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Zusammenfassung
Das Picosatelliten-Programm der Universitadt Wirzburg legt besonderes Augenmerk auf die Durchfiihrung
von Tests schon wahrend der Entwicklungsphase des Satelliten, um das Gesamtsystem robuster und zuver-
lassiger zu machen. Im Bereich der Lageerkennung und Lageregelung erméglichen speziell entwickelte
Verfahren fortwahrende Tests direkt am Arbeitsplatz, ohne dabei auf grol’e Testanlagen und teures
Testequipment angewiesen zu sein. An der Universitdt Wirzburg existieren dazu unter anderem eine Dreh-
plattform mit hoher Winkelauflésung, eine kiinstliche Lichtquelle zur Sonnensimulation sowie ein "Aircushion
Testbed", das eine nahezu kréaftefreie Bewegung in drei Achsen ermdglicht und so bei der Entwicklung der
Lageregelung von entscheidender Bedeutung ist. Mit Hilfe der hier beschriebenen Testumgebungen kann
die Eignung des Lageerkennungs- und Lageregelungssystems verifiziert und dessen Effizienz gesteigert

werden.

1. EINLEITUNG

Der Picosatellit UWE-3 der Universitat Wirzburg ist die
dritte Generation einer Serie von Kleinsatelliten [1] und
befindet sich in der finalen Entwicklungsphase. Neben der
Ausbildung von Studenten [2] ist es das primére techni-
sche Ziel von UWE-3, die Entwicklung eines zuverlassigen
und akkuraten Lageerkennungs- und Lageregelungssys-
tems flr Picosatelliten voranzutreiben. Dies wére ein wei-
terer wichtiger Meilenstein im Entwicklungsprogramm fir
die Realisierung von Kleinsatellitenformationen [3]. Das
entwickelte System ermittelt selbstdndig die Lage des
Satelliten, indem Sensordaten von Gyroskopen, Magne-
tometern und Sonnensensoren durch einen isotropen
Kalman-Filter zusammengefthrt werden. In diesem Bei-
trag wird der aktuelle Entwicklungs- und Integrationsstand
des Systems prasentiert, wobei neben einem System-
Uberblick auf einzelne Design- und Implementierunsas-
pekte, sowie auf eingesetzte Testaufbauten und Verifikati-
onsverfahren genauer eingegangen wird. Die damit ge-
wonnenen Erfahrungen werden préasentiert und erzielte
Testergebnisse diskutiert.

2. LAGEERKENNUNG

Das Lageerkennungssystem (auch Attitude Determination
System, ADS, genannt) des Picosatelliten UWE-3 arbeitet
mit drei verschiedenen Sensortypen: Sonnensensoren zur
Bestimmung des Sonnenstandes, Magnetfeldsensoren,
die den dreidimensionalen Magnetfeldvektor messen, und
Gyroskope zur Bestimmung der inertialen Dreh-
geschwindigkeit des Satelliten. Die Sensormessungen
werden mit Vorhersagen von Referenzmodellen vergli-
chen, um so die aktuelle Lage zu schéatzen.

Um das erfolgreiche Zusammenspiel der verschiedenen
Sensoren testen und sicherstellen zu kénnen, sowie um
die Sensoren zu kalibrieren, sind verschiedene Testauf-
bauten konstruiert worden.

2.1. Testaufbau und Konfiguration

Fur die Lageerkennung existiert ein Drehteller, der die
Rotation um eine feste Achse im Laborsystem ermdglicht
und diese mittels eines optischen Inkrementalgebers mit

einer Auflésung von 0,09° misst. Der Drehteller ist zusatz-
lich mit einem kleinen Elektromotor ausgestattet um kon-
stante Drehungen zu erleichtern und mit einer Libelle, um
eine genau vertikale Drehachse sicherzustellen. Um Tests
mit den Sonnensensoren direkt am Arbeitsplatz und wet-
terunabhangig durchfihren zu kénnen, wird mit Hilfe eines
kostengtinstigen Halogenscheinwerfers mit Parabolspiegel
(PAR 64) eine Sonne simuliert. Auf dessen Eignung und
den Vergleich zu Experimenten im Freien wird in Abschnitt
2.3 eingegangen.

UWE-3 steht auf dem Drehteller und wird
seitlich vom Scheinwerfer beschienen.

BILD 1.

Der Drehteller samt Inkrementalgeber wurde bereits in [4]
vorgestellt und soll hier nicht weiter beschrieben werden.
Der Scheinwerfer wurde extra fiir die Lageerkennung mit
Hilfe der Sonnensensorik dem Testaufbau hinzugefiigt
und muss sehr spezifische Anforderungen erfillen. Fir die
im Kleinsatelliten befindliche Sensorik ist das Sonnenlicht
im Low Earth Orbit (LEO) paralleles, homogenes Licht und
wird trotzdem aus einer Punktquelle emittiert. Dieser
scheinbare Widerspruch ist nur durch die groRe Entfer-
nung der Sonne zur Erde aufzulésen und fur konventionel-
le Tests sind daher entsprechende kunstliche Lichtquellen
nur mit Hilfe aufwendiger Optiken herzustellen. Die Anfor-
derungen an die kinstliche Lichtquelle fir Tests mit einem
Kleinsatelliten sind allerdings niedriger, da durch die ge-
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ringe Ausdehnung des Satelliten nur ein kleiner Bereich
des Lichtkegels diese Eigenschaften vorweisen muss. Bei
Positionierung des Scheinwerfers in einer Entfernung von
4,0 £ 0,2 m vom Satelliten ist die Winkelabweichung des
Schattenwurfes der rechten und linken Kante des Satelli-
ten nicht mehr messbar und wird auf unter 1° geschatzt.
Durch die Kompaktheit des Picosatelliten ist auch die
Anforderung an die Homogenitat der Lichtintensitat gerin-
ger, weshalb auch hier der Scheinwerfer keinen Nachteil
gegeniber der Sonne zeigt. Es lassen sich immer geni-
gend homogene Bereiche in der GréRe des Satelliten im
Lichtkegel finden. Die durchgeflihrten Experimente mit
dem Scheinwerfer beweisen dessen Eignung als kinstli-
che Sonne im Rahmen des Testaufbaus, wie weiter in
Abschnitt 2.3 beschrieben ist.

Neben der eigentlichen Eignung des Scheinwerfers als
kinstliche Sonne ist auch der Sonnenstand, also die Posi-
tion des Spots, elementar wichtig fir eine konsistente
Testumgebung. Da allerdings eine mechanische Fiihrung
des Scheinwerfers entsprechend der Tageszeit zu auf-
wendig ware, wurde ein anderes Vorgehen entwickelt:
statt den Sonnenstand dem jeweiligen Zeitpunkt anzupas-
sen, wird die Zeit auf dem ADS dem kinstlichen Sonnen-
stand angepasst, sodass die Berechnungen des Magnet-
feldmodels und die des Sonnenstandes miteinander Uber-
einstimmen.

Der zum kinstlichen Sonnenstand passende Zeitpunkt
wird durch zwei Winkel definiert, tiblicherweise durch den
Azimut und den Héhenwinkel der Sonne, allerdings ist
daflr ein genau genordetes Referenzsystem von Noéten.
Stattdessen wird fiir die Zeitpunktbestimmung der Winkel
zwischen der Sonne und dem Magnetfeld und der Ho6-
henwinkel der kiinstlichen Sonne benutzt.

Dazu wurde der Sonnenstand flur ein gesamtes Jahr in
minutengenauer Auflésung simuliert und der Winkel zwi-
schen dem lokalem Magnetfeld und der Sonne berechnet.
Dieser Winkel kann mit der Sensorik an Bord des Satelli-
ten gemessen werden und mit dem zuvor berechneten
Model verglichen werden. In Kombination mit dem H6-
henwinkel (Elevation) der kinstlichen Sonne, der vom
Satelliten ebenfalls direkt gemessen werden kann, ergibt
sich ein eindeutiger kunstlicher Zeitpunkt fir die Testkon-
figuration. Auf diese Weise kann eine Konfiguration des
Testaufbaus gefunden werden, in der die Modelle mit
einer Genauigkeit von unter 0.01° ibereinstimmen. Somit
wird eine konsistente Lageerkennung im Testaufbau er-
mdglicht.

Der Vollstédndigkeit halber sollte noch angemerkt werden,
dass trotz der Messung der Elevation und des Winkels
zwischen Sonne und Magnetfeldvektor noch ein Freiheits-
grad existiert, ndmlich der gemessene kinstlichen Son-
nenstand am Vormittag oder Nachmittag. Daher muss bei
der Zeitbestimmung bekannt sein, ob die kiinstliche Licht-
quelle generell im Osten oder Westen des Satelliten steht,
was allerdings keine praktische Einschrénkung bedeutet.

2.2. Intensititsbestimmung

Um eine sinnvolle Lagebestimmung mit Hilfe der Sonnen-
sensoren zu ermdglichen, muss zwischen den sonnenbe-
schienen Panels und denen im Schatten des Satelliten
unterschieden werden kénnen. Dies ermdglichen die Son-
nensensoren, zusétzlich zur Winkelbestimmung der hells-
ten Lichtquelle in ihrem Sichtbereich, indem eine Intensi-
tatsbestimmung der einfallenden Strahlung mittels sen-
soreigenen Photodioden durchgefiihrt wird. Die Unter-
scheidung zwischen der Sonne und anderen Leuchtobjek-
ten im Sichtbereich eines Sensors ist jedoch nicht immer

eindeutig. So strahlt die Erde durchschnittlich etwa 30%
des einfallenden Sonnenlichts zuriick und erscheint damit
fur einen direkt auf die Erde ausgerichteten Sensor ge-
nauso hell, wie die Sonne fiir einen unter 72,5° zur Sonne
ausgerichteten Sensor. Dieser Berechnung wurde zu
Grunde gelegt, dass die auf eine Flache einfallende Inten-
sitat I einer Strahlungsquelle sich wie

(1) I =1I,cos(0)

verhalt, wobei I, die Intensitat bei einer Einstrahlung senk-
recht zur Flache ist, und 6 den gemessenen Winkel
(0° < 8 < 75°) zwischen Lichteinfallsrichtung und FIl&-
chennormalen darstellt. Fir hellere Bereiche der Erde
kann die Ruckstrahlung allerdings durchaus mehr als 50%
(bis hin zu 90% Uber den Polkappen) betragen, was dazu
fihren kann, dass die Erd-Albedo falschlicherweise vom
Sensor als Sonne interpretiert wird. Um diese Unsicherheit
zu eliminieren, wurde ein Algorithmus entwickelt, der die
gemessene Intensitdt mit dem gemessenen Winkel ver-
gleicht und so eine bessere Aussage Uber die Lichtquelle
treffen kann. Die sogenannte Corrected Intensity I.,,, wird
berechnet, indem die mit den Photodioden gemessene
Intensitat durch cos (9) geteilt wird. Die Corrected Intensity
berechnet sich folglich zu

2 eorr =

Nimmt man an, dass die Intensitat I ausschlie3lich durch
die primére Lichtquelle, die vom Sensor als hellste erkannt
wurde, eingestrahlt wird, ergibt sich fur die Corrected
Intensity die Strahlungsintensitat der Lichtquelle I,. Dies
ist jedoch nur bedingt realistisch, denn auch andere Ob-
jekte werfen Licht auf den Sensor und erzeugen so eine
Intensitét Ip,ckgrouna. ZuUsétzlich misst der Sensor einen
gewissen Dunkelstrom, sodass sich fir die Corrected
Intensity I, der folgende Zusammenhang ergibt:
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Die primare Lichtintensitat L., verhalt sich wie in
Gleichung (1)  beschrieben, sodass sich  fiur
Iy > Ipackground T laarkcurrent €N gleichbleibender Intensi-
tats-Pegel einstellt, der fir eine bestimmte Lichtquelle
charakteristisch ist, siehe BILD 2. Ist dieser Wert fir die
Sonne bekannt, so kann mit diesem Verfahren zwischen
Sonne, Erde oder anderen Lichtquellen unterschieden
werden.

Zur dynamischen Anpassung eines sinnvollen Schwell-
wertes wurde ein adaptives Verfahren entwickelt, das den
Intensitatsschwellwert, den ein Sonnensensor Uberschrei-
ten muss, um zur Lageerkennung beizutragen, selbst-
sténdig anpasst. Zum einen sind mit Hilfe dieses Verfah-
rens Tests leichter handhabbar, da so keine neue Konfigu-
ration der Software fir eine neue Position und damit Ent-
fernung des Scheinwerfers eingestellt werden muss. Zum
anderen kompensiert man in dieser Form die Sensorde-
gradierung, die unter Umstdnden durch Ausgasen von
verschiedenen Materialien und anschlielender Kontami-
nation der Photodioden auftreten kann. Aufterdem wird
auf das Setzen eines kinstlichen und nur durch Simulati-
on der Sonneneinstrahlung im Orbit ermittelten Schwell-
wertes verzichtet.

BILD 3 zeigt den Verlauf des Intensitdtsschwellwertes
wahrend eines Versuchs bei dem sich der Satellit



Deutscher Luft- und Raumfahrtkongress 2012

Corr. intens. [a.u]
(S

850 1000 1050

Time [sec]
Die Corrected Intensity eines Sonnen-
sensors beim Drehen des Satelliten auf dem
Drehteller mit kinstlicher Lichtquelle. Der
Verlauf zeigt, dass es sich annahernd um ei-
ne Rechteckfunktion handelt. Die auftreten-
den Spitzen sind auf das Hintergrundlicht zu-
rickzufihren.
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BILD 2.

zunachst in der taghellen aber schattigen Experimentier-
halle der Universitdt Wirzburg befand und anschlief3end
nach drauf3en in die Sonne getragen wurde, sowie zum
Zeitpunkt t = 120 sec wieder zuriick in die Halle. Man
erkennt, dass sobald die Sonne fiir den Satelliten sichtbar
ist, der adaptive Schwellwert erhéht wird und so nur die
Sonnensensoren mit der hdchsten Intensitét in die Lage-
erkennung einflieRen. Sobald der Satellit wieder in den
Schatten tritt, wird der Schwellwert vermindert.
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Der adaptive Automatismus regelt den In-

tensitatsschwellwert und passt ihn damit den

Versuchsbedingungen an.

BILD 3.

2.3.

In einem Experiment der Lageerkennung wurde die Eig-
nung des Testaufbaus Uberpriift, indem die Ergebnisse mit
denen eines Experiments mit natirichem Sonnenlicht und
auRerhalb der Experimentierhalle verglichen wurden. In
diesem Experiment war zun&chst zu zeigen, dass die
rotationsfreie Lageerkennung im Testaufbau mit selbst-
standig ermitteltem Zeitstempel die gleichen Ergebnisse
liefert wie die Lageerkennung mit echter Sonne und aktu-
ellem Zeitstempel. Der Satellit wurde dazu auf dem hori-
zontal ausgerichteten Drehteller mit einer beliebigen (aber
bekannten) Achse vertikal ausgerichtet (im hier beschrie-

Verifizierung des Testaufbaus

benen Experiment war dies die Z-Achse). Der jeweilige
Zeitstempel, im Labor der kinstlich ermittelte und im
Freien die aktuelle Zeit, wird anschlieRend dem ADS
Ubergeben. Die Lageerkennung beginnt mit einem stan-
dardmaRigem Anfangswert der Ausrichtung (im Earth
Centerd Inertial, ECI, Referenz Koordinatensystem) und
passt die Lageschdtzung den Messwerten der Magneto-
meter und Sonnensensoren kontinuierlich an. Diese Lage-
schatzung kann dann in das Labor-Bezugssystem trans-
formiert werden und die satelliteneigene Z-Achse mit der
theoretischen vertikalen Achse verglichen werden. Da der
Satellit keinerlei Sensorik zur Bestimmung der Gravitation
besitzt, ist die Labor Z-Achse keine ausgezeichnete Ach-
se. Daher ist die Ausrichtung bezlglich der vertikalen
Achse bereits ein aussagekréftiges Kriterium fir die 3-
Achsen-Lagebestimmung. Um die Abweichung in einer
weiteren Achse messen zu kénnen, musste zunéchst die
genaue Lage dieser Achse im jeweiligen Referenzsystem
bekannt sein, was ein winkelgenaues Einnorden des Ver-
suchsaufbaus erfordern wirde. In Rotations-
experimenten, die dann eine ausgezeichnete Achse besit-
zen, kann die Abweichung einer weiteren Achse (z.B. die
der Y-Achse) gemessen werden, indem der Inkremental-

geber des Drehtellers als Referenz dient.
a8
N
1 X-Direction
Y-Direction
BILD 4. Die Animation von UWE-3 im Labor-

Koordinatensystem wird in Echtzeit am Tes-
taufbau angezeigt. Sowohl die eigentliche
Orientierung (Koérper-Achsen in rot) ist er-
sichtlich, als auch das gemessene Erdmag-
netfeld (blau) mit dem  Referenz-
Erdmagnetfeld (blau, gestrichelt), sowie die
Sonnensensor-Messungen (gelb) und deren
Referenz.

In BILD 5 ist die Abweichung der selbststédndig ermittelten
Korper-Z-Achse von der Referenz Z-Achse fiir den Ver-
such im Testaufbau mit Scheinwerfer gezeigt. Man er-
kennt, dass der Satellit nach bereits etwa 60 Sekunden
eine stabile L6sung der Lageschatzung gefunden hat und
die Abweichung in der Referenzachse 2,64° + 0,80° be-
tragt. Bei dem Versuch im Freien, gezeigt in BILD 6, dau-
ert der Einschwingvorgang ebenso rund 60 Sekunden und
die Abweichung betragt 1,80° + 1,02°. Die mittlere Abwei-
chung von der Referenzachse ist beim Experiment mit
dem Testaufbau etwas gréfRer, das Rauschen um die
Ruhelage ist jedoch vergleichbar mit dem Experiment im
Freien. Das zeigt bereits, dass die Testbedingungen ahn-
lich sind. Vergleicht man die Unsicherheit (Kovarianz) p
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der beiden Lageschatzungen miteinander (siehe BILD 7)
wird auch hier ersichtlich, dass die Versuchsumgebungen
ahnlich sind. Die mittlere Unsicherheit ist mit dem Tes-
taufbau etwas gréRer (prese = 5,9 - 1073) im Vergleich zum
Versuch im Freien (Pouesiqe = 5,5 1073), was bedeutet,
dass die Modelle und Messungen im Testaufbau etwas
weniger konsistent sind.
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BILD 5. Z-Achsen Pointing wéahrend eines Experi-
ments mit Hilfe des Testaufbaus. Die mittlere
Abweichung ist in rot eingezeichnet, die 3 o-
Konfidenzintervalle in griin, gestrichelt.
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BILD 6. Z-Achsen Pointing wéhrend eines
Experiments im Freien. Die mittlere

Abweichung ist in rot eingezeichnet, die 3 o-
Konfidenzintervalle in griin, gestrichelt.

Eine mdogliche Erklarung fur diese leichten Abweichung
zwischen den beiden Versuchen ist eine Deviation des
Erdmagnetfeldes durch die Experimentierhalle selbst,

sodass das in der Halle gemessene Magnetfeld nicht
genau dem IRGF-11 Referenzmagnetfeld entspricht und
daher auch die Lageerkennung nicht mit perfekt zueinan-
der konsistenten Messungen rechnet. Dieser Effekt ist
aulerhalb der Halle abgeschwacht, wie auch in dem Ver-
such gesehen, jedoch noch immer durch die Nahe der
Halle vorhanden. Auch die Prasenz des Drehtellers samt
Elektromotor kann fiir die Verzerrung des Erdmagnetfel-
des trotz Abstandhalter verantwortlich sein.

Trotz dieser Abweichungen, die wie in [5] beschrieben
nicht undblich sind und nur durch ein kinstliches Refe-
renzmagnetfeld zu verhindern waéren, zeigt der Versuch,
dass die leicht handhabbare Testumgebung fir Kleinsatel-
liten zweckmaRig ist. Mit ihrer Hilfe kann die Eignung des
Lageerkennungssystems verifiziert und die Performance
des Systems ermittelt werden. Dadurch kann in vielen
Stunden Versuchszeit die Robustheit der Lageerkennung
Uberprift werden, ohne teures Testequipment zu bendéti-
gen.
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BILD 7. Kovarianz der Lagebestimmung wahrend

des Experiments im Freien (oben) und im
Testaufbau (unten). Die mittlere Kovarianz
ist in rot eingezeichnet, die 3 o-Konfidenz-
intervalle in griin, gestrichelt.

3. LAGEREGELUNG

Eine der Hauptaufgaben des Lageregelungssystems
(auch Attitude Control System, ACS, genannt) von UWE-3
besteht in der Lagestabilisation des Satelliten nach erfolg-
reicher Separation von der Trégerrakete. Dieses ,detumb-
ling* basiert auf dem Einsatz magnetischer Aktuatoren
(Magneto-Torquer) und eines BDot-Algorithmus, der vom
ACS kommandiert wird. Weitere Anwendungen des ACS
sollen die Lageausrichtung des Satelliten, sowie die
Durchfiihrung von "Sweep"-Mandvern als alternative Poin-
ting-Strategie beinhalten. Dafir ist das ACS von UWE-3
zusatzlich mit einem Miniatur-Reaktionsrad ausgestattet.

Picosatelliten wie UWE-3 verwenden aufgrund ihrer gerin-
gen GréRBe und Gewicht miniaturisierte Aktuatoren und
Sensorik, deren Datenqualitat, sowie das stark begrenzte
Energiebudget des Gesamtsystems, besondere Heraus-
forderungen darstellen. Obwohl BDot Algorithmen im
Allgemeinen als sehr robust gelten und im Low Earth Orbit
bereits vielfach angewandt wurden [6], ist es fiir Kleinsa-
telliten daher winschenswert, verschiedene Lagerege-
lungskonzepte schon wéhrend der Entwicklungsphase zu
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testen, zu verifizieren und zu verfeinern.

Im Allgemeinen ist das Testen und Verifizieren von Lage-
regelungssystemen eine aufwendige und komplizierte
Aufgabe. Wie bereits erwdhnt ergeben sich hierbei fur
Kleinsatelliten gegenlber herkémmlichen Satelliten jedoch
naturliche Vorteile aufgrund ihrer geringen GréRe und
Masse.

Fur Experimente mit dem Lageregelungssystem wurde ein
Testaufbau entwickelt, der auf dem Prinzip eines Luftkis-
sens basiert'. Dieses "Aircushion Testbed" erméglicht es,
eine reibungs- und kréaftefreie Bewegung der zu testenden
Hardware zu simulieren. Es kdnnen sowohl einzelne Algo-
rithmen und Teile der Software-Hardware Interaktion ge-
testet und verifiziert werden, als auch Lageerkennungs-
und Lageregelungs-Experimente des Gesamtsystems
durchgefihrt werden, wie in Abschnitt 3.4 beschrieben.

BILD 8. UWE-3 auf dem Aircushion Testbed mit
zusatzlich angebrachten Helmholtz-Spulen
zur Verstédrkung des externen Magnetfeldes.

3.1. Lageregelungssystem Ubersicht

Das Lageregelungssystem von UWE-3 basiert auf zwei
verschiedenen Aktuator Systemen. Auf den sechs Seiten-
panels des Satelliten ist je ein Magneto-Torquer ange-
bracht, mit der Mdglichkeit die Stromrichtung zu andern
und ein magnetisches Moment von je u; = +0,03 Am? zu
erzeugen. Jedes Panel verfu%t Uber einen eigenen Mikro-
prozessor, der Uber einen |°C-Bus mit dem Lagerege-
lungssystem kommuniziert. Bei korrekter Ansteuerung der
magnetischen Luftspulen ergibt sich ein maximales mag-
netisches Moment der Magneto-Torquer von p; g, =
0,06 Am? fur jede der drei Hauptkérperachsen des Satelli-
ten. Das damit erzeugte Drehmoment berechnet sich aus
dem Kreuzprodukt von magnetischem Moment und dem
externen Magnetfeld

@4 T= ﬁ X Bext_

Bei einem maximalen Erdmagnetfeld Beyrthmax = 45 uT
fur den geplanten Orbit von UWE-3, ergibt sich somit ein
maximales Drehmoment von Ty quermax = 47 107 Nm.
Das zweite Aktuator System ist ein in der Kérper Z-Achse
angebrachtes Miniatur-Reaktionsrad (RW1) von Astrofein
[71 mit einem Drehimpuls von L = 5,8-10"* Nms bei
Nominalgeschwindigkeit. Das RW1 kann ein maximales
Drehmoment von Typeermax = 2,3 - 107> Nm erzeugen.
BILD 9 zeigt die Rickseite eines Seitenpanels mit den
speziell fir UWE-3 entwickelten magnetischen Luftspulen
mit einer GréRe von 52 x 85 mm?, N = 300 Wicklungen
und einer Masse von 6 g.

' Das Design orientiert sich an Prototypen entwickelt von Prof.
Montenegro, Universitat Wirzburg.

BILD 9. Die
angebrachtem

Ruckseite eines
Magneto-Torquer. Der
Mikroprozessor ist mittig im oberen drittel
des Panels zu erkennen.

Seitenpanels mit

3.2. BDot Algorithmen

BDot Algorithmen (von englisch B, der Anderungsrate des
Magnetfeldes) sind eine einfache Art, hohe initiale Drehra-
ten von Satelliten zu reduzieren und diesen relativ zum
Erdmagnetfeldvektor zu stabilisieren. Der einfachste
Detumbling-Algorithmus ist ein proportionaler BDot Kon-
troller mit einem erzeugten magnetischen Kontroll-Moment
in der i-ten Kérperachse von

(8)  Miprop = —K -Bi,

wobei K ein positiver Proportionalitatsfaktor ist und Bi die
Anderung des Magnetfeldes in der i-ten Képerachse dar-
stellt.

Aufgrund des mit den Magneto-Torquer erzeugten sehr
kleinen Drehmoments und zur Steigerung der Effizienz,
wurde jedoch die Anwendung eines Bang-Bang BDot
Kontrollers gewahlt, der in jeder Kérperachse ein magneti-
sches Kontroll-Moment von

ctrl

(6) Kipp = -1 Sign(Bi) " Himax
fir Bi >0

— Himax

fir Bi <0

Himax

erzeugt.
3.3.

Eine alternative Berechnung des BDot Algorithmus wurde
im Rahmen der Entwicklung des ACS von UWE-3 erstma-
lig getestet. Als Teil der Software auf dem Panel propa-
giert ein Magnetfeld Propagator die Anderung des lokalen
Magnetfeldes fir die Berechnung des zu erzeugenden
magnetischen Kontroll-Moments.

Anstelle des kontinuierlichen Sampelns von Magnetfeld-
messungen, missen so die Gyroskope und Magnetometer
wesentlich seltener vom ADCS ausgelesen werden. Die
Messwerte werden dann an die Seitenpanels geschickt,
um den Propagator zu aktualisieren. Zusatzlich wird die
Aufgabe des eigentlichen Ansteuerns der Magneto-
Torquer vom Lageregelungssystem auf die Seitenpanels
Ubertragen. Dies entlastet den Datenaustausch zwischen
ADCS und Panels.

Magnetfeld Propagator
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Da die Magnetometer nicht kontinuierlich gesampelt wer-
den missen, kénnen die Magneto-Torquer dauerhaft
angesteuert werden, ohne Magnetfeldmessungen zu
beeinflussen. Der Propagator tiberbriickt die Zeit zwischen
Magnetfeldmessungen und vereinfacht somit die Syn-
chronisation von Magnetfeldmessungen und dem Ansteu-
ern der magnetischen Aktuatoren.

Der Magnetfeld Propagator rotiert das im kodperfesten
Koordinatensystem gemessene Magnetfeld um die mo-

mentane Drehachse u = Ig_l des Satelliten, wobei @ die

mit den Gyroskopen im kérperfesten System gemessene
Drehrate darstellt. Die Drehung eines Vektors B um die
Achse u mit dem Winkel 8 wird beschrieben durch die
Rotationsmatrix R(u,6) [8] und der propagierte Vektor

ergibt sich aus

(7) B' = R(4,0) ‘B .

BILD 10. Rotation des Vektors B um die Achse @ mit
dem Winkel 6.
3.4. Experimente mit dem Aircshion Testbed

Mit dem Aircushion Testbed ist es aufgrund der sehr ge-
ringen Reibungskrafte unter anderem mdoglich, Stabilisie-
rungsexperimente durchzufihren und BDot Algorithmen
zu testen. Es kdnnen somit die korrekte Ansteuerung der
Magneto-Torquer sowie neue Konzepte wie der Magnet-
feld Propagator als Teil der Software auf den Panels ge-
testet und verifiziert werden. Der Picosatellit oder einzelne
Seitenpanels werden dazu, wie in BILD 11 gezeigt, in
einer Akrylglas Kugel befestigt, die auf einem Luftkissen
schwebt. Zur Verstéarkung des externen Magnetfeldes und
einer damit verbundenen Steigerung des Detumbling
Effektes, wurde fur Experimente zusétzlich ein Helmholtz-
Spulenpaar angebracht.

BILD 11. UWE-3 (links) und ein Seitenpanel mit Mag-
neto-Torquer (rechts) sind in einer Acrylglas
Halbkugel befestigt, die auf dem Luftkissen

des Aircushion Testbeds schwebt.

3.41.

Die Ergebnisse von Detumbling-Experimenten mit einer
initialen Drehrate von 9 rpm um eine Achse senkrecht zur
Erdoberflache sind in BILD 12 dargestellt. Das externe
Magnetfeld wurde mit Hilfe der Helmholtz-Spulen variiert
und zeigt, wie die Dauer bis zur Lagestabilisierung
dadurch beeinflusst wird. Die getestete Hardware bestand
aus einem einzelnen Seitenpanel mit Magneto-Torquer
und dem ADC System. Die Ergebnisse zeigen die erfolg-
reiche Anwendung des Bang-Bang BDot Kontrollers und
des Magnetfeld Propagators, wobei dieser mit einer initia-
len, aber adaptiven Updaterate von 0,2 Hz vom ADCS
aktualisiert wurde.

Detumbling Verifikationstests

0.4

- —20x Beanh
§ 0.2 10XBeanh,
\:_;/ 5 x Beanh
Q
= of
2L
©
[}
& -0.21
o
g
©-0.4f
2
E
S -0.6F
5
2
£ -0.8F
S
g 160 260 360 460 560 660 700
Zeit (s)
BILD 12. Abnahme der Winkelgeschwindigkeit des

Satelliten wahrend Detumbling Experimen-
ten auf dem Aircushion Testbed mit unter-
schiedlichem externen Magnetfeld.

3.4.2. Verifikation der Funktionalitat des Reak-
tionsrades

Das Aircushion Testbed wurde auflerdem genutzt, um
Experimente mit dem Gesamtsystem durchzufihren und
speziell die Funktionalitdt des Reaktionsrades zu testen.
UWE-3 wurde dazu, wie in BILD 11 gezeigt, mit der Kor-
per Z-Achse senkrecht in der Acryl Kugel befestigt. In
BILD 13 sind die Ergebnisse eines Funktionalitats-Tests
mit dem Reaktionsrad und die resultierende Drehge-
schwindigkeit des Satelliten dargestellt.
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BILD 13. Funktionalitdtstest des Reaktionsrades und

daraus resultierende Anderung der Dreh-
geschwindigkeit des Satelliten auf dem Air-
cushion Testbed.
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3.5.

Das Aircushion Testbed erlaubt erfolgreiche Detumbling
Experimente durchzufiihren, d.h. ein initial rotierender
Koérper kann vollstandig zum stehen gebracht werden. Im
dargestellten Experiment wurde das externe Magnetfeld
auf bis das 20-fache des lokalen Erdmagnetfeldes erhéht
um den Effekt zu verstérken. Dies fiihrte nach einer initia-
len Drehgeschwindigkeit von 9 rpm zu einer Stabilisierung
des Systems in ca. 3,5 min.

Experimente mit einem vollstdndigen Engineering Model
werden derzeit vorbereitet. Es lasst sich jedoch bereits
abschatzen, dass die Zeit, die ein vollstandig bestilicktes
Gesamtsystem von UWE-3 benétigt, um eine initiale
Drehgeschwindigkeit von 9 rpm abzubremsen in der glei-
chen GréRRenordnung liegt.

Anzumerken ist, dass derzeit Drehungen nur um eine
Achse durchgefiihrt werden. Verfahren zur automatischen
Verschiebung des Massenschwerpunktes der Test-
hardware um auch dreidimensionale Bewegungen zu
ermdglichen sind in Arbeit.

Wie in BILD 12 und 13 zu erkennen, ist das Aircushion
Testbed nicht komplett frei von Reibungs- und Stér-
kraften. Zum einen zeigt eine Analyse von BILD 12, dass
neben der kontinuierlichen Abnahme der Rotations-
geschwindigkeit des Satelliten aufgrund des BDot Algo-
rithmus, diese auch immer wieder kurzzeitig zunimmt.
Dies ist zum einen zu erkldren durch die Benutzung von
lediglich einem Magneto-Torquer bei diesem Experiment,
da aufgrund der Kraftwirkung T = fi x B,,, kein Drehmo-
ment wirkt, wenn das erzeugte magnetische Moment
parallel zum externen Magnetfeld steht. Zum anderen
fihren in diesen Fallen minimal schrdge Bohrungen der
Lécher im Luftkissen zu einem Stérdrehmoment in eine
Vorzugsrichtung (hier in Drehrichtung), was von den
hochauflésenden Gyroskopen registriert wird. Der bei
diesem Experiment benutzte Stab-Akku, der jedoch kein
Bauteil des Satelliten ist, wirkte aul’erdem als Perma-
nentmagnet. Dies fuhrte zu einem Stérmoment, das ab-
hangig von der Orientierung ein zuséatzliches Drehmoment
erzeugt.

Eine Analyse von BILD 13 zeigt auRerdem den Effekt von
Restreibung des Aircushion Testbeds. Nach Stillstand des
Reaktionsrades verringert sich die Drehgeschwindigkeit
des Satelliten minimal (vor allem in der z-Komponente).
Der Einfluss von beschleunigenden Stérmomenten in eine
Vorzugsrichtung zeigt sich in BILD 13 zum einen durch die
unterschiedlichen Maximalgeschwindigkeiten des Satelli-
ten in positiver und negativer Richtung. Zum anderen fuhrt
dieses Stérmoment zu einem Offset der Drehgeschwin-
digkeit des Satelliten zum Ende des Experiments. Es wird
jedoch deutlich, dass die Stérmomente klein sind im Ver-
gleich zu den Drehmomenten, die das Reaktionsrad er-
zeugt und somit ein erfolgreiches Testen der Reaktionsrad
Funktionalitdt mit dem Aircushion Testbed mdéglich ist.

Um die Qualitdt von Experimenten weiter zu verbessern
und noch genauere Aussagen Uber die Effizienz von La-
geregelungsstrategien treffen zu kénnen, gilt es daher in
zukinftigen Arbeiten die Stérmomente zu minimieren.

Diskussion der Experimente

4. FAZIT UND AUSBLICK

Die hier vorgestellten Testumgebungen erweisen sich als
sehr geeignet, um die Erprobung von Hard- und Software
des Lageerkennungs- und Lageregelungssystems konti-
nuierlich zu ermdéglichen. Es wurde vorgestellt, wie die
Testaufbauten trotz kostenglinstiger Mittel leicht zu konfi-

gurieren sind und eine konsistente Lageerkennung ermég-
lichen. Es wurde gezeigt, dass die Lageerkennung in der
Testumgebung die gleichen Ergebnisse erreicht wie unter
weltraumahnlicheren Bedingungen im Freien.

Das Aircushion-Testbed ist eine einfache Testplattform zur
Durchfiihrung von Lageregelungs-Experimenten und er-
laubt aufgrund der sehr geringen Reibungs- und Stérkréfte
das Testen und Verifizieren der Funktionsweise der Mag-
neto-Torquer und des Miniatur-Reaktionsrades. Algorith-
men und neue Software-Konzepte kénnen getestet und
verfeinert werden um so das Gesamtsystem robuster zu
machen.

Zuklnftige Experimente, wie zum Beispiel die kontrollierte
Ausrichtung des Satelliten, sollen aulerdem die Lageer-
kennung des ADC-Subsystems nutzen und diese mit der
Lageregelung kombinieren.
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