupina podsustava koji imaju za
cilj ispuniti neku zadacu (misiju). Primjerice, ako je cilj satelita fotografiranje Zem-
ljine povrsSine, onda ¢e njegov koristan teret biti sustav za fotografiranje, ili ako Zelimo
mjeriti Zemljino magnetsko polje, onda ¢e korisni teret biti sustav za mjerenje mag-

netskog polja.

1.2.1. Vrste tereta

Ovisno o tipu misije, podsustave je moguce svrstati u nekoliko kategorija:
— Opservacija Zemlje
— Komunikacija
— Navigacija

— Znanost i tehnologija



1.2.2. Vainost kontrolirane orijentacije

Sustavi za opservaciju Zemlje sadrze sklopovlje koje promatra Zemljinu povrSinu ili
atmosferu. Najcesce takav sustav sadrzi kameru koja fotografira povrsinu u odabranom
dijelu spektra. Na takvom sustavu osim kamere imamo i objektive velikih uvecanja
zbog kojih je potrebno imati mogucnost preciznog usmjeravanja kamere. Takoder,
sustavi za komunikaciju osim sklopovlja za obradu signala sadrze i antene. Kako bi
pospjesili prijem i odasiljanje, potrebno je precizno usmjeravanje antene satelita prema
anteni na Zemlji [1].

Osim gore opisanih sustava kojima je vazna kontrola orijentacije, navest ¢emo jo$
jedan primjer gdje nam je kontrola orijentacije vazna. Naime, prilikom izbacivanja
satelita iz samog prijevoznog sredstva u svemir, dogada se nekontrolirana rotacija sa-
telita (engl. rumbling). Kako bi satelit zaustavio rotaciju, aktivni sustav za kontrolu
orijentacije ulazi u posebni nacin rada (engl. detumbling) u kojem Ce zaustaviti nekon-
troliranu rotaciju. Takav zahvat moZe potrajati tjednima ili mjesecima, ovisno o tipu
satelita [64].



2. Opis orijentacije satelita

Kako bi matematicki prikazali rotacijsko gibanje satelita, satelit je prvo potrebno mo-
delirati kao kruto tijelo. Mi ¢emo u nastavku navesti samo osnovne izraze potrebne za
modeliranje satelita, a potpune izraze i izvode moguce je pronaci u popratnoj literaturi
[2].

Ako govorimo o orijentaciji, vazno je objasniti pojam referentnog sustava (engl. re-
ference frame). Referentni sustav je skup od 3 medusobno ortogonalnih vektora prema
kojima odredujemo sve ostale vektore: bilo njihovu orijentaciju, bilo pomak. Jedan
mozda najpoznatiji primjer takvog referentnog sustava je Kartezijev referentni sustav
gdje smo kao referentne vektore izabrali 3 jedini¢na vektora _i>, ? 1 ? prema kojima
onda odredujemo sve ostale vektore u prostoru.

Moguce je imati vise referentnih sustava gdje je prelazak iz jednog u drugi refe-
rentni sustav ostvaren pomocu transformacija s tzv. rotacijskim matricama (o kojima
¢emo govoriti kasnije). Referentne sustave najceSce oznaCavamo kao npr. F, ili Fy.
Rotacijsku matricu koja odreduje orijentaciju F, referentnog sustava naspram J refe-
rentnog sustava ozna¢avamo kao C .

Da bi definirali orijentaciju satelita prvo moramo definirati referentne sustave. Prvi
referentni sustav kojeg definiramo je tzv. inercijski referentni sustav F¢. U klasi¢noj
fizici, inercijski sustav oznaCava referentni sustav koji ne posjeduje akceleraciju [53].
Drugi referentni sustav kojeg definiramo je tzv. referentni sustav tijela (body) F;, koji
je nepomican s obzirom na gibanje ¢vrstog tijela (satelita). Orijentacija satelita u re-
ferentnom sustavu tijela /;, naspram inercijskog referentnog sustava F oznacavamo

rotacijskom matricom C'.

2.1. Eulerovi kutovi

Eulerovi kutovi predstavljaju 3 kuta izmedu nekog odabranog vektora i ortogonalnih
osi Kartezijevog koordinatnog sustava. Zelimo li predstaviti rotaciju iz jednog vektora

u drugi, to moZemo napraviti na nekoliko nacina. Jedan od nacina navest ¢emo u



sljede¢em primjeru:
1. Rotacija za kut ¢ oko originalne z-osi (engl. yaw).
2. Rotacija za kut 0 oko tranzicijske y-osi (engl. pitch).
3. Rotacija za kut ¢ oko transformirane x-osi (engl. roll).

Uzmemo li za primjer 3 uzastopne rotacije: prve oko originalne z-osi, zatim druge
oko tranzicijske y-osi 1 na kraju tre¢e oko transformirane x-osi dobivamo rotaciju pri-

kazanu na slici ispod:

Xt, X2

Slika 2.1: Tri uzastopne rotacije oko z-osi, y-osi i x-osi za kut ¢, 0,1 ¢

2.2. Kvaternioni

Kvaternion je cetvero-dimenzionalni vektor s kojim je moguce opisati orijentaciju ti-
jela. Kvaternion u usporedbi s Eulerovim kutovima posjeduje dvije prednosti (o kojima
nesto viSe u nastavku): prva je da ne posjeduje singularnost, i druga da matematicke
relacije modeliranja orijentacije viSe nisu trigonometrijske ve¢ algebarske prirode, Sto
ih dodatno Cini pogodnima za racunanje.

Kvaternion u sebi sadrzi dvije stvari: glavnu os rotacije (engl. principal axis) a
i kut rotacije ¢ kao Sto je vidljivo na slici 2.2. Zbog toga, razlikujemo vektorski i

skalarni dio koje definiramo kao:

€ = ii\ sin ¢ = € z|
B [6 €y € ] (21)
n = COSs —(5

U praksi postoje dvije interpretacije kvaterniona u ovisnosti o tome je li skalarni
dio prvi element kvaterniona ili posljednji. U naSem radu pretpostavit ¢emo oblik

kvaterniona gdje je skalarni dio prvi, a vektorski drugi:

q = [TI 5] = [Ch q2 g3 Q4] (2.2)
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Slika 2.2: Prikaz rotacije vektora b oko glavne osi rotacije @ za kut ¢.

2.3. Rotacijska matrica

Rotacijska matrica opisuje transformaciju vektora iz originalnog u rotirani za neku
poznatu rotaciju. U nastavku ¢emo navesti rotacijske matrice koje odredujemo pomocu

Eulerovih kutova i pomoc¢u kvaterniona i za svaku ¢emo dati primjer rotacije vektora.

2.3.1. Prikaz pomocu Eulerovih kutova

Prije nego Sto ¢emo navesti prikaz rotacijske matrice pomocu Eulerovih kutova prvo
¢emo navesti kako izgledaju rotacijske matrice kada rotiramo vektore samo oko glav-
nih osi, a zatim ¢emo navesti izraz rotacijske matrice za tzv. 3-2-1 uzastopnu rotacijsku

sekvencu.

Rotacije oko glavnih osi

Bez ulaZenja u detalje, navest cemo redom kako izgledaju rotacijske matrice za rotacije
oko z, y i x osi. Graficke prikaze tih rotacija moguce je vidjeti na slici 2.3.

Rotaciju oko z-osi definiramo kao:

cosf, sinf, 0
C.(0,) = |—sinf, cosb, 0] . (2.3)
0 0 1

Rotacija oko y-osi:

cosf, 0 —sind,
c,o)=1 0o 1 o |. (2.4)
sind, 0 cosb,

Rotacija oko x-osi:



1 0 0
C.(00.) =10 cosf, sinb,|. (2.5)

0 —sinf, cosb,

7y, Z3

Slika 2.3: Prikaz rotacija oko glavnih osi.

3-2-1 rotacijska sekvenca

Rotacijska sekvenca koja je jako Cesta u zrakoplovno-svemirskoj industriji oznacava
se kao 3-2-1 orijentacijska sekvenca (engl. 3-2-1 attitude sequence). Takvo ime je
uzeto zato §to je prva rotacija oko originalne z-osi (oznaka 3), zatim slijedi rotacija
oko tranzicijske y-osi (oznaka 2) i na kraju rotacija oko transformirane x-osi (oznaka
1).

3-2-1 rotacijsku matricu moguce je prikazati pomocu Eulerovih kutova kao:

021(¢>97¢) = Cx(aﬁ)Cy(@)Cz(w)
CoCy CoSy —Sg 7 2.6)
= SpS9Cy — CpSyp  SpSeSy T CyCy  SpCh
CypSeCy + S¢Sy CpSeSy — SpCy CyCo
gdje radi preglednosti piSemo s, = sin(b) i ¢, = sin(b).
Primijetimo kako smo 3-2-1 rotacijsku matricu dobili tako §to smo izmnoZili po-
jedinacne rotacijske matrice oko glavnih osi (vidi jednadzbe 2.3, 2.4 1 2.5). VaZno je

napomenuti kako u slu€aju rotacija ne vrijedi komutativnost i da je redoslijed umnoska

matrica vrlo bitan.

Singularnost Eulerovih kutova

Spomenuta mana reprezentacije rotacije pomoc¢u Eulerovih kutova je tzv. singularnost.

MozZe se pokazati da za svaku parametrizaciju rotacije moze do¢i do singulariteta. Za
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primjer 3-2-1 sekvence, singularitet nastaje onda kada je kut § = +90°. Za takav slucaj

rotacijska matrica postaje:

0 0 -1
C(6,90°,¢) = |sin(¢p — ) cos(p—v) 0 |. 2.7)

cos(¢— ) —sin(¢—v) 0
Fizikalno zbog singulariteta, prva i treca rotacija 3-2-1 sekvence odvijaju se oko
jedne te iste osi. U tom slucaju tzv. roll i yaw kutevi (¢ 1 1) su zapravo jednaki kutovi
i nije ih moguée jednoznacno odrediti (vidi sljedece poglavlje). Izvan singulariteta je

moguce jednoznacno odrediti sva tri Eulerova kuta.
Odredivanje Eulerovih kutova iz rotacijske matrice
Ako rotacijsku matricu oznacimo kao:
€11 Ci2 (13
C=lcu cn cal, (2.8)

C31 C32 (33

iz jednadzbe 2.6 moguce je odrediti Eulerove kutove kao:

¢ = tan"!(coz/c33),
0 = —sin"!(ci3), (2.9)

Y = tan"!(cip/c).
Iznimno je vazno da prilikom definiranja rotacije pomocu Eulerovih kutova nagla-
simo o kojoj sekvenci rotacije se radi (npr. 3-2-1) jer rotacijske sekvence ne komuti-

raju!

2.3.2. Prikaz pomocu kvaterniona

Rotacijsku matricu pomocu kvaterniona oznacavamo kao:

C = (2" — 1)1 + 2e€e” — 2ne*, (2.10)

gdje je € definiran kao:

0 —e ¢
e€€=|le 0 —e- (2.11)
—€y € 0
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Napominjemo da prilikom raCunanja rotacijske matrice kvaternion g prvo norma-
liziramo na jedini¢nu duljinu jer tako garantiramo da kasnije mnoZenje rotacijske ma-
trice i vektora neée rezultirati promjenom duljine vektora ve¢ samo promjenu smjera.

Kvaternion normaliziramo na sljede¢i naCin:

q q
Drorm = (2.12)

ladl VE+@d+d+4
Ako i raspiSemo rotacijsku matricu definiranu u jednadzbi 2.2 dobivamo izraz [11]

koji je pogodniji za raCunanje:

G+ —a—q 2(ee+ aqu) 2(g294 — q193)
C=| 20ps—an) G-6+a6-46¢ 2@Gu+ae) (2.13)
2(q2qs + 103) 2(¢301 — 12) GG — G — G+ @

Odredivanje kvaterniona iz rotacijske matrice

Pomocu rotacijske matrice definirane u jednadzbi 2.8 moguce je odrediti sva 4 Clana

kvaterniona. Prvo odredujemo skalarni ¢lan kao:

1
t 1)2
:I:( race[C] + 1)2 .
2
Predznak skalarnog Clana nije bitan jer on fizikalno samo oznaCava smjer rotacije.

(2.14)

’r]:

Pozitivan ili negativan predznak daju istu rotaciju.
Jednom kada smo odredili skalarni ¢lan 7, moguce je odrediti vektor e. Moze se

pokazati da za 1) # 0 vrijedi:

— C23—C3
El’ - 4/'7 Y

— C1—¢i3
¢ = W, (2.15)
€, = 0124—17021

Za slucaj kada je n = 0, vrijedi da je kut zakretanja jednak ¢ = +m. MoZe se

pokazati kako je moguce izraCunati elemente € vektora kao:

lex| = (0112“)%;
le,] = (022;1)%, (2.16)
le.] = (@5,

Za odabir predznaka svakog elementa € vektora Citatelja se savjetuje da pogleda u

izvor [2].
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2.3.3. Rotacija vektora pomocu rotacijske matrice

U nastavku ¢emo navesti izraze za rotaciju vektora pomocu rotacijskih matrica. Prvi
primjer odnosi se na rotaciju vektora oko z-osi, a drugi primjer odnosi se na 3-2-1

rotaciju.

Rotacija oko z-osi

Zelimo li vektor ¥ = [Ty Z]T rotirati oko z-osi za npr. 30 stupnjeva, prvo racunamo

rotacijsku matricu pomocu jednadzbe 2.3:

cos30°  sin30° O
C.(30°) = | —sin30° cos30° 0], (2.17)
0 0 1

zatim pomnoZzimo vektor ¥ i matricu C, gdje dobivamo rotirani vektor o

v = C.(300)Y
cos30°  sin30° O |z
= |[—sin30° cos30° Of |y
0 0 1

(2.18)

3-2-1 rotacija

Zelimo li vektor ¥ definiran u prosSlom primjeru rotirati prvo oko z-osi za 30 stupnjeva,
zatim oko tranzicijske y-osi za 20 stupnjeva i1 na kraju oko transformirane x-osi za 10

stupnjeva, prvo racunamo rotacijsku matricu pomocu jednadzbe 2.6 kao:

C11(10°,20°,30°) = C,(10°)C,(20°)C.(30°), (2.19)

zatim pomnoZimo vektor ¥ i matricu Cs; gdje dobivamo rotirani vektor o

U = Cy(10°,20°,30°) . (2.20)

2.4. Jednadzba rotacijskog gibanja

Zelimo li definirati jednadZbe rotacije satelita, vaZzno se je prvo prisjetiti definicija refe-

rentnog sustava tijela J 1 inercijskog referentnog sustava F. Orijentaciju izmedu ta
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dva referentna sustava mogude je opisati orijentacijskom matricom C) i to na barem

dva nacina: pomoc¢u Eulerovih kutova ili pomoc¢u kvaterniona (vidi prethodna poglav-

lja).

Kako je F; referentni sustav nepomican s obzirom na tijelo satelita, kutnu brzinu

referentnog sustava tijela F; s obzirom na F inercijskog referentnog sustava oznaca-

vamo kao:

T
Wrg = [w1 w2 WQ]

2.4.1. Prikaz pomoc¢u Eulerovih kutova

JednadZbu rotacijskog gibanja pomocu Eulerovih kutova definiramo kao:

b 1 singtanf cos¢tan6
ol = |0 cos ¢ —sing | wye.
U

0 singsect cos¢sect

2.4.2. Prikaz pomocu kvaterniona

2.21)

(2.22)

Jednadzbu rotacijskog gibanja pomocu kvaterniona i kutne brzine definiramo kao:

€ —= %(nl—FEX)wb(;,
= —3€lw.

(2.23)

Radi lakSeg raCunanja, raspiSemo li jednadzbu 2.23 pomocu definicije kvaterniona

u jednadZbi 2.2 dobiti ¢emo relaciju za rotacijsko gibanje [11] kao:

. 1
q= §S(wa)q

gdje je matrica S(wyg) definirana kao:

0 —Wp —W2 —Ws

w1 0 Ws —Wa
S(wa) =

Wy —Ws 0 w1

w3 wWa —W1 0

(2.24)

(2.25)
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2.5. Usporedba Eulerovih kutova i kvaterniona

Kao Sto smo ve¢ pisali u poglavlju 2.3.1, dva su problema prikazivanja orijentacije
pomocu Eulerovih kutova. Prvi problem je singularitet gdje za neke kutove koje repre-
zentiraju istu orijentaciju nije moguée jednoznacno odrediti Eulerove kutove iz rotacij-
ske matrice. Drugi problem je Sto za opisivanje orijentacije koristimo trigonometrijske
funkcije koje je kompleksnije izraCunati na raCunalima.

Prikaz orijentacije kvaternionom rjeSava nas problema singulariteta zbog dodatnog
cetvrtog Clana. Kvaternionom smo takoder rijesili problem racunanja trigonometrij-
skih funkcija jer jednadZbe viSe ne sadrZe trigonometrijske funkcije nego obicne alge-
barske izraze.

S druge strane, pozitivna strana prikaza orijentacije pomocu Eulerovih kutova je
njihova intuitivnost jer svaki Eulerov kut oznacava kut rotacije oko pojedine osi. In-
formacija o orijentaciji kod kvaterniona skrivena je unutar kombinacije skalarnog i
vektorskog Clana i na prvi pogled izgleda nelogi¢no. Skalarni ¢lan ne oznacava izravno
kut zakreta oko osi rotacije ve¢ njegov kosinus kuta, a vektorski dio sadrzi skaliranu

os rotacije sinusom kuta rotacije (vidi jednadzbu 2.1).

2.6. Pojednostavljeni model satelita

Radi jednostavnosti prilikom razvijanja programske podrske fokusirali smo se na odre-
divanje i kontrolu orijentacije samo oko jedne osi.

Eksperimentalno se moze pokazati (vidi poglavlje 5.2.1) kako Laplaceov model
kutne brzine satelita oko jedne osi pogonjen zamaSnjakom mozemo modelirati kao
sustav prvog reda:

Y (s 1/7
H(s) = XES; = Ks +/1/T, (2.26)

gdje je Y'(s) kutna brzina oko jedne osi, X(s) je funkcija pobude zamasnjaka, a

K 1 7 su koeficijenti prijenosne funkcije. Parametar K mogli bismo okarakterizirati
kao koeficijent pretvorbe mjernih jedinica ulaza X (s) i izlaza Y'(s), a parametar 7
kao koeficijent tromosti sustava: $to je sustav tromiji to je parametar 7 veci, 1 obratno.
Mjerna jedinica ulazne funkcije X () je postotak Duty Cycle-a s kojim pogonimo elek-
tromotor zamasnjaka (vidi poglavlje 3.3.2). Mjerna jedinica izlaza Y (s) je radijan po
sekundi (rad/s). Mjerna jedinica parametra K je radijan po sekundi po postotku DC

zamaSnjaka, a jedinica za tromost sustava 7 je sekunda.
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Drugi pojednostavljeni model sustava opisuje nam orijentaciju satelita oko jedne
osi (kut). Dobili smo ga integriranjem jednadzbe 2.26 koja opisuje kutnu brzinu sa-
telita jer vrijedi da je integral kutne brzine jednak kutu. Model orijentacije satelita u

Laplaceovoj domeni definiramo kao:

1/ 1
s+1/T s

Primijetimo kako je model orijentacije satelita oko jedne osi sustav drugog reda.

E(s) = H(s) % _ K 2.27)
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3. Sustav za odredivanje i upravljanje

orijentacijom satelita (ADCS)

U ovom poglavlju navest cemo definiciju ADCS (engl. Attitude Determination and
Control system) sustava. Navest cemo osnovne dijelove sustava. Navest cemo naj-
ceSce koriStene senzore i aktuatore, objasniti njihove karakteristike i navesti prednosti
i mane. Takoder ¢emo opisati metode i algoritme za odredivanje i kontrolu orijentacije.

Na koncu ¢emo opisati razvijeno sklopovlje 1 navesti odabrane senzore i aktuatore.

3.1. Uvod

ADCS sustav je sustav koji odreduje orijentaciju satelita pomodu podataka iz senzora
na temelju kojih sustav aktuatorima vrsi korekciju orijentacije u Zeljeni polozaj i tu

orijentaciju odrZava.

3.1.1. Odredivanje i upravljanje orijentacijom

Senzori koje koristi ADCS sustav za odredivanje orijentacije najceSée ne daju direktno
podatak o orijentaciji veC se orijentacija odreduje (estimira) pomocu tzv. estimacijskih
algoritama. Problem senzora opéenito je njihova neodredenost koja onda doprinosi
gresci estimaciji orijentacije. Zbog neodredenosti senzora razvijeni su estimacijski
algoritmi koje uzimaju u obzir neodredenost senzora i tako smanjuju neodredenost
estimirane orijentacije.

Jednom kada smo odredili orijentaciju i ako ona nije jednaka Zeljenoj, slijedi pos-
tupak korekcije (kontrole). Postupak korekcije zapocCinje raCunanjem razlike Zeljene i
trenutno estimirane orijentacije. Regulator orijentacije pomocu te razlike izraCunava
optimalnu korekciju koju je potrebno izvrsiti kako bi dosli u Zeljenu orijentaciju. Ko-
rekciju orijentacije izvrSavaju mehanicki ili elektri¢ni aktuatori. Aktuatori stvaraju

korekcijski moment koji satelit na koncu dovode u Zeljenu orijentaciju. Postignuvsi
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Zeljenu orijentaciju, ADCS sustav Ce je nastojat odrZavati.
Opisana estimacija i kontrola orijentacije ADCS sustava dogada se u stvarnom
vremenu kroz cijeli misiju satelita. Ni u jednom trenu se ne smije dogoditi da satelit

posjeduje neZeljenu ili nekontroliranu orijentaciju jer to moZe znaciti kraj misije.

3.1.2. Vaznost ADCS sustava

NASA-ino istrazivanje pokazalo je da je ADCS sustav zasluZan za 23% pogreSaka na
navigacijsko-kontrolnim sustavima (engl. Guidance, Navigation and Control - GN&C),
i da je velika vecina tih anomalija u konacnici uzrokovala kraj misije [8]. U nastavku
¢emo navesti jedan primjer gresSke na ADCS sustavu.

Naime, svemirska letjelica Lewis [46] lansirana je 1997. godine s predvidenim
trajanjem misije od 5 godina. Nakon postizanja uspjeSne orbite, satelit je zapoCeo
s normalnim radom i nije ga viSe bilo potrebno aktivno kontrolirati. U normalnom
radu solarni paneli su bili upereni prema Suncu kako bi prikupili maksimalnu koli¢inu
elektriCne energije. Zbog greske prilikom rada na jednom od aktuatora, stvarao se je
neprimjetno mali konstantni moment oko jedne osi koju senzori nisu mogli detektirati.
Nakon nekoliko dana neprestane rotacije satelit se je po¢eo nekontrolirano rotirati i
solarni paneli s vremenom nisu prikupili dovoljno energije. Jednom kada su inZenjeri
napokon uocili nekontroliranu rotaciju vec je bilo prekasno jer se je baterija satelita

potpuno ispraznila i komunikacija sa satelitom zauvijek prekinuta [19].

3.2. Osnovni dijelovi

Generalno, osnovni dijelovi ADCS sustava su: racunalo, senzori 1 aktuatori. U nas-

tavku ¢emo zasebno opisati svaki dio i navesti neke karakteristike.

3.2.1. Racunalo

Racunalo je zasluzno za prikupljanje i obradu podataka koje dolaze sa senzora i za
kontrolu aktuatora. Prikupljanje podataka sa senzora vrsi se preko komunikacijskih
kanala (sabirnica). Obrada podataka zasniva se na raCunanju zahtjevnih estimacijskih
algoritama koji na koncu daju podatak o trenutnoj orijentaciji. Na temelju razlike
trenutne i Zeljene orijentacije, racunalo racuna/modulira kontrolni signal koji se dalje

Salje aktuatorima preko predvidenih sabirnica.
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Neki od zahtjeva ADCS racunala su: mala potro$nja, otpornost na radijaciju/koz-
micke zrake, brzina izvodenja operacija, pouzdanost i dr. Pri odabiru ratunala vazno

je ako je racunalo veé koriSteno u nekim prijaSnjim misijama.

3.2.2. Senzori orijentacije

Senzori orijentacije ili orijentacijski senzori elektronicke su naprave iz kojih je mo-
guce dobiti podatak o orijentaciji. Podatak o orijentaciji najéeSée ne dolazi direktno
sa senzora veC se orijentacija estimira matematickim algoritmima koji kao svoj re-
zultat daju estimiranu orijentaciju [2]. Za precizno odredivanje orijentacije nekada je
potrebno uzeti podatke iz viSe senzora odjednom. Takav nacin prikupljanja podataka
zovemo engl. sensor fusion. U nastavku ¢emo navesti najkoriStenije senzore, njihove

karakteristike i nacin rada.

Senzor Sunca

Senzore Sunca dijelimo u dvije skupine: analogne i digitalne. Analogni senzori Sunca
rade na principu solarnih Celija, a podatak o smjeru tzv. vektora sunca moguce je do-
biti iz generirane struje ¢elija. Slika 3.1 prikazuje industrijsku izvedbu jednog takvog

senzora.

Slika 3.1: Prikaz industrijske izvedbe senzora Sunca tvrtke Bradford [7].

Struja iz solarnih Celija ovisi o kutu # $to oznacava kut izmedu normale senzora
7 i vektora nadolazece zrake Sunca ¥ (vidi sliku 3.2). Vezu struje Celija ¢ i kuta 0

definiramo kao:
i(0) = 1(0) cos 6. 3.1
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Senzor Sunca ima konacni kut gledanja u obliku stoSca. Sa samo jednim sen-
zorom Sunca nije mogucée jednoznacno odrediti vektor Sunca o vec se primjenjuje

paradigma sensor fusion-a gdje dodamo joS jedan senzor Sunca (vidi sliku 3.3) [2].

o1

S

Slika 3.2: Prikaz modela senzora Sunca.

Slika 3.3: Prikaz para senzora Sunca.

Troosni magnetometar

Troosni magnetometar mjeri vektor lokalnog magnetskog polja Zemlje u koordinat-
nom sustavu senzora.

Magnetometri su relativno neprecizni senzori i za pouzdanija mjerenja potrebno ih
je kalibrirati [2]. Kalibracija ima za cilj smanjiti utjecaj tzv. engl. Hard i Soft efekata.
Prije nego objasnimo spomenute efekte objasniti ¢emo postupak prikupljanja podataka

u svrhu kalibracije magnetometra.
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Kalibracija magnetometra zapocinje prikupljanjem podataka iz senzora i to tako
Sto ¢emo magnetometar rotirati u svim smjerovima pazeéi da ne zanemarujemo odre-
den polozaj. Nakon Sto smo prikupili dovoljno podataka, moZemo prikazati izmjerene
vektore magnetskog polja kao skupinu tocaka gdje svaka tocka prikazuje vrh vektora
ocitane vrijednosti magnetskog polja. Prikaz ocCitanih vrijednosti idealnog magneto-
metra rasporedeni su po idealnoj sferi radijusa duljine vektora magnetskog polja sa

srediStem u centru koordinatnog sustava (vidi sliku 3.4).

Ideal Magnetometer Data

Slika 3.4: Tockasti prikaz mjerenja vektora Zemljinog magnetskog polja pomocu idealnog

magnetometra. Vrijednosti mjerenja su u jedinici p7'.

Nakon $to smo opisali postupak prikupljanja podataka, slijedi objaSnjenje Hard
1 Soft efekata. Hard efekt je greSka magnetometra koja utjeCe na mjerenja magnet-
skog polja i koja se manifestira kao translacija ishodiSta rezultantne sfere mjerenja za
neki fiksni vektor (vidi sliku 3.5). Mozemo slobodno re¢i kako su mjerenja pristrana
odnosno da imaju tzv. engl. bias. Uzrok Hard efekta su najesce stacionarne inter-
ferencije magnetskih polja kojeg Zelimo mjeriti i magnetskih polja okolnih metalnih
dijelova. Magnetska interferencija dolazi ili od samog magnetometra ili od okolnog
elektronickog sklopovlja.

Soft efekti nastaju zbog predmeta u neposrednoj blizini magnetometra koji uzro-
kuju distorziju mjerenog lokalnog magnetskog polja. Soft efekt, kolokvijalno receno,
razvlaci i kosi sferu mjerenja koja zatim oblikom postaje nalik nakoSenom elipsoidu
(vidi sliku 3.6).

Modeliranje spomenutih efekata opisujemo u sljedecoj jednadzbi:
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Magnetometer Data With a Hard Iron Offset

Slika 3.5: Tockasti prikaz mjerenja vektora Zemljinog magnetskog polja pomocu magnetome-

tra s tzv. Hard efektom. Vrijednosti mjerenja su u jedinici p7'.

Magnetometer Data With Hard and Soft Iron Effects

Slika 3.6: Tockasti prikaz mjerenja vektora Zemljinog magnetskog polja pomoc¢u magnetome-

tra s tzv. Hard i Soft efektima. Vrijednosti mjerenja su u jedinici p7'.

(x — b)R(x — b)" = 2, (3.2)

gdje je R matrica tipa 3 X 3 odreduje oblik elipsoida (npr. za sferu jedini¢na
matrica, a za elipsoid pozitivno definitna), vektor b tipa 1 x 3 definira srediSte elipsoida,
a skalar 3 predstavlja duljinu vektora magnetskog polja.

Kalibraciju magnetometra vr§imo pomocu sljedece relacije:
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m = (x — b)A, (3.3)

gdje novo-definirana matrica A tipa 3 x 3 transformira oblik elipsoida u pravilnu
sferu (eliminira utjecaj Soft efekta), a definirani vektor b translatira elipsoid u ishodiste
koordinatnog sustava (eliminira utjecaj Hard efekta).

Problem kalibracije magnetometra ukljucuje problem pronalaska A i b parame-
tara. Parametre je moguce pronaci pomoéu magcal funkcije unutar MATLAB alata
[41]. Kalibraciju magnetometra vr§imo u programskom kodu nakon svakog primitka
nekalibrirane vrijednosti magnetometra. Programski isjecak kalibracije moguce je vi-
djeti ovdje [28]. Dodatna objasnjenja u vezi kalibracije magnetometra mogu se pronaci
ovdje [40].

Zbog spomenutih vanjskih utjecaja na vrijednosti mjerenja magnetometra, magne-
tometar se moze fizicki udaljiti od izvora smetnji pomocu konstrukcije nazvane engl.

boom (vidi sliku 3.7) te tako smanjiti pogreske mjerenja [2].

Scalar Overhauser Magnetometer (OVH)

i /éleliite Body

iy |

Slika 3.7: Prikaz tzv. boom-a na ¢ijem vrhu se nalazi magnetometar. Izvor @rsted misija [13].

Pratioci zvijezda (engl. Star Trackers)

Pratioci zvijezda u usporedbi sa ostalim senzorima pruZaju najpreciznija mjerenja ori-
jentacije iz dva razloga: prvi je Sto su svjetlosni izvori zvijezda toCkaste prirode i tako
pruzaju precizna mjerenja, i drugi, Sto se zvijezde zbog svoje udaljenosti od senzora

doimaju kao stacionarni izvori neovisno o poloZaju satelita unutar orbite.
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Slika 3.8: Izvedba pratioca zvijezda tvrtke Redwire [50].

Pomocu pratioca zvijezda moguce je pratiti vektor smjera samo jedne zvijezde 1
tako, u ovisnosti o poloZaju senzora na satelitu, orijentacijskom matricom dobiti po-
datak smjera zvijezde u referentnom sustavu satelita. Uporabom podataka iz ostalih
senzora (sensor fusion) moguce je jednoznacno odrediti orijentaciju satelita.

U praksi pratioci zvijezda prate viSe zvijezda odjednom ne bi li smanjili neodrede-
nost orijentacije. Jednom kada je senzor odredio orijentaciju, svako sljedeCe mjerenje
zasniva se na pracenju istih zvijezda i metodom usrednjavanja moguce je postignuti
vecu preciznost. Neodredenost je dodatno moguce smanjiti upotrebom tzv. zvjezdanih
kataloga [31] koji sadrZe podatke o polozaju poznatih zvijezda i zvijezda.

Zbog svega navedenoga, pratioci zvijezda su najprecizniji senzori orijentacije od
svih do sad navedenih senzora, ali s druge strane i najskuplji, najkompleksniji i najne-

pouzdaniji senzori [2].

3.2.3. Senzori kutne brzine

Senzori kutne brzine mjere kutnu brzinu referentnog sustava tijela naspram referent-
nog inercijskog sustava. Kao $to ¢emo vidjeti u nastavku rada, veéina algoritama za
procjenu orijentacije koriste podatak o kutnoj brzini satelita kao dodatnu korisnu in-
formaciju.

Kutnu brzinu mogude je izraCunati kao vremensku derivaciju orijentacije ali takav
nam izracun unosi neodredenost u obliku visokofrekventnog (VF) Suma. Senzori kutne
brzine nemaju VF izraZen Sum ali zato imaju problem sa tzv. bias-om - niskofrekvent-
nim (NF) Sumom.

Prednost senzora kutne brzine je S$to ne zahtijevaju eksterni izvor informacije. Pri-
mjerice, senzor Sunca uvijek mora imati prisutno Sunce ne bi li izraCunali orijentaciju
satelita ili magnetometar koji mora biti u prisutnosti izvora magnetskog polja.

U trenucima kada ne moZemo direktno dobiti podatak o orijentaciji satelita, inte-
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gracijom kutne brzine moguce je odrediti orijentaciju. Problem takvog nacina odredi-
vanja orijentacije je spomenuti bias koji uzrokuje integracijsku gresku. Zbog toga se
takav naCin odredivanja orijentacije ograni¢ava na kratke vremenske periode u kojima
je greska integracije zanemariva.

Postoji viSe vrsta senzora kutne brzine, a tradicionalno su najpopularniji tzv. me-
hanicki Ziroskopi. Mane mehanickih Ziroskopa su mehanicki pokretni dijelovi koji
stvaraju vibracije, s vremenom im raste nepouzdanost i za rad koriste relativno puno
elektriCne energije. Zbog toga su nedavno u primjenu usli tzv. laserski Ziroskopi koji
ne posjeduju pokretne dijelove [2].

Osim mehanickih i laserskih ziroskopa, postoje i tzv. MEMS Ziroskopi koji pomocéu
tzv. Coriolisovog efekta mjere kutnu brzinu. Takvi senzori najéesce se ugraduju u
integrirane sklopove i u svom radu koriste nanostrukture koje omoguéavaju mjerenje

Coriolisovog efekta [32].

3.2.4. Aktuatori

Aktuatori su uredaji koji na temelju kontrolnog signala vrSe korekciju orijentacije.
Dijelimo ih u dvije skupine: oni koji mijenjaju kutnu koli¢inu gibanja satelita i oni
koji je ne mijenjaju. Potisnici i magnetorkeri spadaju u prvu skupinu, a zamasnjaci u

drugu skupinu [2]. U nastavku slijedi opis svakog spomenutog aktuatora.

Potisnici (engl. Thrusters)

Potisnici su aktuatori koji rade na principu izbacivanja fluidne mase te tako stvaraju
potisnu silu. Ako potisni vektor ne prolazi kroz centar mase satelita, u trenutku izbaci-
vanja mase do¢i ¢e do stvaranja momenta. Kao Sto se moZe vidjeti na slici 3.9, potisnik
koji generira silu /' na udaljenosti 7 od centra mase, uzrokuje moment 7" definiran kao
T = Fr.

thruster

N F
<I<7A—

r

\ J

S
Torque = F'r

~ center of mass

Slika 3.9: Princip rada potisnika.
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Potisnik nije u stanju generirati silu F'u oba smjera (naravni i suprotni smjer). Zbog
toga je za stvaranje pozitivnog i negativnog momenta potrebno imati dva medusobno
suprotno orijentirana potisnika. Sukladno tomu, za troosno upravljanje orijentacijom

satelita potrebno je imati najmanje 6 potisnika [2].

Magnetorkeri (engl. magnetorquers, magnetic torquers)

Magnetorkeri su aktuatori koji generiraju moment pomocu tzv. magnetske sprege
svojstveno-generiranog magnetskog polja 1 magnetskog polja Zemlje. Magnetorker
je u sustini zavojnica namotana oko zracne ili feromagnetske jezgre.

Magnetorker pociva na Amperovom zakonu koji kaZe da prolaskom struje kroz na-
motaje zavojnice dolazi do stvaranja magnetskog polja (magnetski dipol). Medusob-
nom interakcijom generiranog dipola magnetorkera mi magnetskog dipola Zemlje ?

stvara se moment ? jednak:

T—mxb. (3.4)

Moguce je pokazati kako je vektorski produkt (takoder vektor) u jednadzbi 3.4 uvi-
jek okomit na magnetski dipol Zemlje 3) 1 zbog toga je nemoguce generirati moment
onda kada je poloZaj dipola magnetorkera usmjeren jednako kao i dipol magnetskog
polja Zemlje.

Jedan magnetorker omoguduje upravljanje orijentacijom satelita samo u jednoj osi
Sto znaci da za troosno upravljanje orijentacijom tipi¢no imamo 3 medusobno ortogo-

nalna magnetorkera (vidi sliku 3.10).

Slika 3.10: Magnetorker tvrtke NanoAvionics [44].

Zbog relativno slabe jakosti Zemljinog magnetskog polja, tesko je generirati mo-

mente dovoljne jakosti, pogotovo za satelite velike momente tromosti. Zbog toga se
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kontrola orijentacije najéesce vr§i pomocu zamasSnjaka u sprezi sa magnetorkerima iz
dva razloga: prvi razlog je ve¢ spomenuta nedovoljna jakost generiranog momenta od
strane magnetorkera, a drugi razlog je problem tzv. zasi¢enja zamasnjaka (vidi kasnije
poglavlje).

Valja skrenuti paznju i na problem utjecaja magnetorkera na mjerenja senzora mag-
netskog polja. Ako prilikom vrSenja korekcije orijentacije pomocu magnetorkera mje-
rimo magnetsko polje, do¢i ée do magnetske interferencije magnetorkera i senzora
magnetskog polja. RjeSenje problema lezi u tome da za vrijeme mjerenja magnetskog
polja magnetorker ne vrsi korekciju orijentacije [2].

U sklopu projekta razvijena je metoda optimalne parametrizacije magnetorkera
koja ¢e za dani magnetski moment parametrizirati magnetorker tako da posjeduje mi-

nimalnu masu uz minimalni potroSak snage [22].

ZamaSnjaci (engl. Momentum wheels)

Zamasnjaci su mehanicki uredaji koji rade na principu ouvanja kutne koli¢ine giba-
nja. Zamasnjak se sastoji od rotirajue mase i pogona (elektromotora). Naime, kada
elektromotorom vr§imo moment u jednom smjeru, zbog zakona oCuvanja kutne koli-
¢ine gibanja, zamaSnjak ¢e generirati jednak moment po iznosu ali u suprotnom smjeru
ne bi li ukupna kutna koli¢ina gibanja satelita ostala ista (vidi sliku 3.11). Na taj nain
moguce je rotirati satelit u jednu ili u drugu stranu. U nominalnom stanju zamasnjak ne
posjeduje kutnu brzinu. Zamasnjaci kao aktuatori predstavljaju najprecizniju kontrolu

orijentacije [2].

Slika 3.11: Zamasnjak za Cubesat tvrtke Rocket Lab [51].

Problem zamasSnjaka manifestira se s viemenom. Da bi objasnili problem zamas-
njaka, pretpostavimo da satelitu Zelimo odrZavati jednaku orijentaciju bez obzira na
vanjske parazitne momente/smetnje (koji god oni bili). U trenutku vanjske smetnje,
Zelimo li satelitu odrZati jednaku orijentaciju, zamaSnjakom upravljamo na nacin da

¢emo generirati jednaki moment po iznosu ali u suprotnom smjeru. Zamasnjak ¢e se
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zarotirati u istu stranu kao i vanjski moment smetnje. Jednom kada smo pomocu za-
masnjaka uveli jednaku kutnu koli¢inu gibanja kao $to ju je uvela vanjska smetnja,
zamaSnjaku moramo konstantno odrZavati kutnu brzinu. Bilo kakva daljnja promjena
kutne brzine zamasnjaka uzrokuje promjenu kutne koli¢ine gibanja i samim time pro-
mjenu orijentacije satelita. Ako se s vremenom smetnje akumuliraju doci ¢e do pojave
tzv. saturacije zamasSnjaka gdje ¢e se zamaSnjak nastojati okretati sve ve¢om i veCom
brzinom sve dok ne dosegne maksimalnu mogucu brzinu - saturacija. Drugi suptilni
problem je taj Sto rotirajuéem zamasnjaku konstantno moramo odrZavati kutnu brzinu
Sto unosi negativnu energetsku raCunicu. Desaturacija je postupak s kojim se Zeli sma-
njiti kutna brzina zamasnjaka. Postupak desaturacije ukljucuje istovremeno uspora-
vanje kutne brzine zamasSnjaka i kompenzaciju novonastalog momenta pomocéu nekih
drugih aktuatora (npr. magnetorkera). Tre¢i problem zamaSnjaka leZi u Cinjenici da su
zamasSnjaci mehanicki uredaji s rotirajué¢im dijelovima te se ocekuje da ¢e s vremenom
oni prestati raditi. Iz tog razloga umjesto 3 zamasnjaka za moguénost troosnog uprav-
ljanja uzimamo 4. karakteristi¢no poloZena zamasnjaka (vidi sliku 3.12) gdje je jedan
zamaSnjak redundantan. Pomocu takvog poloZaja moguce je imati troosno upravljanje

orijentacijom s gdje jedan od zamaSnjaka ne radi [33].

Slika 3.12: Skup od 4 zamasSnjaka tvrtke NanoAvionics gdje je jedan zamasnjak redundantan
[45].
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3.3. Algoritmi za odredivanje i upravljanje orijentaci-

jom

U ovom dijelu navest ¢emo algoritme i metode za odredivanje i upravljanje orijentaci-

jom satelita.

3.3.1. Odredivanje orijentacije

Odredivanje orijentacije je postupak u kojem iz odabranih orijentacijskih senzora (vidi
poglavlje 3.2.2) prikupljamo podatke koje zatim obradujemo unutar posebno razvije-
nih algoritama &iji rezultat raCunanja daje podatak o orijentaciji satelita.

Orijentacija satelita nije jednoznacno odredena ve¢ u njoj postoje neodredenosti
(greske). Takve neodredenosti najviSe proizlaze iz neodredenosti orijentacijskih sen-
zora. Druge, manje utjecajnije neodredenosti proizlaze iz konacne preciznosti aritme-
tickih operacija racunala na kojima se raCunaju takvi algoritmi. Zbog toga vrlo Cesto
govorimo o estimaciji orijentacije jer je podatak o orijentaciji viSe ili manje gruba
procjena. Kako bi smanjili neodredenosti procjene orijentacije, najceS¢e uzimamo po-
datke iz viSe neovisnih senzora zajedno - Sensor fusion. Sensor fusion ¢e smanjiti
neodredenosti pojedinih senzora i u konacnici ¢emo dobiti bolji rezultat procjene nego
Sto bismo dobili koriStenjem samo jednog senzora. Algoritmi za estimaciju orijenta-
cije vrlo su Cesto razvijeni tako da optimalno procjenjuju orijentaciju s obzirom na
unaprijed definiran uvjet.

Najpoznatiji problem estimacije orijentacije satelita nazivamo engl. Wahba’s Pro-
blem iz 1965. godine [61]. Nekoliko algoritama je razvijeno za potrebe rjeSavanja
Wahba’s problema i neke od njih navest éemo u nastavku poglavlja.

U svrhu estimacije orijentacije vazno je shvatiti nekoliko stvari. Algoritmi koje
¢emo spomenuti, za svoj rad koriste podatke iz 2 razliCita troosna senzora poloZena
u referentni sustav tijela (satelita). Za svaki od ta dva senzora moraju unaprijed biti
poznate njihove tzv. referentne vrijednosti - vrijednosti vektora unutar inercijskog re-
ferentnog sustava. Iz razlika izmjerenih vrijednosti 1 njihovih referentnih vrijednosti
moguce je dobiti podatak o orijentaciji. Za lakSe shvadanje pojma referentnog vek-
tora navest ¢emo primjer akcelerometra - uredaja koji, u ovom slucaju, mjeri akce-
leraciju Zemljine sile teze. Kao dogovor uzet cemo primjer gdje je referentni vektor
akcelerometra poloZen u referentni sustav kojemu Z komponenta gleda prema sredi-
Stu Zemlje (X i Y komponenta za ovaj primjer nisu vazne). U tom slucaju vrijedi

da je vrijednost referentnog vektora jednaka [0 0 — 9.81] m/s®. Dalje, uzmimo da je
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u jednom trenutku orijentacija senzora takva da gleda u suprotnom smjeru od sredi-
Sta Zemlje. U tom ¢emo slucaju s akcelerometra procitati vrijednost mjerenja iznosa
[00 +9.81]m/s?. Iz usporedbe vrijednosti referentnog vektora i vektora mjerenja
mozZemo lako zakljuciti kako je orijentacija akcelerometra suprotna od orijentacije re-
ferentnog vektora i na taj naCin pretpostaviti orijentaciju.

Algoritme za estimaciju orijentacije dijelimo u dvije skupine: bezmemorijske i
memorijske [11]. Bezmemorijski algoritmi ne uzimaju u obzir proslo stanje orijenta-
cije, ve¢ podatak o orijentaciji dobivaju iskljucivo iz trenutno izmjerenih vrijednosti. S
druge strane, memorijski algoritmi ¢e na temelju proSlog stanja orijentacije i trenutno
izmjerenih vrijednosti estimirati orijentaciju. Takav na¢in estimacije je superiorniji jer
je stanje u neposrednoj proslosti ili isto, ili vrlo slicno trenutnom stanju.

Jedan popularni bezmemorijski algoritam naziva se QUEST algoritam. Neki od
memorijskih algoritama naziva su: REQUEST, Optimal-REQUEST, Komplementarni

filtar i dr. O njima nesto viSe u nastavku.

Wahba problem

Kako bismo naveli i objasnili estimacijske algoritme, prvo je potrebno da definiramo
Wahba problem.

Ako sunam dani dva skupa vektorasan > 2 elemenata {ry,rs, -+ ,7,}i{by, by, - -

Wahba problem je problem pronalaZenja orijentacijske matrice A koja transformira
prvi set vektora u drugi na nacin koji najbolje minimizira srednju kvadratnu pogresku

definiranu kao:

> [ — Ari||?, (3.5)
=1

gdje za matricu A vrijedi ATA = I31idet(A4) = 1.

REQUEST algoritam

REQUEST algoritam je jedan od algoritama koji rjeSava Wahba problem pronalaska
orijentacijske matrice A. REQUEST algoritam je preteca QUEST algoritma koji je
uzimao u obzir samo n trenutno izmjerenih vektora i na temelju njih racunao orijenta-
cijsku matricu [57]. REQUEST algoritam ide korak dalje i uvodi rekurziju.

Na temelju ve¢ dobivene orijentacijske matrice u prijaSnjem k-tom koraku i novo
izmjerenih b; i r; vektora senzora orijentacije, REQUEST algoritam e izraCunati ori-

jentacijsku matricu u k£ + 1 koraku [6].
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Osim izmjerenih b; i r; vektora, REQUEST algoritam uzima u obzir i trenutnu
kutnu brzinu tijela pomocu koje tocnije estimira orijentacijsku matricu.

Jedan problem REQUEST algoritma je Sto za estimaciju orijentacije zahtijeva par
dodatnih fiksnih koeficijenata koji moraju biti eksperimentalno izabrani. Ti koeficijenti
su zapravo teZinski faktori koji govore kojim mjerenjima pridodajemo viSe vaZnosti:
senzorima orijentacije ili mjerenju Ziroskopa. Zbog tih fiksnih parametara REQUEST
algoritam je suboptimalan [9]. Problem suboptimalnosti rjeSava Optimal-REQUEST
algoritam kojeg ¢emo navesti u nastavku.

Valja joS spomenuti kako REQUEST algoritam nije opceniti algoritam koji ¢e na
izlazu dati estimaciju spomenute matrice A, ve¢ je to algoritam koji je specifi¢no ra-

zvijen da na svom izlazu daje podatak o orijentaciji u obliku kvaterniona.

Optimal-REQUEST algoritam

Optimal-REQUEST algoritam je preteca REQUEST algoritma. Kao $to smo ve¢ napo-
menuli ranije, REQUEST algoritam sadrzi empiricki izabrane koeficijente zbog kojih
je takav algoritam suboptimalan. Optimal-REQUEST ide korak dalje: algoritam ce
s obzirom na propagaciju greSke na senzorima orijentacije i Ziroskopu sam mijenjati
spomenute koeficijente na optimalan nacin. Metoda promijene koeficijenata zasniva se
na tzv. Kalmanovom filtru [9].

Necéemo ulaziti u detalje implementacije ve¢ ¢emo samo navesti kako smo u sklopu
ovog projekta razvili Optimal-REQUEST algoritam u MATLAB kodu, te smo ga pre-
tvorili u C kod pomoc¢u MATLAB Coder alata [38]. Cijeli programski kod dostupan je
ovdje [30] uz popratnu dokumentaciju ovdje [25].

Gradijentni spust (engl. Gradient descent)

Ako posjedujemo dva para vektora mjerenja (v, v%) i (vi, v}) gdje v? oznalava

vektor definiran u referentnom sustavu tijela F, a vf oznacava vektor definiran u iner-
cijskom referentnom sustavu F;, moguée je definirati tzv. rotacijsku matricu R? (vidi
jednadZbu 2.13) koja transformira vektor v’ u vektor v°.

Cilj estimacijskog algoritma je izraCunati orijentacijsku matricu tako da smanjimo
pogresku estimacije. Pogresku estimacije e; = [e,; € ezﬂ-]T za svaki par mjerenih

vektora definiramo kao:

e, = Rivi—v}, (3.6)

e; = Rbvi— vl
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Nadalje, definirat ¢emo tzv. funkciju cilja. Funkcija cilja u gradijentnom spustu je

parametar kojeg Zelimo maksimalno smanjiti. Funkciju cilja definiramo kao:

J(qf) = elTel + eQTeQ (3.7

Konac¢no, algoritam gradijentnog spusta definiramo kao:

qn+1 =4q, — aVJ<qn)7 (38)

gdje je gradijent funkcije cilja V.J(g,,) definiramo kao:

2ef M v'(q,) + 2e5 M1”2(qn)
2el Myv'(q,) + 2e5 Myvi(q,
261 vl(qn) + 262 M3v2(qn)
261 ’Ull (qn) + 262 M4v2(qn)
i gdje su sve parcijalne derivacije rotacijske matrice R? definirane kao:
q1 q4  —q3 a2 g3 44
OR® ORY
Mi=50=2-a o @|, Mo=%3,=216s @ a |,
3 —4% 4 | |44 —3@1 —42]
—43 42 —q1 —q4 G142
ORb IR
Ms; = 5+ = @ @ | Mi=51=2|-q —qu @
@1 q1 —q3 | ©2 43 44
(3.10)

Procjena orijentacijskog kvaterniona zapocinje odabirom inicijalnog kvaterniona
gy- Za inicijalni kvaternion najcesce se uzima proizvoljna vrijednost (ako drugacije
nije moguée) npr. q, = [1, 0, 0, O]T. Svaki sljedeci korak ukljuCuje potraZivanje
mjerenih vektora iz orijentacijskih senzora i raCunanje procjene orijentacije jednadz-
bom 3.8.

Problem opisane procijene orijentacijskog kvaterniona metodom gradijentnog spusta
je Sto takva procjena sadrzi visokofrekventne komponente Suma. Takav Sum moguce
je filtrirati niskopropusnim filtrom, medutim, postoji bolji nacin filtriranja. Naime,
kao sto je bilo receno u poglavlju 3.2.3, orijentaciju je moguce izracunati iz mjerenog

vektora kutne brzine (vidi jednadZzbu 2.24) relacijom [11]:

) AT
a4, =q, +ATq, =q, 4 + TS(WbG)Qkﬂa (3.11)
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gdje je AT proteklo vrijeme od proslog raCunanja.

Problem takvog nacina odredivanja orijentacije je akumulirana greska. Takvu aku-
muliranu gresku mogude je filtrirati visokopropusnim filtrom.

Zelimo li rijesiti problem visokofrekventne komponente $uma orijentacijskog kva-
terniona i akumulirane greske kutne brzine pokusat ¢emo spojiti obje metode procijene
orijentacije u jednu metodu. Tako ¢emo u konacnici dobiti procjenu koja rezultira ma-

njom greSkom. U tu svrhu uvest éemo tzv. komplementarni filtar [11].

Komplementarni filtar

Komplementarni filtar zasniva se na ideji gdje izlaz filtra ovisi o dvije ulazne vrijed-
nosti i to na nacin da filtru sa teZinskim faktorom K € [0, 1] odredimo hode i izlaz
ovisiti o prvom, odnosno o drugom ulaznom parametru.

Cijela logika racunanja orijentacijskog kvaterniona moze se opisati dijagramom na
slici 3.13. Obratimo paZnju na to kako s obzirom na tezinski faktor K, izlaz filtra
ovisi 0 jednom ili o drugom ulaznom parametru. Ako vrijedi da je K = 1, izlaz kom-
plementarnog filtra (procijenjena orijentacija) ovisi iskljucivo o algoritmu odredivanja
orijentacije pomocu vektora kutne brzine. Obrnuto, ako je iK' = 0, izlaz filtra iskljucivo
ovisi o algoritmu procijene orijentacije pomocu gradijentnog spusta [56]. Parametar

K odreduje se eksperimentalnim putem ili simulacijom.

qn—1

| =

odredivanje
Ziroskop kvaterniona
iz kutne brzine

b Ginit

magnetometar

gradijentni spust

akcelerometar

Slika 3.13: Prikaz komplementarnog filtra za odredivanje orijentacije satelita pomocu gradi-

jentnog spusta i vektora kutne brzine [11].
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3.3.2. Upravljanje orijentacijom/kutnom brzinom
KorisSteni aktuatori

U naSem radu za kontrolu orijentacije upotrijebili smo zamasnjak. ZamaSnjak je po-
gonjen elektromotorom. Elektromotor se upravlja pomocu upravljivog H-mosta koji
omogucuje promjenu smjera. Brzinom elektromotora upravlja se pomocu pulsno §i-
rinske modulacije (engl. Pulse Width Modulation - PWM). Rotiraju¢a masa izradena
je na 3D printeru.

Razlog zasto smo odabrali zamasnjak za upravljanje orijentacijom je u tome §to je
to bio najjednostavniji aktuator za izvedbu. Magnetorker bi zahtijevao izradu posebnog
kaveza koji zamjenjuje Zemljino magnetsko polje Sto dodatno komplicira testni sustav.

PWM modulacija generira se u sklopovlju mikroupravljaca.

KoriSteni algoritmi

U naSem sustavu implementirane su dvije regulacijske petlje: prva koja upravlja kut-
nom brzinom satelita i druga koja upravlja orijentacijom. Radi jednostavnosti obje
regulacijske petlje reguliraju orijentaciju/kutnu brzinu samo oko jedne osi.

Upravljanje orijentacijom satelita prvo zapocCinje odredivanjem orijentacije. Jed-
nom kada je orijentacija odredena, upravljacki PWM signal upravlja elektromotorom.
Isto vrijedi i za upravljanje kutnom brzinom satelita.

Za obje regulacijske petlje koristimo PID regulator oblika:

de(t)
dt ’

gdje je u(t) upravljacki izlaz regulatora, e(t) razlika Zeljene i trenutne veli¢ine koje

u(t) = Kpe(t) + K; / e(t)dt + K, (3.12)

reguliramo, K, K; i K, koeficijenti PID regulatora.
Za implementaciju PID regulatora u racunalu pogodan je diskretizirani oblik. Dis-

kretizirani oblik PID regulatora [5] definiramo kao:

u(k) = Kpe(k) + K; Y e(k) + Kp(e(k) — e(k — 1)), (3.13)

gdje su koeficijenti diskretiziranog regulatora jednaki:

Kp = K,
K = %2 (3.14)
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i gdje je parametar 7" jednak vremenskom periodu pozivanja regulacijske petlje.
Razliku trenutne i Zeljene vrijednosti e(k) dovodimo na ulaz diskretiziranog PID
regulatora koji zatim na izlazu daje upravljacki signal u(k). Upravljacki signal PID
regulatora je u intervalu u(k) € [0, 100] §to nam direktno daje tzv. Duty cycle (DC)
PWM-a. DC rac¢unamo kao [42]:
Ton

DC=—" x100 3.15
Ton +Tosy 8 %] ( )

gdje je parametar 7, jednak vremenu visokog stanja PWM signala, a parametar
T5s¢ jednak vremenu niskog stanja PWM signala (odnosno 0). Zbroj vremena visokog
i niskog stanja PWM-a daje nam period PWM signala Tpwy = 15y, + 1, ¢ . Ako vrijedi
da je T, = Tpwm to znaci da je srednja vrijednost PWM signala jednaka naponu
napajanja PWM-a. Vrijedi 1 obrnuto, ako je 7, = Tpwm onda srednja vrijednost
PWM signala iznosi O.

Odabir PID koeficijenata za obje regulacijske petlje opisan je u poglavlju 5.2.2.

3.4. Razvijeni sustav

U ovom poglavlju bit ée opisana razvijena tiskana plocica i sklopovlje. Takoder, navest
¢emo izabrane orijentacijske senzore i aktuatore.
Cijeli ADCS sustav nalazi se unutar polusferi¢ne kugle koja je poloZena na zracni

lezaj prikazan na slici 3.14.

3.4.1. Tiskana plocica i sklopovlje

Tiskana ploc€ica sa sklopovljem prikazana na slici 3.15 i sastoji se od nekoliko dijelova:

Baterija,

Napajanje,

Pogonska elektronika zamasnjaka,

Elektromotor,

Bluetooth modul,

Inkrementalni enkoder,

IMU modul,

Nucleo plocica.
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Slika 3.14: Prikaz ADCS sustava sa pripadaju¢im zracnim leZajem.

Shema tiskane ploc€ice nalazi se na slici 3.16. Napon sa baterija dolazi do na-
pajackog sklopovlja (oznaka Buck converter module) koji smanjuje napon do
razine pogodne za napajanje sklopovlja. Pogonska elektronika zamaSnjaka (Motor
driver module) oznake Pololu DRV8838 [49] je mali H-most modul za upravlja-
nje elektromotorom zamasnjaka. Elektromotor je male snage i nalazi se u sredini ti-
skane ploCice (Mot or). Na tiskanoj plo€ici se takoder nalazi i Bluetooth modul oznake
HM-06 (Bluetooth module). Bluetooth modul nalazi se na samom rubu tiskane
plocice radi bolje transmisije signala. Osim Bluetooth modula tu je i inkrementalni en-
koder (Incremental encoder) pomocu kojeg je moguce izmjeriti kutnu brzinu
zamasSnjaka. Funkcionalnost inkrementalnog enkodera u trenutku pisanja rada jos nije
implementirana. Nadalje, na plocici se nalazi i IMU modul (IMU unit module)
oznake MPU9250 koji na sebi sadrzi IMU (engl. Inertial Measurement Unit) senzor.
Na kraju, plocica sadrZi i utor za Nucleo plocicu (NUCLEO-L412KB) [58] koju je mo-
guce jednostavno izvaditi i natrag staviti. Radi lakSeg razvijanja programske podrSke

na plocici se nalazi nekoliko statusnih LED dioda.
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Slika 3.15: 3D prikaz tiskane ploc¢ice ADCS sustava.

Na Nucleo plocici morali smo napraviti nekoliko preinaka. Naime, naisli smo
na problem postavljanja tocne brzine prijenosa UART-a (engl. baudrate) na UART1
periferiji (vidi [59]). UART1 periferiji smo postavili standardnu brzinu prijenosa od
115200 bits/s da bi na izlazu dobili brzinu prijenosa od oko 108000 bits/s. Razlog tomu
je Sto je Nucleo plocica tvornicki postavljena da koristi oscilator unutar mikrouprav-
ljaca koji je vrlo neprecizan. Da bi konfigurirali ploCicu da koristi vanjski oscilator,
morali smo fizicki odlemiti kratkospojnike SB5 1 SB7 1 kratko spojiti kratkospojnik
SB17 (vidi [58]). Svatko tko Zeli koristiti programsku podrsku opisanu u ovom radu

mora napraviti jednake promjene na Nucleo plocici.
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3.4.2. Izabrani senzori

Zbog prirode algoritama za procjenu orijentacije (vidi poglavlje 3.3.1), potrebno je
imati 2 neovisna troosna senzora. U praksi bi to npr. mogli biti senzor Sunca i mag-
netometar. U naSem slucaju, radi jednostavnosti izvedbe testnog sustava i samog testi-
ranja algoritma za estimaciju, izabrali smo akcelerometar kao prvi, odnosno magneto-
metar kao drugi senzor.

Oba troosna senzora (plus troosni Ziroskop) nalaze se u jedinstvenom ku¢istu IMU
senzora oznake MPU9250 [23]. U naSem sustavu Koristimo Arduino modul sa MPU9250

senzorom prikazanom na slici 3.17.
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Slika 3.17: Arduino modul sa MPU9250 senzorom [62].

Akcelerometar

Akcelerometar mjeri trenutnu akceleraciju na tijelo/senzor. Problem koriStenja akce-
lerometra kao orijentacijskog senzora u satelitu koji orbitira oko svemirskog tijela je
taj Sto na takav sustav ne djeluje nikakva rezultantna sila. Zbog odsutnosti rezultantne
sile ne postoji akceleracija koju bi akcelerometar mjerio.

Drugi problem je Sto je akcelerometar senzor koji posjeduje relativno puno visoko-

frekventnog Suma, ali zato ne posjeduje tzv. bias.

Magnetometar

Magnetometar nam za podatak daje vektor Zemljinog magnetskog polja. Pomocu dos-
tupnih alata na internetu (vidi [48]), moguce je odrediti referentni vektor Zemljinog
magnetskog polja za odabrano mjesto na Zemlji. Magnetometar je povoljan orijenta-
cijski senzor zato $to ga je moguce koristiti u Zemljinoj orbiti. Ako bi znali podatak o

referentnom vektoru magnetskog polja Zemlje za svaku tocku orbite i imali izmjerenu
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vrijednost Zemljinog magnetskog polja, mogli bismo pomocu estimacijskog algoritma

izraCunati orijentaciju satelita u orbiti.

2irosk0p

Kao $to smo ranije spomenuli, za uspjeSniju estimaciju orijentacije koristimo Ziroskop.

Unutar IMU senzora nalazi se troosni ziroskop.

3.4.3. Izabrani aktuatori

Za kontrolu orijentacije izradili smo zamaSnjak kojeg je moguce vidjeti na slici 3.18.
Elektromotor zamasnjaka poloZen je na tiskanu plo¢icu ADCS sustava. Rotirajuéu
masu zamasnjaka izradili smo pomocu 3D printera.

Zamasnjak smo izabrali zato §to je to aktuator kojeg je relativno lako izraditi, di-
jelovi su lako dostupni, za pogon je potrebna samo elektricna energija koja dolazi iz

baterije i pogonska elektronika elektromotora je jednostavne izvedbe.

Slika 3.18: Prikaz zama$njaka sa ADCS sustavom.
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4. Programska podrska ADCS sustava

U ovom poglavlju opisati ¢emo programsku podrS§ku ADCS sustava 1 opisat cemo
ugradbeno racunalo koje koristimo za racunanje i kontrolu aktuatora. Objasnit cemo
organizaciju programske podrske, navest ¢emo koriStene biblioteke, operacijski sustav,
opisati funkcionalnost programa i u konacnici, ukratko opisati postupak razvijanja pro-
gramske podrSke. Napominjemo kako sljedeci opis sustava vrijedi iskljucivo za stanje
sustava u trenutku pisanja ovog rada i moguce je da u trenutku Citanja postoje odredene
razlike.

Cijela programska podrSka nalazi se na GitHub repozitoriju autora ovdje [27]. Pro-
gramska podrSka verzionirana je pomocu Git [16] programa za verzioniranje. Objas-

njenja i opisi programske podrske vrijede do £4d98b3 commit-a [26].

4.1. Ugradbeno racunalo

Ugradbeno racunalo koje koristimo je ve¢ gotov sustav na NUCLEO-L412KB razvoj-
noj plocici [58] STM proizvodaca. Takav gotov sustav omogucuje nam jednostavno i
brzo razvijanje programske podrske.

Nucleo razvojna plocica se sastoji od STM32L412KBU6U mikroupravljaca ni-
ske potros$nje [59] koji sadrZi tzv. jedinicu za raCunanje aritmetike pomicnog zareza
(engl. Floating point unit - FPU). FPU nam omoguéava hardversko ubrzanje racu-
nanja algoritama. Osim mikroupravljaca, ploica sadrZi i tzv. ST-LINK sucelje za
jednostavno debugiranje 1 pohranu programa. Na samoj plocici nalazi se i upravljiva
LED dioda.

4.2. Organizacija projekta

Programski kod podijeljen je u nekoliko direktorija i poddirektorija. Pogled iz glavnog

direktorija sa opisom svakog poddirektorija prikazan je u tablici 4.1.
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Nepotrebno je ulaziti u detalje svakog direktorija ve¢ ¢emo u nastavku opisati samo
Sto se nalazi unutar src direktorija koji sadrzi programsku podr§ku ADCS sustava.

Pogled iz src direktorija i opis svakog direktorija moguce je vidjeti je u tablici 4.2.

Tablica 4.1: Pogled iz glavnog direktorija projekta.

Naziv Tip Opis

cmake Direktorij Pomoéne CMake datoteke

docs Direktorij Popratnu dokumentaciju

.git Direktorij Git verzioniranje

.github Direktorij GitHub CI server

scripts Direktorij Pomoéne Shell skripte

SIC Direktorij Programska podrska

tests Direktorij Testovi programske podrske

.vscode Direktorij Pomo¢ne datoteke za VSCode editor

.clang-format ~ Datoteka  Konfiguracija za clang-format

CMakeLists.txt Datoteka ~CMake konfiguracija projekta

.gitignore Datoteka  Imena direktorija/datoteka koje Git ne verzionira

.gitmodules Datoteka  Imena i poveznice (linkovi) na eksterne Git repozitorije
LICENSE Datoteka  Licenca projekta

Makefile Datoteka  GNU Make komande za olakSano prevodenje (kompajliranje)

README.md Datoteka Opis projekta

4.3. KorisStene biblioteke

U sklopu programske podrske koristimo i nekoliko biblioteka:

comp_filt,

mpu9250,

optimal_request,

printf,
— zs040.

Neke biblioteke su samostalni GitHub repozitoriji i u projekt su dodani kao tzv. Git
submoduli. Primjer takvih biblioteka su: mpu 9250 koja upravlja MPU9250 IMU sen-
zorom, optimal_request biblioteka koja sadrzi kod za Optimal-REQUEST algo-
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Tablica 4.2: Pogled iz src direktorija.

Naziv Tip Opis

bsp Direktorij engl. Board support package

core Direktorij Postavljanje osnovnih periferija mikroupravljaca (clock, memorija itd.)
drivers Direktorij Drajveri za periferiju (12C, UART, PWM, tajmeri itd.)

libs Direktorij Eksterne biblioteke (Bluetooth, MPU9250, komplementarni filtar itd.)
linker Direktorij Linker datoteke

mcu Direktorij Drajveri za periferiju (ali za na§ mikroupravljac)

middlewares Direktorij Programski kod dretvi/aplikacije

rtos Direktorij Datoteke RTOS-a

utils Direktorij tzv. Error handling, matematicke funkcije
main.c Direktorij Main (glavna) funkcija

main.h Direktorij Main (glavna) funkcija

ritam, print f biblioteka koja sadrZi jednostavniju verziju klasi¢ne print f funkcije
1 zs040 biblioteka koja upravlja Bluetooth modulom. comp_fi1t biblioteka je je-
dina biblioteka koja nije u zasebnom GitHub repozitoriju i sadrZi programski kod za
Komplementarni filtar.

Svrha eksternih GitHub repozitorija (submodula) je u tome Sto to mogu biti samos-
talni repozitoriji koje netko drugi moZe preuzeti i ukomponirati u svoj projekt neovisno
o tome na kojem sustavu se oni pokrecu. Netko tko Zeli iskoristiti npr. Optimal-
REQUEST biblioteku u svojem projektu moZe ju jednostavno dodati u svoj repozitorij
kao Git submodul.

4.4. Operacijski sustav i funkcionalnost
Zahtjev ADCS sustava je da u realnom vremenu obavlja nekoliko stvari istovremeno:

1. Estimacija orijentacije,
2. Kontrola orijentacije,

3. Komunikacija.

Za mogucénost istovremenog (paralelizam) izvrSavanja nekoliko stvari istovremeno,

odlucili smo se za operacijski sustav (OS). Zbog toga §to se ADCS sustav odvija u

43



realnom vremenu izabrali smo operacijski sustav u stvarnom vremenu (engl. Real Time

Operating System - RTOS).

4.4.1. Operacijski sustav i dretve

Zbog popularnosti i Siroke zajednice, odlucili smo se za FreeRTOS operacijski sus-
tav. FreeRTOS je besplatni operacijski sustav otvorenog koda koji sadrzi podrsku za
mikroupravljac kojeg koristimo [60].

Sustav smo podijelili u nekoliko dretvi koje se izvrSavaju paralelno:
1. Dretva budnosti (engl. Alive thread),

2. Dretva za estimaciju i kontrolu orijentacije,

3. Dretva za komunikaciju.

Shematski prikaz svih dretvi sa medusobnom komunikacijom moguce je vidjeti na

slici 4.1. Detaljan opis svake dretve slijedi u nastavku.

Bluetooth
Komandno
suéelie ~ |
ADCS dretva Komunikacijska Dretva budnosti
dretva
Message—>
Queue

Slika 4.1: Prikaz svih dretvi s medusobnim komunikacijskim kanalima.

Dretva budnosti

Dretva budnosti je jednostavna dretva u kojoj se periodicki pali i gasi LED statusna di-

oda na samoj Nucleo plocici. Dretva budnosti nam omogucuje vizualnu provjeru rada
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sustava. Ako iz nekog razloga izvr§avanje sustava prestane, korisnik ¢e na oko vidjeti
kako statusna LED dioda ne treperi. To je znak kako je sustav otiSao u neodredeno
stanje. Pseudokod dretve budnosti nalazi se u nastavku:

while (True) {

promijeni_stanje_statusne_ledice();

¢ekaj_100_milisekundi () ;

Dretva za estimaciju i kontrolu orijentacije

Dretva za estimaciju i kontrolu orijentacije (ADCS dretva) sadrzi programski kod koji
periodicCki estimira trenutnu orijentaciju i na temelju toga upravlja regulacijskim pet-

ljama. Pseudokod ADCS dretve nalazi se u nastavku:

pricekaj_3_sekunde_za_stabilizaciju_satelital();

inicijaliziraj_imu();
inicijaliziraj komplementarni_filtar();
inicijaliziraj_zamasnjak () ;

inicijaliziraj_regulacijske_petlje();

while (True) {

imu_mjerenje = izmjeri_imu_vrijednosti();

vrsta_regulacije = potrazi_vrstu_regulacije();
if (vrsta_regulacije == REGULACIJA_ORIJENTACIJE) {

kvaternion = estimiraj_orijentaciju(imu_mjerenije);

izmjereni_kut = izracunaj_eulerov_kut_z (kvaternion) ;
zeljeni_kut = potrazi_zeljeni_eulerov_kut();

reguliraj_orijentaciju_oko_z_osi(Zzeljeni_kut, izmjereni_kut);
izlaz_regulatora = potrazi_izlaz_pid_regulatora_orijentacije();

posalji_preko_bluetootha (Zeljeni_eulerov_kut,
izmjereni_eulerov_kut,

izlaz_regulatora);

} else if (vrsta_regulacije == REGULACIJA_KUTNE_BRZINE) {
zeljena_kutna_brzina = potrazi_zZeljenu_kutnu_brzinu();
reguliraj_kutnu_brzinu_oko_z_osi(zeljena_kutna_brzina,

imu_mjerenje.zZiroskop.z);
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izlaz_regulatora = potrazi_izlaz_pid_regulatora_kutne_brzine();
posalji_preko_bluetootha (zeljena_kutna_brzina,
imu_mjerenje.ziroskop.z,

izlaz_regulatora);

} else if (vrsta_regulacije == BEZ_REGULACIJE) {
kvaternion = estimiraj_orijentaciju(imu_mjerenije);
kutovi = izracunaj_eulerove_kutove (kvaternion) ;
zeljeni_kut = potrazi_zeljeni_eulerov_kut ();

zamasnjak = potrazi_duty_cycle_zamasSnjaka () ;

posalji_preko_bluetootha (kutovi,
imu_mjerenje.Ziroskop,

zamasnjak) ;

¢ekaj_100_milisekundi () ;

Pogledamo li pseudokod ADCS dretve vidjet cemo da na samom pocetku imamo
¢ekanje od 3 sekunde ne bi li se satelit smirio. Razlog tomu je $to na samom pocetku
inicijalizacije sustava imamo kalibraciju ziroskopa. Kalibracija ziroskopa nastoji pro-
naci konstantni bias pod uvjetom da je satelit u mirovanju, odnosno da je kutna brzina
za svaku os jednaka 0. Tih 3 sekunde cekanja nam omogucuje da nakon ponovnog
pokretanja sustava, imamo vremena satelit negdje poloZiti i pri¢ekati da prode vrijeme
kalibracije.

Nakon 3 sekunde cekanja slijedi inicijalizacija IMU jedinice, komplementarnog
filtra, zamaSnjaka i obje regulacijske petlje.

Nakon inicijalizacije slijedi beskonacna petlja gdje se prvo potraZzuje mjerenje s
IMU jedinice. IMU jedinica dat ¢e podatke o vektorima akceleracije, magnetskog
polja i kutne brzine za svaku os.

Jednom kada smo dobili vrijednosti mjerenja, slijedi potraZivanje globalnog stanja

regulacije. Postoje 3 globalna stanja regulacije:

1. Regulacija orijentacije oko z-osi,
2. Regulacija kutne brzine oko z-osi,

3. Bez regulacije.
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Sva 3 stanja zapravo dolaze iz komunikacijske dretve koja omogucuje da korisnik
u bilo koje vrijeme odabere jedan od tih stanja (popis komandi u tablici 4.3). Inicijalno
stanje regulacije nakon svakog ponovnog pokretanja sustava je stanje bez regulacije.

Stanje regulacije orijentacije zapoCinje estimacijom orijentacije. Funkcija koja es-
timira orijentaciju kao podatak prima mjerenja iz IMU jedinice (vektor akceleracije,
magnetskog polja i kutne brzine), a na izlazu daje procijenjeni kvaternion. Funkcija
za estimaciju orijentacije u pozadini poziva komplementarni filtar koji estimira kva-
ternion. Nakon §to smo dobili kvaternion, raCunamo Eulerov kut oko z-osi. Nadalje,
potrazujemo Zeljeni Eulerov kut koji zapravo dolazi takoder iz komunikacijske dretve
jer korisnik u svakom trenutku moZe promijeniti Zeljeni kut. Pomocu izracunatog (esti-
miranog) kuta 1 Zeljenog kuta pozivamo funkciju za regulaciju orijentacije. U pozadini
ta funkcija poziva PID regulacijsku petlju za kontrolu orijentacije (kuta). Na samom
kraju dretve Bluetooth-om se Salju podaci korisniku o vrijednosti Zeljenog (referent-
nog) Eulerovog kuta, trenutnog (estimiranog) Eulerovog kuta i izlazu PID regulatora.
Te tri vrijednosti vazne su nam u proucavanju odziva satelita prilikom regulacije ori-
jentacije.

Stanje regulacije kutne brzine zapocinje pozivanjem funkcije regulacijske petlje za
regulaciju kutne brzine. Funkcija koja regulira kutnu brzinu kao podatak prima mjere-
nja iz Ziroskopa (samo z-o0s) i Zeljenu kutnu brzinu. Zeljenu kutnu brzinu potraZujemo
iz komunikacijske dretve koja omogucéava da korisnik u svakom trenutku promijeni
Zeljenu kutnu brzinu. Funkcija za regulaciju kutne brzine u pozadini poziva funkciju
za PID regulaciju kutne brzine. Pri samom kraju dretve Saljemo korisniku podatke o
vrijednosti Zeljene (referentne) kutne brzine, trenutne (izmjerene) kutne brzine 1 izlaz
PID regulatora.

Stanje bez regulacije zapoCinje estimiranjem orijentacije, raCunanjem Eulerovih
kutova i ¢itanjem vrijednosti Duty Cycle-a zamasnjaka (trenutne i referente). Sve to
na kraju zajedno poSaljemo korisniku. Ti podaci su nam vaZni za snimanje odziva
satelita na vanjske pobude i racunanje koeficijenata pojednostavljenog modela (vidi
poglavlje 5.2.1).

Na samom kraju dretve slijedi ¢ekanje od 100 milisekundi. Obratimo paZnju i na

to da obje regulacijske petlje ovise o periodu izvodenja ADCS dretve.

Dretva za komunikaciju

Dretva za komunikaciju sadrzi programski kod koji je omogucéuje komunikaciju iz-

medu korisnika 1 ADCS sustava. Komunikacija sa satelitom odvija se u oba smjera:
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od korisnika prema sustavu i od sustava prema korisniku. Komunikacija se vrsi preko
Bluetooth-a. Bluetooth komunikacija nam omoguéuje jednostavno pristupanje satelitu
pomodu racunala ili pametnog telefona koji sadrzi Bluetooth sucelje.

Komunikacijska dretva omogucava slanje podataka o trenutnom stanju satelita kao
Sto su: trenutna orijentacija, kutna brzina, izlaz regulatora i sl. Druga bitna funkcional-
nost dretve je mogucénost upravljanja satelitom od strane korisnika pomoc¢u komandnog

sucelja. Popis svih podrzanih komandi upravljanja satelitom prikazani su u tablici 4.3.

Tablica 4.3: Popis komandi, njihov opis i primjer koriStenja. Napominjemo kako svaka

komanda u primjeru mora zavrsavati sa \n’ ASCII znakom.

Komanda Opis Primjer koriStenja
echo Vrada nazad korisniku sve primljeno echo (ADCS)
help Ispisuje sve podrZzane komande help ()

reset Ponovno pokretanje sustava reset ()

set_sending Omogucuje/onemogucuje slanje poruka  set_sending (1), (ili 0)

set_reg_angvel Pokrece regulaciju kutne brzine set_reg_angvel ()

set_reg_attitude Pokrece regulaciju orijentacije set_reg_attitude ()

set_reg_no_reg Onemoguduje regulaciju set_reg_no_reg()

set_pid_p Postavlja P Clan aktivnog PID regulatora set_pid_p(3.14)
set_pid_i Postavlja I ¢lan aktivnog PID regulatora  set_pid_1 (15)

set_pid_d Postavlja D ¢lan aktivnog PID regulatora set_pid_d(92.2)
set_pid_v Postavlja V ¢lan aktivnog PID regulatora set_pid_v (6.67)

set_ref_angle_z Postavlja ref. kut z-osi (stupnjevi) set_ref_angle_z (30)

set_ref_angvel_z Postavlja ref. kutnu brzinu z-osi (rad/s) set_ref_angvel_z (-1.2)

set_rw_duty_cycle_z Postavlja Duty cycle zamasnjaka set_rw_duty_cycle_z(99)

Obratimo paznju kako svaka komanda, da bi je satelit primio, mora zavrSavati sa
ASCII znakom \n, odnosno novim redom (engl. new line, line feed - LF). Takoder,
komunikacijska dretva e ignorirati bilo koju drugu komandu koja nije opisana u tablici
4.3.

Svi parametri ADCS sustava koje Zelimo poslati preko Bluetooth sucelja moraju
proc¢i kroz komunikacijsku dretvu. Kako ADCS dretva jedina ima informaciju o npr.
trenutnoj orijentaciji, morali smo implementirati na¢in komunikacije izmedu dretvi.
Nacin komunikacije izmedu dretvi implementiran je pomocu tzv. Message Queue-a
[35].
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"

Pseudokod komunikacijske dretve nalazi se u nastavku:

inicijaliziraj_bluetooth();

while (True) {
if (provjeri_ima_1li_poruka_za_slanje()) {
poruka = potrazi_poruke_od_drugih_dretvi () ;

posalji_poruku_preko_bluetootha (poruka) ;

if (provjeri_ima_1li_poruka_od_korisnika()) {

poruka = potrazi_primljenu_poruku() ;
komanda, arg = potrazi_komandu_i_argument_iz_poruke (poruka) ;

for (podrzana_komanda : podrZane_komande) {
if (podrzana_komanda == komanda) {
funkcija = potrazi_funkciju(komanda) ;

funkcija (arg) ;

raspusti_dretvul();

Napominjemo kako funkcije za provjeru poruka za slanje i funkcije provjere prim-
ljenih korisnickih poruka nisu blokirajuce. Te funkcije provjeravaju ima li poruka koje
se trebaju poslati korisniku ili ima li poruka koje je korisnik poslao sustavu. Na kraju
beskonacne petlje nalazi se funkcija koja raspusta izvrSavanje dretve i daje procesorsko
vrijeme drugim dretvama. Komunikacijska dretva u normalnom stanju ¢eka poruke za
slanje na nacin da ne oduzima procesorsko vrijeme ostalim dretvama jer je komunika-
cijska dretva najmanjeg prioriteta - izvrSava se odvija jedino onda kada su sve ostale
dretve u stanju ¢ekanja. Primanje korisni¢kih komandi odvija se pomocu UART pre-
kidne rutine gdje na svaki primljeni znak s Bluetooth modula, mikroupravlja¢ odlazi
u prekidnu rutinu 1 puni spremnik znakova koji sadrzi sve primljene znakove. Jed-
nom kada komunikacijska dretva dobije procesorsko vrijeme ona ¢e provjeriti ima li
primljenih znakova u spremniku znakova i sacinjavaju li oni korisnicku komandu. Na

temelju toga ¢e komunikacijska dretva i¢i u daljnju obradu tih komandi.
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4.5. Razvoj

U ovom dijelu ¢e ukratko biti objasnjeno na koji nacin se razvija programska podrska
ADCS sustava. Programska podrS§ka sustava napisana je u C programskom jeziku
standarda C99 [24]. Sva programska logika nalazi se unutar ve¢ spomenutog src
direktorija, a testovi se razvijaju unutar tests direktorija.

Razvoj pocinje tzv. kloniranjem projekta koji se nalazi na GitHub repozitoriju [27]
pomocu Git programa. Git ¢e klonirati sve datoteke koje se nalaze na repozitoriju i
pohraniti ih lokalno na disk razvojne masine. Napominjemo kako nije nuzno klonirati
projekt pomocu Git programa veé se program moZe jednostavno preuzeti s GitHub
repozitorija 1 ru¢no spremiti na disk. Autor preporucuje kloniranje Git-om jer je to
jednostavniji postupak.

Napominjemo kako autor programske podrske za razvoj programske podrske ko-
ristt Ubuntu 21.10 operacijski sustav (OS) jer je na tom OS jednostavnije instalirati
sve razvojne alate (vidi README . md datoteku za upute). Razvoj je mogu¢ i na Win-
dows OS S§to je autor takoder koristio. Instaliranje svih alata za Ubuntu OS moguce je
napraviti jednostavnim pokretanjem GNU Make komande make install_deps.

Za pomo¢ pisanju programskog koda autor se odlucio za VSCode tekstualni uredi-
vac [43]. VSCode pruza mogucnost jednostavnijeg potraZzivanja programskog koda,
bojanje programskih linija i podrske za debugiranje. Napominjemo kako korisnik
moZe koristiti bilo koji drugi tekstualni uredivac.

Jednom kada smo implementirali Zeljenu funkcionalnost, slijedi postupak prevode-
nja (engl. compilation). Za prevodenje koristimo GNU Arm Embedded Toolchain pre-
vodilac verzije v10.3-2021.10 [4]. Kao graditelj sustava (engl. build system) koristimo
CMake verzije v3.18.4 [36]. Pomoc¢u CMake-a je moguce jednostavnije postaviti sus-
tav za prevodenje neovisno o tome koju vrstu operacijskog sustava koristimo na razvoj-
noj masini (Windows, Ubuntu 1 sl.). Prilikom prvog prevodenja potrebno je postaviti
projekt pomocu Make programa tako §to pokrenemo komandumake setup_cmake.
Nakon postavljanja projekta moguce je pokrenuti prevodenje pomocu komande make
build, ili kraée make.

Za provjeru rada programske podrske (debugiranje), koristimo OpenOCD [63] pro-
gram koji u pozadini otvori GDB [18] server na kojeg se je moguce spojiti sa VSCode-
om. Debugiranje zapocinjemo unutar VSCode-a tako §to otvorimo Run and Debug
karticu i pokrenemo debugiranje pritiskom na zelenu strelicu. VSCode ¢e pokrenuti
prevodenje 1 pohranu programa na mikroupravlja¢ pod uvjetom da je Nucleo plocica

priklju¢ena na razvojno racunalo pomocu USB kabela. Postavimo li zaustavnu tocku
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(engl. breakpoint) unutar npr. glavne main funkcije, program bi morao na trenutak
prestati s izvodenjem i korisniku dati pristup vrijednostima svih varijabli koje program
koristi unutar main funkcije. Pritiskom na tipku nastavi (engl. Continue), program bi
trebao nastaviti s izvodenjem.

Ako postupkom debugiranja vidimo neko neZeljeno ponaSanje programa, debugira-
nje se moze prekinuti i greSku mozemo prepraviti. Jednom kada smo prepravili gresku
moZemo opet na isti nacin pokrenuti postupak debugiranja.

Kada smo zadovoljili sve zahtjeve programske podrske, preporucuje se da se pro-
gramski kod formatira. Formatiranje programskog koda je vazno ako isti sustav ure-
duje viSe osoba istovremeno. Pretpostaviti je da svaka osoba ima svoj nacin pisanja
programske podrske i zbog toga moZe doci do oteZane Citljivosti koda. Da bi tome pri-
bjegli koristimo ClangFormat program za formatiranje programskog koda [37]. For-
matiranje programskog koda pokrece se komandom make clang_format.

Jednom kada smo uspjesno napravili sve postupke, programski kod je moguce ver-
zionirati pomo¢u Git programa postupkom koji je objaSnjen ovdje [17] ili preinake
poslati direktno autoru projekta (kontakt se nalazi na GitHub stranici projekta).

Kao zanimljivost navest ¢emo broj linija programskog koda za svaki poddirektorij

unutar src direktorija. Broj linija programskog koda nalazi se u tablici 4.4.

Tablica 4.4: Broj linija koda za svaki direktorij unutar src direktorija.

Direktorij C99 Assembly

drivers 63330 O
libs 6776 0
rtos 13229 0
middlewares 1444 0
core 633 283
mcu 367 0
bsp 125 0
utils 53 0
top_dir 30 0
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5. Eksperimentalna verifikacija ADCS

sustava

U ovom poglavlju objasnit cemo testni sustav za eksperimentalnu verifikaciju program-

ske podrske i1 navesti postupke i rezultate eksperimentalne verifikacije.

5.1. Opis sustava i koristenih alata

Verifikacijski sustav sastoji se od nekoliko dijelova. Prvi 1 najvazniji dio je tzv. zracni
leZaj sa pripadaju¢om plasti¢nom kuglom.

Zracni lezaj sastoji se od 3D isprintane polusfericne podloge koja se napaja stlace-
nim zrakom koji dolazi iz kompresora zraka. Stlaceni zrak dolazi na povrSinu zratnog
lezaja 1 stvara tanki film zracne struje koja smanjuje trenje izmedu lezaja i plasti¢ne
kugle. Pomocu zracnog leZaja dobivamo uvjete koji vladaju u orbiti oko Zemlje gdje
nema otpora zraka koji bi stvarao parazitni moment na satelit. Plasti¢na kugla sastoji
se od vanjske ljuske 1 plastiénog drzaca satelita. Plasti¢na vanjska ljuska sastavljena je
od dvije polusfere. Plasticni drzac izraden je od laserski rezanog plexiglasa i prikazan
je naslici 5.1. Posebnim navojnim odstojnicima satelit je pri¢vrS¢en na plasti¢ni drzac
[55].

Za komuniciranje sa satelitom koristimo racunalo ili pametni mobilni telefon koji
sadrZze Bluetooth sucelje. Za klasi¢no komandno sucelje na Windows racunalu ko-
ristimo program Termite [10] prikazan na slici 5.2, a na Android mobilnom telefonu
aplikaciju Serial Bluetooth Terminal [34] prikazanu na slici 5.3.

PodeSavanje Termite programa je vrlo jednostavno. Postupak zapocCinje spajanjem
racunala i satelita preko Bluetooth sucelja €iji postupak ne¢emo objaSnjavati jer ovisi
verziji Windows operacijskog sustava. Nakon $to smo se uspjesno prikljucili racuna-
lom na Bluetooth satelita, odabiremo pripadaju¢i COM port unutar 7ermite aplikacije.
Ako je sve uspjesno obavljeno u programu je moguce vidjeti podatke koje dolaze sa sa-

telita u obliku obi¢nog teksta. Jednako tako unutar Termite programa mogudée je slanje
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Slika 5.1: Prikaz plasti¢nog drZzaca satelita [55].

komandi prema satelitu. Vazno je napomenuti kako svaka komanda mora zavrSavati sa
"\n’ znakom §to je moguée podesiti kao postavku unutar Termite programa.

PodeSavanje Serial Bluetooth Terminal Android mobilne aplikacije i spajanje sa
satelitom vrlo je jednostavno i nece biti objaSnjeno. Nakon uspjeSnog spajanja sa sate-
litom, unutar aplikacije se pojavljuju podaci sa satelita. Slanje komandi prema satelitu
jednostavno upisuju u za to predvideni prozor unutar aplikacije. Napominjemo kako je
u postavkama aplikacije potrebno podesiti da svaka komanda zavrSava sa"\n’ znakom.

Zelimo li graficki prikazivati vrijednosti koje dolaze sa satelita, to moZemo uginiti
sa SerialPlot programom [20]. SerialPlot program pruZa razli¢ite mogucnosti: pri-
manje 1 slanje komandi, graficko prikazivanje vrijednosti, spremanje podataka u CSV
datoteku i jo§ mnogo toga. Program je besplatan i otvorenog koda. Sucelje SerialPlot
programa prikazano je na slici 5.4.

Postupak spajanja SerialPlot programa i satelita prakticno je isto kao i spajanje
sa Termite programom i nece biti ovdje objaSnjeno. Prilikom uspjeSnog spajanja na
ekranu se pojavljuju graficke vrijednosti sa satelita. U programu je moguce odabrati
automatsku detekciju broja podataka u ovisnosti o tome na koji nacin Saljemo vrijed-
nosti. U naSem slucaju, vrijednosti Saljemo kao cijele brojeve odvojene znakom zareza
(,). Takvu postavku moramo odabrati 1 unutar SerialPlot programa. Svaku pojedinacnu

krivulju moguce je sakriti ili prikazati odabirom tzv. zelene kvacice unutar programa.
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€D Termite 2.3 (by CompuPhase) — >

| COM1 57600 bps, @M1, no handshake | Settings Clear About Clozse

Termite is initialized and ready.
Twpe a string in the editline (below) and press <Enter>
(orwait for the remote device 1o send data).

I L+

Slika 5.2: Prikaz Termite aplikacije za pristup COM komandnom sucelju [10].

} o @ 18:01

Terminal 4 B

18:00:41.183 Connecting to HCOS ...

18:00:43.757 Connected

18:00:45.492 test1

18:00:47.603 input was: test1
18:00:52.978 test2

18:00:53.899 input was: test?2
18:00:55.693 Disconnected from device

K1 K2 K3 K4 K5 K6
L1 L2 L3 L4 LS L6

M1 M2 M3 M4 M5 M6

>

Slika 5.3: Prikaz Serial Bluetooth Terminal Android aplikacije [34].
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Slika 5.4: Prikaz SerialPlot aplikacije za graficki prikaz vrijednosti sa COM sucelja [20].

5.2. Odredivanje parametara

5.2.1. Pojednostavljeni model satelita

Kao $to smo ve¢ pisali u poglavlju 2.6, pojednostavljeni kinematicki model satelita
(jednadzba 2.26) definirali smo kao:
H(s) = =K 5.1

gdje je Y (s) kutna brzina sustava u radijanima po sekundi (rad/s), X (s) predstavlja

Duty Cycle zamaSnjaka u postotnom omjeru (%), a koeficijente K i 7 Zelimo odrediti.

Jednom kada smo odredili te koeficijente, moguce je izracunati odziv sustava Y (s)
za bilo koju vrstu pobude X (s). Poznavajuéi model sustava, jednostavnije je razviti
regulacijske petlje s kojima reguliramo neke odabrane veli¢ine (npr. kutnu brzinu).

Postupak odredivanja parametara zapocinje pokretanjem ADCS sustava. Nakon §to
se ADCS sustav pokrenuo i kada je uspjeSno proSla sva inicijalizacija, satelit postav-
ljamo na zracni leZaj tako da satelit u potpunosti miruje. Nakon §to smo uspostavili sve
uvjete za testiranje, moZemo krenuti dalje na snimanje odziva sustava na tzv. skokovitu
(engl. Step) pobudu.

Snimanje sustava na skokovitu pobudu zapocinje pokretanjem programa SerialPlot
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(vidi poglavlje 5.1) pomocu kojeg je vrlo lako moguce snimiti sve vrijednosti u CSV
format datoteke. Snimljene vrijednosti zatim je lako analizirati pomodu matematic-
kih alata kao Sto je MATLAB. Prilikom pokretanja SerialPlot programa odaberemo
COM port na kojemu je moguce dobiti podatke iz satelita. Namjestimo li automatsko
primanje svih parametara na ekranu ¢emo vidjeti 3 vrste signala: estimirani Eulerovi
kutovi, mjerenje sa ziroskopa i Duty Cycle zamasnjaka. Pomoc¢u mjerenja ziroskopa i
vrijednosti DC zamaSnjaka moguce je odrediti kinemati¢ki model satelita.

Odziv sustava na dvije skokovite pobude prikazan je na slici 5.5. Oko 7. sekunde
poslali smo satelitu naredbu da zavrti zamasnjak sa 0% na 50% DC nakon koje kutna
brzina pocinje naglo rast do nekih 3 rad/s. Primijetimo kako oko 20. sekunde kutna
brzina pocinje blago padati. Razlog tomu su blage nepravilnosti zra¢nog leZaja koje
uzrokuju parazitni moment koji usporava satelit. Modeliranje parazitnog momenta
nismo uzimali u obzir radi jednostavnosti jednadzbi. Postupak snimanja odziva na

skokovitu pobudu napravili smo jo$ jednom od 60. do 85. sekunde.

Odziv sustava na Step pobudu

90 /
__ 80 [ 125 7
X, 70 + ’l ~ =
sl || | -
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5 | | | &
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Q@ 11 <
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Slika 5.5: Odzivi sustava na skokovitu pobudu sa DC zamasnjaka na 50%.

Funkciju skokovite pobude u Laplaceovoj domeni zapisujemo kao:

S(s) = —, (5.2)
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gdje je DC parametar jednak Duty Cycle-u zamasnjaka.
Koriste¢i jednadzbu 2.26 i jednadzbu 5.2, odziv na skokovitu pobudu satelita u

Laplaceovoj domeni moZemo zapisati kao:

_ _ . Yr pC
Y(s)=H(s)S(s) = Ks i s (5.3)
ili u vremenskoj kao domeni:
y(t) = (hxs)(t) = K -DC- (1 — e 7), (5.4)

Pomocu MATLAB alata i pripadaju¢ih MATLAB skripti koje je moguce pronaéi
unutar docs/step_response direktorija [29], mogude je na jednostavan nacin do-
biti K i 7 parametre kinematickog modela. Primjer dobivanja parametara preko MA-
TLAB skripti moguce je vidjeti na slici 5.6. Napisana skripta prvo ucitava ve¢ snim-
ljene podatke (vidi sliku 5.5) i izluCuje trenutak eksponencijalnog rasta kutne brzine.
Na temelju tog vremenskog odsjecka skripta ¢e kao rezultat dati K i 7 koeficijente. Za

nas$ sustav i pobudu od DC = 50% dobili smo sljedece vrijednosti koeficijenata:

K = 0.0616 rad/s/%

(5.5)
T = 3.50s.

Spomenute MATLAB skripte, osim estimacije parametara kao rezultat daju i kine-
maticke modele. Prvi kinemati¢ki model odnosi se na modeliranje kutne brzine (vidi
jednadzbu 2.26), a drugi na modeliranje orijentacije/kuta (jednadzba 2.27). Pomocu

tih modela nalazimo parametre PID regulatora (vidi sljedece poglavlje).

5.2.2. PID regulator

Regulator kutne brzine

Pomocdu spomenuta dva modela moZemo eksperimentalno odrediti koeficijente PID
regulatora. Otvorimo PID Tuner MATLAB aplikaciju [39] u kojemu prvo unosimo
prvi kinematicki model - model kutne brzine satelita. PodeSavanjem kliznika na vrhu
prozora moguce je PID regulator ugoditi na Zeljeni odziv u ovisnosti o tome Zelimo li
brzi odziv s relativno velikim izdizanjem/prekoracenjima (engl. overshoot) ili sporiji
odziv sa blaZim izdizanjem. U drugom prozoru moguce je otvoriti graf na kojemu
je prikazan izlaz regulatora (engl. controller effort). Pomocu takvog grafa moZemo
provjeriti da nam izlaz iz regulatora ne prelazi DC zamaSnjaka jer se u programski izlaz

regulatora ograni¢ava na 100% DC zamaSnjaka Sto nam uvodi nelinearnosti u sustav.

57



Measured vs. Analythic step response
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Slika 5.6: Prikaz grafa odziva na skokovitu pobudu i grafa funkcije kojoj smo pronasli nepoz-

nate parametre.

Za regulaciju kutne brzine dobili smo sljedece vrijednosti koeficijenata kontinuiranog

PID regulatora:
K, = 425,
K, = 148, (5.6)
Ky, = 0.0.

Obra¢amo paznju kako su ovo koeficijenti kontinuiranog PID regulatora. Koefici-
jente diskretiziranog PID regulatora mogude je dobiti pomocu jednadzbi 3.14. Vre-

mensko pozivanje regulacijske petlje kutne brzine je 7; = 100 ms

Regulator orijentacije

Jednaki postupak odredivanja koeficijenata PID regulatora vrijedi 1 za regulaciju ori-
jentacije, odnosno kuta. Skripta ¢e na izlazu, osim modela kutne brzine, dati 1 model
orijentacije. Taj model mozemo takoder ucitati u PID Tuner aplikaciju i po potrebi
ugoditi koeficijente PID regulatora. Za regulaciju orijentacije dobili smo sljedece vri-

jednosti koeficijenata PID regulatora:
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K, = 500,
K; = 30, (5.7
K, = 100.0.
Obracamo paznju kako su ovo koeficijenti kontinuiranog PID regulatora. Koefici-
jente diskretiziranog PID regulatora mogude je dobiti pomocu jednadzbi 3.14. Vre-

mensko pozivanje regulacijske petlje orijentacije je 7; = 100 ms

5.3. Rezultati verifikacije

Rezultate parametrizacije PID regulatora snimili smo prilikom eksperimentalne verifi-
kacije sustava. Na slici 5.7 prikazan je odziv sustava na promjenu Zeljene kutne brzine
u nekoliko navrata. U prvom navratu korisnik je u 5. sekundi komandom zadao Zeljenu
kutnu brzinu od 1 rad/s. MoZemo vidjeti kako kutna brzina naglo pocinje rasti sve dok
satelit ne dosegne Zeljenu brzinu od 1 rad/s oko 20. sekunde. Neposredno nakon toga
satelitu je poslana naredba za referentnu brzinu od O rad/s i to se moZe jasno vidjeti

naglim ali kontroliranim padom do O rad/s.

Odziv sustava na promjenu referentne kutne brzine
1.25 . . . . . . : ; ; : :

—— Referentna kutna brzina
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Slika 5.7: Odzivi sustava na promjenu referentne kutne brzine.
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Jednaki postupak izveli smo u 55. sekundi gdje smo satelitu zadali kutnu brzinu od
1 rad/s ali sada u suprotnom smjeru. Zuto obojana linija na grafu predstavlja vrijed-
nosti izlaza regulatora. 1zlaz regulatora direktno utjece na DC zamaSnjaka. Negativna
vrijednost oznacava suprotni smjer vrtnje zamasnjaka. Primijetimo kako graf izlaza
regulatora ne prelazi =2100%. Primijetimo joS i ¢injenicu kako oko 30. i 85. sekunde
postoji blago nadvisSenje s obzirom na referentnu kutnu brzinu koje traje relativno dugo.
Uzrok tog nadviSenja je mala greska referentne i1 Zeljene kutne brzine koja dolazi na
ulaz PID regulatora. PID regulator mnoZi tu malu gresku sa K ¢lanom ali to 1 dalje
nije dovoljno za znacajniju korekciju. O utjecaju D ¢lana nema govora jer je sustav
u stacionarnom stanju i ne postoje visokofrekventne komponente na koje bi D ¢lan
reagirao. Primijetimo kako je izlaz PID regulatora u pocetku relativno mali i da s vre-
menom raste. To je upravo utjecaj I clana koji s viemenom integrira malu gresku i koji
¢e nakon dovoljno vremena postati toliko znacajan da Ce vrSiti korekciju kutne brzine.

Na slici 5.8 vidimo odziv regulatora na vanjske smetnje gdje smo u nekoliko na-
vrata ru¢no pomaknuli satelit i tako mu doveli vanjsku smetnju. Dva su trenutka smet-
nje: prvi oko 10. sekunde i drugi oko 32. sekunde. Prva smetnja ima razli¢itu orijen-

taciju u odnosu na drugu zbog simetri¢nosti regulacije.

Odziv sustava na vanjsku smetnju kutne brzine

1 I T T I
—— Referentna kutna brzina
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Slika 5.8: Odzivi sustava na vanjsku smetnju kutne brzine.
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Vidimo kako je referentna kutna brzina cijelo vrijeme postavljena u O rad/s. Primi-
jetimo kako regulator vrlo brzo vrsi korekciju i da je tranzijentno vrijeme vrlo kratko.
Zanimljivo je joS jednom primijetiti manifestacije nepravilnosti zracnog lezaja. Vid-
ljivo je na samom pocetku grafa da izlaz regulatora nije 0% nego ima neku odredenu
vrijednost. To se dogada zato Sto zracni leZaj daje konstantni moment kojeg regula-
tor pokusava kompenzirati. Uo¢imo kako oko 40. sekunde postoji znatno nadviSenje
kutne brzine Sto je u svakom slu€aju negativna pojava. Daljnja eksperimentalna verifi-
kacija mogla bi ukazati postojanje boljih parametara PID regulatora koji bi dali bolju
regulacijsko ponaSanje.

Nadalje, rezultate ugadanja PID regulatora za regulaciju kuta mozemo vidjeti na
slici 5.9 gdje je korisnik u 3. sekundi zadao referentni kut od 90 stupnjeva. Vidimo
kako od tog trenutka imamo nagli skok iz estimiranog kuta do 90 stupnjeva u 16. se-
kundi. Nakon toga korisnik zadaje naredbu za referentnu orijentaciju od -90 stupnjeva.
Primijetimo kako orijentacija pocinje naglo padati i prelazi u drugu stranu. Na grafu

je vidljivo kako postoji relativno veliko nadviSenje.

Odziv sustava na promjenu referentnog Eulerovog kuta
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Slika 5.9: Odzivi sustava na promjenu referentnog Eulerovog kuta.

Uzrok tog nadviSenja je u pocetku relativno velika izlazna komponenta PID regu-

latora gdje PID regulator zamasnjaku zadaje naredbu brzine vrtnje od 1500% DC-a.
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To je naravno nemoguce jer DC zamaSnjaka moZe maksimalno biti 100%. Razlog
toliko velikog izlaza leZi u relativno velikom D ¢lanu koji zapravo i mora biti velik
jer mora kompenzirati veliku integralnu komponentu kinematickog modela za orijen-
taciju satelita (jednadzba 2.27). Bez obzira $to regulator trazi od zamasnjaka da se
zavrti nemoguéim brzinama, sustav je tako razvijen da ¢e odrezati (engl. clamp) vri-
jednosti viSe/nize od £100% DC zamaSnjaka. Na grafu je vidljivo kako regulatoru
treba relativno dugo vrijeme kompenzacije greSke. Razlog tomu je Sto su K i P kom-
ponente relativno malog iznosa te mora pro¢i neko vrijeme sve dok I komponenta PID
regulatora ne postane dovoljno velika kako bi kompenzirala nadviSenje. Tijekom veri-
fikacije testirali smo razli¢ite kombinacije PID parametara no ni jedna nije rezultirala
zadovoljavajuéim rezultatima. Pretpostavljamo kako se sustavi 2. reda teSko reguliraju
konvencionalnim PID regulatorom (kojeg mi koristimo), ve¢ se rabe druge inacice PID
regulatora prikladnije regulaciju sustava 2. reda [3].

Na slici 5.10 moZemo vidjeti odziv regulatora na vanjske smetnje gdje smo ru¢no
sustav pomaknuli iz referentnog polozaja. Prvi put u 5. sekundi pomaknuli smo sus-
tav za otprilike -20 stupnjeva. Zbog visokofrekventne komponente smetnje, D ¢lan u
pocetku prevladava sve dok I ¢lan s vremenom ne postane dominantniji. Drugu vanj-
sku smetnju generirali smo u 42. sekundi gdje smo satelit ru¢no pomakli za oko 57
stupnjeva. Regulator je kompenzirao gresku za oko 50 sekundi. I ovdje je jasno vidljiv

negativan utjecaj nepravilnosti zra¢nog lezaja.

Odziv sustava na na vanjsku smetnju Eulerovog kuta
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Slika 5.10: Odzivi sustava na vanjsku smetnju Eulerovog kuta.
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6. Zakljucak

U sklopu ovog rada uspjeSno smo razvili programsku podrSku sustava za odredivanje
i kontrolu orijentacije satelita (ADCS). Eksperimentalnom verifikacijom pokazali smo
kako sustav vrlo dobro procjenjuje orijentaciju pomoc¢u komplementarnog filtra meto-
dom gradijentnog spusta. Pomocu dodatnih alata uspjeSno smo pronasli koeficijente
pojednostavljenog modela kutne brzine i orijentacije satelita, te smo uspjesno odredili
parametre PID regulatora za regulaciju kutne brzine 1 orijentacije oko jedne osi. Ekspe-
rimentalno smo pokazali kako pomocéu zamasnjaka i regulacijskih petlji mozemo vrlo
dobro regulirati kutnu brzinu oko jedne osi bez neZeljenih prekoracenja kutne brzine
od one zadane. Takoder smo pokazali kako regulacija orijentacije nije zadovoljavajuca
s trenutno izabranim modelom PID regulatora, ve¢ planiramo implementirati regulator
koji ¢e biti prikladniji regulaciji orijentacije. Jednom kada postignemo zadovoljavajuce
upravljanje kutnom brzinom 1 orijentacijom oko jedne osi, sustav planiramo nadogra-

diti regulacijama oko sve tri osi.
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Programska podrska sustava za odredivanje i upravljanje orijentacijom satelita

Sazetak

Precizna orijentacija satelita preduvjet je za uspjeSnu provedbu misije, stoga je sus-
tav za odredivanje 1 kontrolu orijentacije (ADCS) jedan od najvaznijih sustava satelita.
U ovom radu prezentirana je programska podrska ADCS sustava koja omogucuje: sa-
kupljanje i obradu podataka iz orijentacijskih senzora, odredivanje orijentacije, uprav-
ljanje aktuatorima te odrzavanje Zeljene orijentacije. Na kraju rada prezentirani su i

komentirani rezultati eksperimentalne verifikacije sustava.

Kljuéne rijec¢i: Orijentacija satelita; estimacija orijentacije; kontrola orijentacije;
ADCS; Cubesat

Software for Satellite Attitude Determination and Control System

Abstract

Accurate satellite orientation is a prerequisite for a successful mission, therefore
the Attitude Determination and Control System (ADCS) is one of the most important
satellite systems. In this thesis, the ADCS system software is presented, which enables
the collection and processing of the orientation sensors data, attitude determination,
actuator control and finally, control of the desired orientation. In the end, ADCS expe-

rimental verification results are presented.

Keywords: Satellite orientation; orientation estimation; orientation control; ADCS;
Cubesat



