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Beschreibung
Querverweis auf verwandte Anwendungen

[0001] Die vorliegende Anmeldung offenbart Materi-
al, das in der zuvor registrierten Anmeldung mit dem
Titel ,Orienting A Satellite With Controlled Momen-
tum Gyros" von David A. Bailey, registriert am
2.9.1997, laufende Nr. 08,923,742 und den folgen-
den gleichzeitig registrierten Anmeldungen bespro-
chen wird: ,A Continuous Attitude Control Which Avo-
ids CMG Array Singularities" von David A. Bailey,
Christopher J. Heiberg und Bong Wie, laufende Nr.
[Aktenzeichen Nr. A66 17025}; ,CMG Control Based
On Angular Momentum to Control Satellite Attitude"
von David A. Bailey, laufende Nr. [Aktenzeichen Nr.
AB6 17214]; "Escaping Singularities In A Satellite At-
titude Control" von Christopher J. Heiberg und David
A. Bailey, Nr. [Aktenzeichen Nr. A66 17216].

TECHNISCHES GEBIET DER ERFINDUNG

[0002] Die vorliegende Erfindung betrifft Satelliten
und robotische Systeme, die zum Beispiel die Orien-
tierung eines Satelliten mit mehreren Tragheitskrei-
seln (CMG - Control Moment Gyros) steuern.

ALLGEMEINER STAND DER TECHNIK

[0003] Die Lage eines agilen Raumfahrzeugs oder
Satelliten wird haufig mit einem Tragheitskreiselarray
aufrechterhalten und eingestellt, weil diese Einrich-
tungen grofRes Drehmoment und Drehmomentver-
starkung bereitstellen. Ein typischer CMG ist eine
kardanisch aufgehangte rotierende Masse mit einem
Betatigungsglied, um sie auf der Kardanachse zu
drehen, wodurch Drehmoment erzeugt und Drehim-
puls akkumuliert wird. Drehimpuls ist das Zeitintegral
des Drehmoments. Es wird haufig ein Array von n>3
CMGs verwendet, wodurch eine Lageregelung mit
etwas Redundanz erméglicht wird.

[0004] Jeder CMG weist einen im wesentlichen auf
eine Ebene beschrankten Drehimpuls (h) auf, der
Drehimpulsvektor des Kreisels liegt nahezu orthogo-
nal zu der Kardanachse. Der Orthogonalitatsfehler ist
klein genug, so dal er sich nicht auf den Betrieb des
CMG, des Arrays von CMGs oder die Lageregelung
des Satelliten auswirkt. Die Radgeschwindigkeit des
CMG ist in den meisten Anwendungen im wesentli-
chen konstant, mul} dies aber nicht sein, damit die
vorliegende Erfindung funktioniert. Das von dem
CMG erzeugte Drehmoment Q ist das Ergebnis des
Kreuzprodukts Q = & x h wobei & die Kardange-
schwindigkeit und h der Drehimpuls des Rotors ist,
und wenn eine variierende Radgeschwindigkeit be-
riicksichtigt wird, besteht ein zusatzlicher Term Q = &
x h + h, wobei der Drehimpuls h als h = JQ definiert
ist, und h = JQ gilt, wobei J das Tragheitsmoment des
rotierenden Rads und Q die Drehgeschwindigkeit des
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Rads ist.

[0005] Klassisch gesehen berechnet die Lagerege-
lung die gewiinschte Lagebeschleunigung fiir den
Satelliten w,, wobei es sich um die Dreiachsen-Lage-
beschleunigungen handelt. Die Geschwindigkeiten
des Kardanwinkels (8) fur das CMG-Array werden
durch Verwendung des Pseudoinversregelgesetzes
5 = AT(AAT)"J W, berechnet, wobei J, die Satelliten-
tragheitsmomentmatrix und A der Jacobi-Operator
des CMG-Arraydrehimpulses mit Bezug auf den Kar-
danwinkel ist,

ch
A=
%"

wobei h die Summe des Drehimpulses des CMG-Ar-
rays ist,

b=

ial
Da die A-Matrix eine Funktion der Kardanwinkel ist
und sich die Kardanwinkel andern, um Drehmoment
an dem Raumfahrzeug zu erzeugen, kann der Rang
von A von 3 auf 2 abfallen, und dies ist ein singularer
Zustand und die Pseudoinverse kann nicht berechnet
werden. Eine solche Satellitenlageregelung ist aus
der Schrift ,An inverse-free technique for attitude
control of spacecraft using CMGs" bekannt (Krishnan
S., Vadali S.R., Acta Astronautica, September 1996).

[0006] Die Schrift ,Inverse Kinematic Solutions with
Singularity Robustness for Robot Manipulator Cont-
rol" (Nakamura Y, Hanafusa H, Journal of Dynamic
Systems, Measurement and Control, September
1986) offenbart eine Abanderung der Pseudoinver-
sen einer Jacobi-Matrix, die verhindert, dal} die Pseu-
doinverse an einer Singularitat unbestimmt ist.

KURZE DARSTELLUNG DER ERFINDUNG

[0007] Die vorliegende Erfindung liefert eine Satelli-
tenlageregelung nach Anspruch 1.

[0008] Eine Aufgabe der vorliegenden Erfindung
besteht darin, die Geschwindigkeit bei der Umorien-
tierung eines Satelliten zwischen zwei Objekten sig-
nifikant zu erhéhen, indem mehr des verfugbaren
Drehimpulses aus den CMGs benutzt wird.

[0009] GemalR der Erfindung werden die Kardan-
winkelgeschwindigkeiten unter Verwendung einer
neuen Pseudoinversen berechnet. Die neue Pseudo-
inverse verhindert, da® die Regelung unstabil wird,
wenn die durch den Jacobi-Operator des Drehimpul-
ses mit Bezug auf die Kardanwinkel erzeugte Matrix
im Rang auf zwei abfallt. AuRerdem verlauft, wenn
eine Singularitat, der Rang des Jacobi-Operators fallt
von drei auf zwei ab, angetroffen wird, die Lésungs-



DE 699 21 790 T2 2005.11.03

trajektorie durch die Singularitat, anstatt in der Singu-
laritat stecken zu bleiben.

[0010] Weitere Aufgaben, Vorteile und Merkmale
der Erfindung werden aus der folgenden Bespre-
chung einer oder mehrerer Ausfiihrungsformen er-
sichtlich.

KURZE BESCHREIBUNG DER ZEICHNUNG

[0011] Fig. 1 ist ein Funktionsblockschaltbild einer
die vorliegende Erfindung realisierenden Regelung
zum Rotieren eines Satelliten als Reaktion auf ein be-
fohlenes Rotationssignal gc.

[0012] Fig. 2 ist ein Blockschaltbild eines Satelliten
mit CMGs, die rotiert werden, um die Lage des Satel-
liten als Reaktion auf einzeln produzierte Winkelge-
schwindigkeitssignale zu andern.

[0013] Fig. 3 zeigt zwei mogliche Wege zur Umori-
entierung zwischen zwei Objekten.

AUSFUHRLICHE IMPLEMENTIERUNGEN DER
ERFINDUNG

[0014] Es istersichtlich, daf’ Fig. 1 Funktionsblécke
zeigt, die durch Hardware oder Software implemen-
tiert werden koénnen, und zwar vorzugsweise durch
letzteres in einer computergestiitzten Satellitenrege-
lung, die einen oder mehrere Signalprozessoren ent-
halt, die so programmiert sind, daf} sie Ausgangssig-
nale zur Steuerung von CMGs auf dem Satelliten wie
nachfolgend erlautert erzeugen. Im Prinzip ist der
Prozel} fur einen einzigen Signalweg zwischen zwei
Punkten gezeigt, es versteht sich aber, da} fir die
Satellitenlage, die Lagegeschwindigkeit und das
Drehmoment einzelne Linien Vektordaten prasentie-
ren, die 3-dimensional sind, und n-dimensional fir die
Signale in bezug auf die n CMGs. Eig. 2 zeigt drei
CMGs (n=3). Das in Eig. 1 gezeigte Steuerschema
dient zur Panoramaeinstellung oder Rotation des Sa-
telliten auf seiner Achse von der Sichtlinie eines Ob-
jekts A zu einer Sichtlinie des Objekts B (Eig. 3). Eine
typische Regelung mit Regelschleife folgt einem Ei-
genachsenrotationsweg ,alt" durch Steuern der
CMGs auf der Basis der tatsachlichen (aus dem La-
gebestimmungssystem ADS in Fig. 3 bestimmten)
und der gewilinschten Weglage. Die Erfindung ist je-
doch nicht darauf beschrankt, einem Eigenachsen-
weg zu folgen, wie erldutert werden wird.

[0015] Die gewunschte Satellitenlage am Eingang
10, die als Euler-Winkel, Quaternionen, Gibbs-Para-
meter oder auf bestimmte andere zweckmaRige Wei-
se zur Beschreibung der Lage eines Satelliten pra-
sentiert werden, bei 14 mit der tatsachlichen Lage an
dem Eingang 12 verglichen, die durch die Tragheits-
meReinheit (IMU) 56 oder ein bestimmtes anderes
Verfahren zur Bestimmung der Satellitenlage erzeugt
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wird. Der Lagefehler 16 wird von der Lageregelung
18 zur Erzeugung einer gewinschten Korperbe-
schleunigung w, an dem Ausgang 20 verwendet. Der
Drehmomentbefehl hc am Ausgang 24 wird bei 22
aus der Tragheitsmatrix J, des Raumfahrzeugs be-
rechnet, h_ = J_,. Die modifizierte Pseudoinverse 36
dient zur Berechnung der Kardangeschwindigkeiten
in geschlossener Schleife &, bei 42, gemaR der fol-
genden Gleichung: 5, = AT (P A AT + kl)"P h, 36. Der
zusatzliche Term ki soll die Gleichung davon abhal-
ten, unbestimmt zu werden, wenn die Lésungstrajek-
torie durch interne Singularitaten verlauft, dies ware
unausweichlich, wenn man diese Steuerung nicht
verwenden wuirde. Die Gewichtungsmatrix P dient
zur Flucht vor jeglicher Singularitat, die angetroffen
wird. Zu diesem Zweck muf} P die folgende Form auf-
weisen

1 gt e
P=Kkieg{t) 1 &),
£,(6) g,(8) 1

wobei k, in dem Konzeptbeweis gleich 1 war, und

. =00k sr(ztglj-)ﬂ)

Die zeitveranderlichen auferdiagonalen Terme in P
liefern die Flucht einer Steuertrajektorie, auch wenn
sie als eine elliptische Singularitat des Typs Moo-
re-Penrose begonnen wird. Das CMG-Array 48 rea-
giert auf den Kardangeschwindigkeitsbefehl 42. Die
neuen Kardanwinkel 46 dienen zur Erzeugung des
Jacobi-Operators

ch
A=— 44
1o )

der in der Pseudoinverse verwendet wird. Die Bewe-
gung des CMG-Arrays 48 erzeugt das Drehmoment
h 50 auf dem Satelliten 52. Die Satellitenbewegung w
54 wird durch die Lagesensoren 56 erfal3t.

[0016] Die Erfindung wurde im Kontext einer Satel-
litenregelung erlautert, kann aber in Systemen, wie
zum Beispiel robotischen Systemen, verwendet wer-
den, bei denen Singularitadten auftreten kénnen. An-
hand der obigen Besprechung der Erfindung werden
Durchschnittsfachleute in der Lage sein kdnnen, die
Erfindung und die beschriebenen Komponenten und
Funktionen vollig oder teilweise zu modifizieren,
ohne von dem wahren Schutzumfang der Erfindung
abzuweichen.

Patentanspriiche
1. Satellitenlageregelung mit mehreren Trag-

heitskreiseln in einem Array (48) und einem Regler
zum Andern eines Kardanwinkels an jedem Kreisel,



DE 699 21 790 T2 2005.11.03

wobei der Regler Signalverarbeitungsmittel umfafdt,

umfassend:

Mittel zum Empfangen eines Sollsatellitenlagesignals
(10);

Mittel (56) zum Erzeugen eines Istsatellitenlagesig-
nals (12);

Mittel (14) zum Erzeugen eines Lagefehlersignals
(16) aus dem Sollsatellitenlagesignal und dem Istsa-
tellitenlagesignal;

Mittel (18, 22) zum Erzeugen eines Drehmomentbe-
fehlssignals (24) als Reaktion auf das Lagefehlersig-
nal;

Mittel zum Erzeugen eines Winkelgeschwindigkeits-
signals (42) fur jeden Kreisel unter Verwendung eines
Pseudoinversregelgesetzes (36), das das Drehmo-
mentbefehlssignal und einen Jacobi-Wert fur den
Winkel des Kreisels verwendet, wobei die Pseudoin-
verse einen Term enthalt, der eine Singularitat in dem
Winkelgeschwindigkeitssignal verhindert; und

Mittel zum Drehen eines Kreisels in dem Array als
Reaktion auf das Winkelgeschwindigkeitssignal;
dadurch gekennzeichnet, dal

die Pseudoinverse einen Term enthalt, der verhin-
dert, da® sie unbestimmt wird; und

die Pseudoinverse AT(PAAT + kI)'P ist, wobei A der
Jacobi-Wert des CMG-Arrays und P eine Gewich-
tungsmatrix der folgenden Form ist:

1 gB &0
P=kle® 1 &@®f,
£,0) &0 1

wobei k, eine Konstante und
& = 0,01 sin(§t+z—9§_—2n) ist.

Es folgen 3 Blatt Zeichnungen
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Anhangende Zeichnungen
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