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SOMMARIO

Il grande interesse per missioni svolte con la tecnica del volo in formazione, nelle quali due o piu satelliti
mantengono una geometria relativa preordinata, porta il progettista ad analizzarne i principali aspetti operativi. In
particolare, questo lavoro ¢ focalizzato sul controllo orbitale, il quale, a causa della necessita di precisione e stabilita
molto piu stringenti delle missioni tradizionali, pud essere un significativo limite all’implementazione pratica di
questo tipo di missione. L’applicazione presa in esame ¢ volta all’incremento delle prestazioni di un satellite per il
telerilevamento attivo con antenna SAR quando un secondo satellite, passivo, viene posto in formazione con esso. Si
realizza cosi un radar bistatico, in cui la baseline tra i due satelliti deve essere mantenuta con precisione affinché le
misure del secondo satellite possano essere correttamente interpretate. L’implementazione di diverse strategie di
controllo, attuate tramite piccoli propulsori elettrici, & 1’oggetto di studio in questo lavoro, in cui I’attenzione viene in
particolar modo focalizzata sull’impatto che si riscontra sul sistema satellite, in termini di consumo di propellente,
precisione di manovra e dimensionamento del sottosistema di potenza.

1. INTRODUZIONE

1l volo in formazione ¢ oggetto di grande interesse per diverse sue caratteristiche: in primo luogo la possibilita di
realizzare un “satellite virtuale” attraverso ’interazione e lo scambio di informazioni tra i membri della formazione,
ottenendo prestazioni che un singolo satellite non arriverebbe mai a raggiungere per gli ovvi limiti di ingombro e
massa. In secondo luogo, la sua affidabilita, dovuta al fatto che qualsiasi possibile problema su uno dei membri della
formazione puo essere compensato da un funzionamento adattato degli altri satelliti, o rimpiazzato attraverso satelliti
“di riserva”; la sua versatilita, con la possibilita di ottenere configurazioni diverse per diversi tipi di missioni durante
il tempo di vita operativo; la possibilita di lanci multipli. Le tipologie di missioni per cui pill spesso viene previsto
I’utilizzo di formazioni di satelliti riguardano il telerilevamento, 1’osservazione astrofisica per mezzo di tecniche di
interferometria ottica, missioni scientifiche di fisica di base. Per soddisfare i diversi requisiti dei payload possono
essere implementate differenti configurazioni della formazione, ciascuna delle quali sara perd soggetta a
perturbazioni, instabilita ed errori. Per questo € sempre necessario progettare un sistema di controllo che fornisca la
precisione desiderata (requisito spesso molto stringente), senza tuttavia gravare troppo sull’intero sistema satellite in
termini di peso, ingombro ed eventuali modifiche imposte agli altri sottosistemi. Sono proprio questi tre aspetti
(precisione, propellente richiesto e impatto sul sistema satellite) quelli che vengono presi in considerazione in questo
lavoro come parametri per delineare la strategia di controllo piu adatta.
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La missione che verra considerata nel seguito ¢ del tipo leader-follower, dove il satellite leader € rappresentato da
una tipica piattaforma per I’osservazione della terra, mentre il satellite inseguitore appartiene invece alla classe dei
microsatelliti. Si tratta del caso, sovente richiamato, della missione di un satellite “parassita” che sfrutti la riflessione
del segnale trasmesso da un satellite attivo, realizzando cosi un radar bistatico [1]. Il sistema di controllo del satellite
attivo ¢ dedicato unicamente al suo posizionamento assoluto, mentre il controllo della posizione relativa tra i due
membri della formazione ¢ devoluto al microsatellite. I requisiti di potenza dell’inseguitore sono estremamente
limitati, e consentono di pensare a una carrozza di dimensioni e massa ridotta, dai limitati costi di lancio ma dalle
grandi potenzialitd in termini di prestazioni del payload (antenna telerilevamento passiva). Le caratteristiche fisiche
delle due piattaforme sono riportate nella tabella 1.

Cp cross section (m?) Massa (Kg)
Leader 2.2 5.2 1000
Follower 2.2 0.5 20
Tabella 1: caratteristiche fisiche dei satelliti della formazione
Nel caso trattato 1’orbita del leader € una LEO, con parametri orbitali descritti da:
la,e.i, 09,0, ]=[7000,0,97.87°,0,270°, 0°] )

La configurazione ottimale richiesta per la formazione ¢ una separazione lungo 1’orbita di 10 km tra il leader e il
follower, il quale deve manovrare in maniera tale che il suo stato relativo rispetto al leader non si discosti troppo dal
valore di riferimento:

[x0+ Y0 20+ %0+ Yo 20 )= [0.007km,10km,0,0,0,0] )

Le coordinate si riferiscono ad un sistema di riferimento LVLH (Local Vertical Local Horizontal): la figura 1
descrive tale riferimento orbitale ed offre uno schema della configurazione prevista.

x10°

0.1 114 5

0.08 4

0.04
2
0.02 10.8
g ,/ !
oA = 10.6

-o_nzvm A}M fhia ” j f'DMJ\A/\[\Jﬂ‘/W\P

+X

X (km)

Y WW 104
-1
+Z -0.04 J]
10.2
-0.06 l‘/ e
ol .
-0.08
, 0.1 9.8 -4
0 5 10 15 0 5 10 15 ()] 5 10 15

. B it . - e = Numero di orbite
Figura 1: Schema della configurazione e riferimento Figura 2: Dinamica libera del moto relativo

LVLH

La dinamica naturale del sistema, valutata in presenza di un’atmosfera con densitd dell’aria costante e pari a
1()4kg [km?, & rappresentata in figura 2 secondo i tre assi, e risulta del tutto insoddisfacente anche per intervalli

temporali assai limitati. Infatti i due membri della formazione hanno coefficienti balistici molto differenti: cio
implica che la resistenza atmosferica, seppur molto debole, produce degli effetti differenziali che provocano una
deriva che nel tempo allontana i due satelliti. E* quindi necessario applicare un’azione di controllo. L’architettura
scelta, riportata nel diagramma a blocchi in figura 3, ¢ descritta nel dettaglio in [2]: & importante notare come si tratti
di uno schema non limitato al caso nominale, ma capace di tenere in conto, attraverso opportune operazioni di stima,
gli inevitabili errori dei sensori e degli attuatori, nonché le discrepanze fra il modello lineare assunto per il sistema e
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I’ambiente dinamico reale. Per quanto riguarda il sistema di navigazione previsto (vedi [3]), esso si basa sulle misure
differenziali di fase del segnale GPS: tale sistema risulta essere particolarmente adatto sia per i limitati ingombro e
massa delle antenne GPS che sono installate su entrambi i satelliti, sia per la limitata distanza tra le antenne riceventi.
Il segnale ricevuto viene poi trattato attraverso un filtro di Kalman appositamente sviluppato:

. . . Sensore Filtro
Dinamica orbitale —)
— (GNSS) (Kalman)

Attuatore
(propulsore elettrico

Controllore

(LQR)

Figura 3: Architettura del sistema di guida , navigazione e controllo della formazione

La dinamica della formazione, descritta dall’equazione:

ﬁ+2&)x5+5)xﬁ+ﬁ)x(a‘)xﬁ):—%(% +[7)+ﬁ3?0 +P —P,(3) 3)
|7 + A "o
¢ chiaramente non lineare. Tuttavia la prossimita fra le posizioni del leader e del follower consente di utilizzare
controllori (come il ben noto LQR, trattato ad esempio in [4]-[5]) validi a rigore solo nel caso in cui la dinamica del
sistema sia lineare, descritta dall’equazione:
X =AX +BU @)

La matrice A pu0o assumere espressioni diverse a seconda delle ipotesi che sono necessarie per linearizzare la
dinamica del volo in formazione. Se ci si limita al caso tradizionale in cui si trascurano le perturbazioni, la
linearizzazione del gradiente di gravitd porta alle equazioni di Hill o Cloesshy-Wiltshire [6]; modelli che
rappresentano in maniera piu fedele il reale andamento della dinamica sono pero stati sviluppati (vedi [7]-[8]), ed ¢
stato mostrato come in molti casi sia conveniente utilizzare una matrice A nell’elaborazione del controllo che includa
termini relativi all’effetto differenziale dell’asfericita della Terra (perturbazione J2), oltre naturalmente al gradiente
di gravita.

Le matrici Q e R, relative all’errore rispetto allo stato di riferimento e al costo del controllo, vengono assunte pari a:
0 = Diag(1,1,1,10°,10°,10° ) R = Diag(10™,10,10'3 ) (5)

Tali valori rappresentano un ragionevole compromesso fra 1’errore registrato sul posizionamento e il consumo di
propellente richiesto (nonché I’intensita delle spinte necessarie), come si nota dai grafici in figura 4 che forniscono
I’andamento dei due parametri al variare dei valori diagonali di R.

E’ evidente come sei motori, disposti lungo i sei semiassi che caratterizzano il sistema di riferimento LVLH (Figura
1), costituiscono la soluzione ideale, capace di fornire ogni possibile correzione. Una soluzione piu semplice, della
quale sara dimostrata la validita per il mantenimento della configurazione leader-follower, consiste nell’installazione
di due soli motori che agiscono in direzione tangenziale (+Y e —Y). Tale scelta di posizionamento dei motori
corrisponde a impostare 1’algoritmo del LQR in maniera tale che la matrice B sia data da:

00000 0]
B=l0 00010 (6)
000000
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Figura 4: Tuning del LOR

2. SCELTA DELLA PROPULSIONE ELETTRICA

Le missioni di volo in formazione sono generalmente caratterizzate da vincoli assai rigidi sulla geometria relativa,
con una ridotta tolleranza ammessa sulle distanze. Questo requisito porta ad avere azioni correttive frequenti (o
continue) e di intensita ridotta, tali da configurare le condizioni ideali per 1’applicazione di propulsori elettrici. In
particolare, nel seguito verra considerato un piccolo propulsore elettrico attualmente in fase di avanzato studio
presso I’Universita di Padova.

2.1 Helicon thrusters

11 sistema propulsivo €& basato su una sorgente di plasma elicoidale [9], opportunamente progettata per raggiungere
elevate velocita di scarico, ed &€ composto da un numero limitato di parti: il sistema di alimentazione del gas, un tubo
di vetro all’interno del quale ¢ generato il plasma grazie ad un’antenna elicoidale avvolta attorno al tubo e alimentata
a radio frequenza, un insieme di bobine coassiali al tubo opportunamente disposte allo scopo di fornire il campo
magnetico necessario al funzionamento del propulsore (Figura 5). Tale apparato propulsivo implementa uno dei
concetti pili evoluti — tuttora allo studio — proposto recentemente dall’Australian National University [10]-[12] e
chiamato “Double Layer”. Simulazioni numeriche, condotte al CISAS in collaborazione con I’ESA, hanno
confermato la possibilita di accelerare il plasma in uscita dalla sorgente fino a 2 volte la velocita di Bohm [12].

source rear
wall

Figura 5: Schema illustrativo di un propulsore al plasma basato su sorgente elicoidale.

174 Aerotecnica Missili e Spazio Vol. 86 4/2007



A. Agneni, M. Sabatini, G. Palmerini, D. Pavarin, M. Manente, C. Bramanti, E. Lorenzini

2.2 Simulazione numerica dell’apparato propulsivo

11 sistema propulsivo in oggetto ¢ stato simulato attraverso I’'impiego in sequenza di tre codici distinti: a) modello a
parametri concentrati della sporgente di plasma, b) modello PIC 1-D del sistema propulsivo , ¢) modello PIC 2-D del
sistema propulsivo.

Il modello globale ¢ usato per simulare la sorgente di plasma, consentendo di determinare il tasso di ionizzazione, la
densitd del plasma e la temperatura elettronica da fornire come input agli altri due codici. Esso ¢ basato
principalmente su equazioni di continuita per ogni specie presente nella sorgente (elettroni, e tutte le specie ioniche e
neutre), e un’equazione dell’energia riguardante gli elettroni. In aggiunta, il modello consente di valutare le
prestazioni del sistema in presenza di campi di confinamento magnetico, e contempla le interazioni plasma-neutri,
consentendo in particolare di simulare la riduzione dei neutri a causa della dinamica della sorgente (pumping effect)
[13]-[14] e infine il riscaldamento degli stessi [15].

Il codice PIC monodimensionale (PPDL) utilizza elettroni di Boltzmann, e ioni cinetici ed include gli effetti 2-D
considerati maggiormente influenti sull’evoluzione del plasma. PPDL impiega un solutore implicito non lineare che
consente ridotti tempi di calcolo.
Le caratteristiche principali di PPDL sono:
= il moto degli ioni & simulato attraverso il movimento del loro centro di massa
* J’andamento bidimensionale del campo magnetico ¢ contemplato nella simulazione mediante Ia
conservazione dell’invariante adiabatico.
= gli elettroni sono fluidi (elettroni di Boltzmann)
= il potenziale alle pareti di estremita puo essere fluttuante o fisso.
= la generazione del plasma ¢ simulata attraverso termini sorgente che sono introdotti sulla base del codice
precedente.

11 codice PIC 2-D ¢ un codice sviluppato a Berkeley, definibile OOPIC (Object-Oriented Particle-In-Cell) ed & un
2D-3V PIC relativistico elettromagnetico [16] che consente di impiegare due geometrie: piana in coordinate
cartesiane e assial-simmetrica. Il codice consente di seguire differenti specie di particelle e attraverso un modulo
Montecarlo consente di simulare anche eventi collisionali

La spinta ¢ stata calcolata attraverso OOPIC identificando le posizioni ( punti di detachment) in corrispondenza alle
quali gli ioni mantengono una traiettoria rettilinea. L’inviluppo dei punti di detachment costituisce la linea di
detachment, lungo la quale & stata valutata la spinta secondo la formula T=Y m N VA, iterata per ogni r; lungo la
linea stessa. m ¢ la massa degli ioni, N la densita degli ioni in corrispondenza della cella al raggio r;, V, & la velocita
assiale media nella cella al raggio r; in corrispondenza alla quale avviene il detachment. A ¢ la superficie anulare
delle celle al raggio r; , A=x/(ri+dr)*-r]. L’impulso specifico & valutato attraverso la formula Is=(Y¥N V, )/ ¥N g),
anch’essa valutata lungo la linea di detachment.
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Figura 6 Traiettoria di scarico degli ioni ( a destra) e degli elettroni (a sinistra), le dimensioni sono in metri.
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