Il sistema di controllo di
assetto di un satellite

Trieste, 16 novembre 2011
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DETERMINAZIONE E CONTROLLO ASSETTO 1/5

A satellite must maintain a certain attitude while in orbit

- to allow precise pointing of an antenna toward the Earth,
- to allow the accurate orientation of observation
Instruments toward the object being observed,

- and to direct solar panels toward the Sun.

But the satellite receives interference from such
phenomena as the Earth's gravitational and magnetic
fields, and the solar wind.

These phenomena tend to disturb the satellite's attitude,
so it is necessary to control attitude to keep the satellite
stable.

http://spaceinfo.jaxa.jp/

Trieste, 16 novembre 2011



DETERMINAZIONE E CONTROLLO ASSETTO 2/5

The spacecraft needs an Attitude Determination
and Control System (ADCS)

To do the determination function requires
knowledge of kinematics

Attitude is determined using sensors

To do the control function requires knowledge of
kinetics and kinematics (dynamics)

Attitude is controlled using actuators
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DETERMINAZIONE E CONTROLLO ASSETTO 3/5

Modi operativi: e
Inserzione in orbita
Acquisizione iniziale

Normale
Slew
Contingency
Speciale
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Mode Description

Orbit Insertion | Period during and after boost while spacecraft is brought to final orbit. Options in-
clude no spacecraft control, simple spin stabilization of solid rocket motor, and full
spacecraft control using liquid propulsion system.

Acquisition Initial determination of attitude and stabilization of vehicle. Also may be used to re-
cover from power upsets or emergencies.

Normal, Used for the vast majority of the mission. Requirements for this mode should drive

On-Station system design.

Slew Reorienting the vehicle when required.

Contingency, | Used in emergencies if regular mode fails or is disabled. May use less power or sac-
rifice normal operation to meet power or thermal constraints.

Requirements may be different for special targets or time periods, such as eclipses.




DETERMINAZIONE E CONTROLLO ASSETTO 4/5

Parametri e requisiti

2 Accuracy
Qo 9o
S 9 guanto bene misuro/controllo orientazione S/C (0.25° su 3 assi)
£ €
£ 9 Range
% B Intervallo angolare entro cui devo garantire accuracy (30° dal
© nadir)
Jitter
velocita angolare a breve termine, moto alta frequenza (1°/s)
= Drift
*g' velocita angolare a lungo termine, moto bassa frequenza
(&) o
(1°/hr)
Setftling time
tempo limite per riprendere il controllo dopo una manovra
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DETERMINAZIONE E CONTROLLO ASSETTO 5/5

CONTROLLO:
SISTEMIATTIVI

terra Q SISTEMI PASSIVI

sole

DETERMINAZIONE:

SENSORI
GPS

CELLE SOLARI, FOTODIODI
MAGNETOMETRO
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Tecniche di Controllo 1/3

Pointing Attitude Typical Lifetime
ype Options Maneuverability Accuracy Limits

Gravity Earth local ver- | Very limited +57 (two axes) None
gradiant tical only

Gravity gradient | Earth local ver- | Very limited +5° (three axes) Life of wheel bearings |
& momentum tical only
bias wheal

Passive Morth/south Very limited +5° (two axes) Mone ]
magnetic only

Pure spin stabi- | Inertially fixed | High propellant us- | +0.1° to +1° in two | Thruster propellant (f |
lization any direction | age to move stiff axes (proportion- applies)”

Repoint with momantum vector al o spin rate)
precession
manauvers
Dual spin stabi- | Limited only by | Momentum vector | Same as above for | Thruster propeliant (f |
lization anticulation same as abova spin section applies)®
on despun Despun platform Despun dictated by | Daspin bearings
platform constrained by its payload refer-
own geometry ence and pointing
Bias momen- Basl suited for | Momentum vector | +0.1° to £1° Propellant (if apphes)’
tum (1 wheel) local vertical | of the bias wheel Ll'llﬂllﬂitm‘ll'd ]
pointing prefers to stay nor- wheel bearings
mal to orbit plana,
constraining yaw
mManauver

Zero momen- Mo constraints | No constraints +0.1° to +5° Propellant
tum (thruster High rates possible
only)

Zero momen- | No constraints | No constraints 40.001° to +1° Propellant (if applies)*
tum (3 Life of sensor and
wheels) wheel bearings

Zaro momen- MNo constraints | No constraints +0.001° to £1* Propellant (if applies)’
tum CMG High rates possible Lite of sensor and

Trieste, 16 novembre 2011

10



Tecniche di Controllo 2/3

CONTROLLO PASSIVO
Gravity gradient control
Controllo tramite magneti permanenti
Tecniche di controllo dello spin

CONTROLLO ATTIVO
Controllo tramite bobine magnetiche
Sistemi a zero momentum
Sistemi a momentum bias

Trieste, 16 novembre 2011
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Tecniche di Controllo 3/3

Equazione di Eulero
— T — — Matrice nel sistema di
dL/dt=1=2M (M; = rxF)) riferimento fisso col corpo

L =1 (U T /da)/df iIstema di riferimento
CONTROLLO PASSIVO principale
f(IX,Iy,IZ, Dy, Oy,0,) =My, (...Mg,, My,)

X (Dx +[( z y) 0) (Dz] de
y (by +[( X" z) W (Dx]z Ivldy
(;)z +[( y x) Wy (Dy]= |\/Idz

HNagathve ol

(b +( 'y)®y®z=de+Mcx
® +(x'z)®z®x=Mdy+Mcy
(D +( _X)(DX(Dy=MdZ+MCZ
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Diagramma a Blocchi

attitude

torques
Control = S/C : Attitude
tﬂl’q_].lf.‘f& C'DI]llJlltE‘l' Sensors
Torque Meas. Aﬁ.¢
demands
(Ground
. station
ACS command )
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Disturbi Ambientali
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BOOM: Gradiente di Gravita

Centro di massa
m

A

01

DIMENSIONAMENTO

DEL BOOM
CdM:
Fo=mp/R2=me?R
m1: (0)20 = M/Rs)

Fg1 = mip/ RZ<mo?R,
m.,:
Fg2 = Mou/ Ry > My R,

3u
TG = Z—ag‘ I 7z IMIN ‘Sen(zg)
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Stabilizzazione a Spin 1/2

RIGIDITA’ GIROSCOPICA '

L=lw
o velocita angolare, | momento
d’inerzia,
— L momento angolare (>>)

y
Perturbazione = Forza = T (torsione),
= direzione di L varia di dy

(precessione) dy . T
t L
piccola torsione T: dy
dy/dt piccolo T= Efﬂi L
per una data torsione T:
(L >>) dy/dt <<

Trieste, 16 novembre 2011 16



Stabilizzazione a Spin 2/2

Valori tipici: 1 rivoluzione al
secondo

Svantaggi:
- pannelli solari ridotti

- orientamento antenne e
strumenti richiedono ulteriori
manovre (de-spinning)

Trieste, 16 novembre 2011 17



| diversi tipi di attuatori

Propulsori e gas jet
Ruote di reazione e di momento
Control moment gyro
Magnetic torquer

Trieste, 16 novembre 2011

Typical Performance Weight Power
Actuator Range (kg) (W) Suppliers
Thrusters
* Hot gas 0.510 9,000 N’ Variable! | N/A1 Rocket Research,
(hydrazine) Hamilton Standard,
* Cold gas <5N* Variable! N/AT TRW, Marquardt, Walter
Kidde, Hughes
Reaction & mo- | 0.4 to 400 Nm's formo- | 210 20 1010 110 | Bendix, GE, Honeywell
mentum wheels | mentum wheels at 1200
to 5000 rpm: max
torques from 0.01 to
TNm
Controlmoment | 55 15 500 N-m of torque | > 40 90 to 150 | Bendix, Honeywell
gyros (CMG)
Mﬂm&li{: 110 4000 A-me § 0.4 to 50 06to 16 ithaco, Hughes, Lockheed,
torquers McDonnell Douglas
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Ruote 1/4

Momentum o Reaction Wheel

Dischi (rotori) che ruotano grazie a un motore elettrico

Quando il motore applica un momento di torsione per

accelerare o rallentare |
di torsione di reazione s

Essendo un sistema chius
e’ costante = qls variaz
una ruota comporta una
del momento angolare ¢

Trieste, 16 novembre 2011
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Ruote 2/4

Gimbal
motor

 Asse di gimbal: fisso nel sistema rif. corpo

- Asse di spin controllato dal motore di e
. mot
gimbal

 Velocita’ di spin controllata dal motore
della ruota ¢
Transverse

» Angoli di gimbal fissi: —_—
“momentum wheel” (MW) axis
“reaction wheel” (RW) :

* Velocita’ di ruota fissa: e
“control moment gyro” (CMG) |

a

L’asse di rotazione fissato per ogni ruota =
una ruota puo’ agire solo su un asse =
almeno tre ruote per controllare il satellite
Su tre assi

Trieste, 16 novembre 2011




Ruote 3/4

Se le ruote sono usate ripetutamente per contrastare una
torsione sempre nello stesso senso, le ruote possono
superare la loro velocita massima = devono essere
“‘dumpate” (thrusters or magnetic torquers)

Ruote di reazione: velocita nominale zero
Il motore elettrico fa ruotare la RW per torcere la S/C
Risposta veloce
Saturazione puo’ essere un problema
Usate quando la torsione €’ richiesta periodicamente

Ruote di momento: velocita nominale alta (~6000 rpm) per

fornire rigidita giroscopica
Range permesso: +/- 10% della velocita’ media

Trieste, 16 novembre 2011 21



Ruote 4/4
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Giroscopi
Forniscono alti livelli di controllo
(100x ruote convenzionali)

Il sistema di controllo molto piu
complesso delle ruote convenzionali

Pesanti, alti consumi, rumorosi,
vibrazioni

Trieste, 16 novembre 2011 23



Magnetic Torquer 1/2

Il campo magnetico della S/C (momento di dipolo m)
interagisce con quello della Terra (B) producendo un
momento di torsione T

T=mxB

Torque rods: bobine scelte e posizionate
opportunamente, percorse da correnti variabili per
controllare I'assetto

T=nlA(cxB)

n=no. di giri, | = corrente, A = sezione trasversale della
bobina, ¢ = versore dell’asse della bobina

Trieste, 16 novembre 2011 24



Magnetic Torquer 2/2

Magnetic torquers sono
efficaci anche fino alle GEO,
ma il CM della Terra decresce
velocemente con l'altezza

Questi sistemi non richiedono
carburante e sono controllabili
(ma sistema di controllo
complesso) e devono essere
posizionati accuratamente

Sono utilizzati anche per
“‘momentum dumping’...

Trieste, 16 novembre 2011 25



Momenti

Sommario
p. 366 SMAD
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Distur- Influsnced
bance Type Primarity by Formula
| Gravity | Constan torque | = Spacecrah ; Em
i,m lor Eanth-onented | nertias r‘-'=— -1, |sin(28)
wohicls, cyche for | » Orbst alttuds i
{ inedialy onented mfiuhmmm.puu
F wahicla Earth's gravity constant {3 986 x 10" m%s%). s
orbit radfus (), 8 the maxmum deviation of the
Z ams rpm kocal vertical in radians, and Iand 1,
are moments of inedia about 7 and p (or & il small.
&) axes’in kg m?.
Solar ra- | Cyclic iorgua on | * Spacecrall E*MW.T'-"H,I‘-W
distion | Earth-onented gecmatry on the hype of surface being Muminated A surtace
wohicle. constant | = Spacecrall sar- | i, aither ransparent, absorbent, or & refecion, bud
fof solar-onented | tace reflectnvily | most suitaces am a combination of the ree  Fle-
wahicle or plat- | = Spececral Roctors are classed as dffuse or specular. in gen-
form geometry and | pral, solir arrays are absorbers and the
o locaton mm--m Thm-:nln
T Ficw=c)
e l;‘-:‘n.[i-qm
and Fg ia the solar constant, 1358 Wim?_ cis the
spoed of Bght, 3 % 10° mis, A, is the surface srea,
g 16 e lOCANON OF e Canter of Solar Pressurs.
€, in the'cenier of gravity, g is fhe reflectance fac-
tor (ranging from 0 o 1, we uss 0.5), and | s the
angie ofincidence of the Sun.
Magre: | Cyche = Dl aititucie r.=D8
e field * Residual hare T is the - on he
"'wl craft. Dis the resadusl dipoke of the wahicls in amp-
P turn m (A 7). and B s the Earth's magnetic fekd
» it inclination | in iesia. B can be approximaied as 2 M/ A Y or a
polar ot bo hall that 8 the eguater M is he
magrailic moment of ths Earth, 7.06 = 10"
tesla m®, and H is tha radius from dipols (Eah)
cender b spacecral in m
Aprody- | Constant for = Ot altituce Atmosphenc dengity 1or low orbas vanes signifi-
Aamic E arfh-onenbed = Spacecrah cantly with solar activity.
wahicles, van- pemadny and Th-F{c- gl
abie for inertialky o Iocahon whors F= D5[p CqAV7 ) Fieing the foree: Cy
B . LY

e drag cosffucient [usually between 2 and 2.5 o
Ihe atmésphenc denaty, A, the sudace ares; V.
e 8p==crafl velocily. Cuy e conter of asrody-
nami | gure; and g the conter of gravity
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| diversi tipi di sensori 1/2

Sensori solari
Analogici
Di presenza
Digitali
Sensori stellari (star tracker)
Sensori di orizzo sole/terra ~ 400

Terra — (IR/VF——_ solefterra ~ 30000

Luna (IR/V) -
S Typical Performance Wt Range | Power Some Typical
. Range (kg) Suppliers
Magnetometri ™ |
Inertial measure- Gyro drift rate = 0.003%hrlo | 310 25 101to Northrop, Bendix,
. . - ment unit (gyros & 1%/hr, accel. 200 Kearfott, Honeywell,
R| CeV|tO I’I G PS accelerometers) linearity = 1 to 5 x 1078 g/g? Hamilton Standard,
overrange of 201060 g Litton, Teledyne
G | I’OSCOpI Sun sensors Accuracy = 0.005° to 3° 05t02 Oto3 Adcole, TRW, Ball h
Aerospace
Star sensors (scan- | Aftitude accuracy=1arcsec [ 3107 5to 20 | Ball Aerospace, T
ners & mappers) to 1 arc min Bendix, Honeywell,
0.0003° to 0.01° Hughes
Horizon sensors Aftitude accuracy: Barnes, Ithaco, N
» Scanner/Pipper 0.17 to 1° (LEO) 2105 510 10 | Lockheed
* Fixed head (static) | <0.1° to 0.25° 251035 0.3t0 5 | Bamnes, Lockheed
Trieste, 16 novembre 2011 Magnetometer Attitude accuracy =0.5103° [ 0610 1.2 <1 Schonstedt, Develco |




| diversi tipi di sensori 2/2

Sensori stellari Sensori solari

Trieste, 16 novembre 2011
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Sensori Solari Analogici

Celle solari: I(B) = |, cos B

o = 55°
fov=160°

f T E E ) (x T 1
-180 -90 pooodovie oo 90 180
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Sensori Solari di Presenza

Y Y nsiny =1

on axis @}
off axis @

saturato Q D
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Sensori Solari Digitali

Componente di
comando

Codice Gray

Trieste, 16 novembre 2011
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Tecniche di controllo attivo

Trieste, 16 novembre 201

RICHIESTE EFFETTI SUL SATELLITE EFFETTI SULL'ADCS
PUNTATORIT - il gradiente di gravita & bucna per [ SE VIENE TSATG TL CRADIENTE
TERRESTRI basse precigioni (= 1 grada) DI GRAVITA

- puntamento al

nadir

- la stabilizzazione sui tre assi
& accettabile con riferimento alla

SONO RICHIESTI [ SECUENTI
DISPOSITIVI:

- scanning werticale locale - boom per creare il gradients di gravita e
- puntamento via smorzatori di librazions
dal nadir - sensori solari, magnetometri o sen-
sori di orizzonte per la determinazions
dell’assstto
- una ructa di momente per il controlle
dell'imbardata
SE VIENE USATO IL CONTROLLO
SU1 TRE ASSI
SONO RICHIESTI [ SEGUENTI
DISPOSITIVI:
- sensori di crizzonte per il riferimento
verticale (rollic e beccheggic)
- un senscre stellare o sclare per il
riferimenta lunge il terzc asse & per la
determinazions dell’assstto
- ruote di reazione o di moments per un
puntamento fine
- sistemi a reazions (propulsori) per il pun-
tamento grezzo e per lo smorzamento dei
momenti angolari
- gli attuatori magnetici (magnetic tor-
quer] possonc anch’essi essere utilizzati
per smorzare i moment i
PUNTATORI - il gradients di gravitd non & | SE VIENE USATO IL CONTROLLO
INERZIALI adeguato PER MEZZO DELLO SPIN
- Bole - la stabilizzazicne di spin wva | SONO RICHIESTI [ SEGUENTI

- target celesti
- altri obisttivi

bene per precisioni intermedie, con
poche manovre d’assetto

- il controllo sui tre assi & il pitiver-
satile per frequenti ri-orientamenti

DISPOSITIVI:

- una piattaforma non spinnata, per fa-
wvarire il puntamentc del payload e dei
sen=ori d'assetto

- propulscori per ri-arientare il vettore di
momento angolars

- smorzatori di nutazione

SE VIENE USATC IL CONTROLLO
SUI TRE ASSI1

SONO RICHIESTI [ SEGUENTI
DISPOSITIVI:

- | sensori sclari e stellari sono quelli
tipicamente nzati

- i tipici attuatori sono le ruote di reazions
e i propulscri

- possono essere richiesti carichi (payload)
articolati per effettuare scansioni
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Tecniche di controllo attivo

Trieste, 16 novembre 201°

del gradiente di gravits
- permette una maggicre limitazione
dei costi

T PRECISIONE ]
REICHIESTA EFFETTI SUL SATELLITE EFFETTI SULL'ADCS
= b ogradi - consente |a stabilizzazicne per mezzo | SENZA DETEREMINAZICONE

DELL'ASSETTO:

- non & richiesto nessun senscre per la
stabilizzazicne con gradiente di gravita
- gli unici attuatori richiesti sonce un
motore per il bocm, uno smorzators &
una ructa di momentum bias

CON DETERMINAZIONE
DELL'ASSETTC:

- sensori solari @ magnetometri sono
adeguati per la determinazicne del-
I'assetto con precisione infericre ai 2
gradi

- precisioni maggiori di 2 gradi
richiedono senscori stellari o sensori di
orizzonte

da 1 a b gradi

- non & utilizzabile il gradient= di
gravita

- la stabilizzazions di spin & attuabile
=2 la rigidita giroscopica & sufficients

- la stabilizzazicne sui tre assi lavaora
bene

- fra i semsor, i pit adeguati potreb-
berc essere quelli solari o ad orizzonte,
specialments per uno spinner

- la stabilizzazions sui tre as=i richieds,
come attuator, un sistema di mote che
risparmianc propellents per missioni di
lunga durata

- come attuatori di spinner, propulsori
& smorzatori risultanc adeguati

- magnetic torquer (& magnstometra)
risultano utili

da 0.1 a 1 gradi

- stabilizzazione sui tre assi @ momen-
turn bias attuakili

- dual spin stabilizaticn anche attua-
kil

- il biscgno di accurati riferimenti d"as-
setto portanc all'utilizzo di sensori
stellari o di orizzonts

- utilizzo di ructe di reazicne affiancats
da razzetti per la desaturazions e per
un controllo grezzo

- magnetic torquer utilizzabili per ve-
iccli leggeri (& richiesto anche un
magnetormetro)

= 0.1 gradi

- stabilizzazions sui tre assi diventa
indispensakile

- pud richiedere ecarichi articolati e
isclati dalle vibrazicni

- il bizogno di accurati riferimerti 4%as-
setto impongono Putilizzo del sensori
stellari

- utilizza di ructe di reazicne affiancats
da razzetti per la desaturazions e per
un controllo grezzo

- le leggi di controlle e i caleoli neces-
=ari diventano molta pit complicati
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ESEMPIO: BOOM+BOBINA

Con questa scelta
AtmoCube sara in grado di
soddisfare i requisiti di
missione:
una faccia rivolta verso il nadir per

mantenere I'antenna rivolta
verso Terra

BOBINA

Compromesso tra massa minima
e momento magnetico massimo

BOOM

Compromesso tra massimo gradiente di gra\

€ minimo spostamento centro di massa una faccia rivolta nella direzione

Altezza (km) T azrooimamica (NM) Teoravitar (NIT del moto per il calcolo della
densita atmosferica
min sol/ 1.347 x 10°° 4

650 maxsol  3.890 x 108 1.427 x 10 100 C 5.313 x 106

1.350 x 108 . 4.138 x 106

500 2711 x 107 1.523x 10 5.668 x 106

1.120 x 10”7 . 4.324 x 106

400 1.154 x 106 1.590 > 10 5.923 x 106

1.270 x 106 . 4.521 x 106

_— 300 6.144 x 106 1.664 <10 6.193 x 106




Esercizio 1/2

Stimare i momenti di torsione esterni (di disturbo) che
agiscono sulla S/C

Supponendo di avere un sistema di 3 RW (R=0.075 m, vel.
spin=1000 rpm), stimare quale debba essere la capacita’ di
Immagazzinamento di momento (L=Torsione x tempo
accumulo) e la massa di ciascuna RW

S/C characteristics

Suggerimenti: mass 2089 kg
length 4 m
g = V5 M2
cilindro ,5 _ _ diameter 26 m
(lungo I-a-?-s-e-iongltUdmale) coeff. reflectivity 0.6
Icilindro = m(r2/4+|2/1 2) magnetic dlpole 25 Am2
(lungo I'asse trasversale)  |drag coeff. 2.5
diff. center pressure / center gravity 0.40 m

I
L =0.707 T, (z/4) RW
L6 = TD (1/4) MW Operational characteristics
- . g orbit altitude 600 km
Ty = torsione di disturbo :
_ _ max angular dev. from local vertical 1 deg
T = periodo orbitale mission lifetime 5 years
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Esercizio 2/2

Supponendo di avere un sistema di 2 thruster (posti ai
bordi del cilindro in posizione opposta) per smorzare
ogni RW (una volta al giorno, At=1 s, Isp=320 s, 1.8
N.m.s ), valutare:

la spinta di ciascun thrust

Il numero totale di impulsi per tutta la vita del satellite

Il propellente necessario A

Suggerimenti:
F=L/IAt

F=thrust, L=momento immagazzinato dalla ruota, | =braccio,
At=tempo di accensione thruster

Impulso totale = F At
ls, = F /(g AM/At)

Trieste, 16 novembre 2011
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