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OZET

Her gegen giin bir ¢ok yeni iilkenin uzaya uydu gonderme becerisi kazanmasiyla beraber 6zellikle de alcak irtifa
uydularin yoriingelerindeki c¢arpisma riski artmaktadir. Uzay’da aktif uydular, roket parcalart ve pasif uydular,
gorevine devam edemedigi i¢in kontrol edilmeyen uydular, bulunmaktadir. Amerika Birlesik Devletleri Hava
Kuvvetleri tiim bu cisimleri tanimlar, takip eder ve kataloglar. Bu islemleri gerceklestiriken SGP4 isimli analitik
yoriinge tahmin metodu ve diinya {izerinde farkli konumlarda bulunan optik teleskop ve radarlar araciligiyla yapar.
Ayni zamanda uzay ortami farkindalig: i¢in tiim aktif uydular i¢in ¢arpisma analizi yapar ve daha once tanimladig:
kriterlere gore ilgili uydu sahiplerini ¢arpigma aniyla ilgili detaylart gondermek suretiyle ikaz eder. Fakat, manevra
karar1 ve sorumlulugu tamamen uydu sahibindedir. Bu ¢aligma, yapilan ikaz metninde yer alan bilgileri kullanarak
optimum manevra parametrelerini hesaplamayi amaglar. Boylelikle verilen manevra karart uyduyu muhtemel ¢arpigma
alanindan ¢ikarir ve bunu gergeklestiriken mevcut kaynaklarin kullanimini minize eder ve goérevin devamliligina
katkida bulunur. SGP4 yoriinge tahmin metodu ile diferansiyel dogrulama metodu ile aktif uydu carpisma anindan
manevra karar1 verilecek zamana geriye dogru yoriinge Otelenir. Hesaplanan baslangic noktasindan itibaren hiz
vektoriinde degisiklik yapilarak tekrar carpigma anina ileri 6telenir ve ¢arpisma olasiliginda yaratilan degisim gozlenir.
Bu caligma yer istasyonlarinda gérev alan uydu operatorleri i¢in otonom optimum manevra tavsiyeleri yapabilir.
Bunun yaninda uydu sahipleri kendi uydularinin hassas verilerini de kullanip bu uygulamanin dogrulugunu arttirabilir.

Anahtar Kelimeler: Yériinge Mekanigi; Algak Irtifa Uydular; Carpismadan Kaginma; SGP4 ve TLE; Sayisal
Optimizasyon

AUTONOMOUS COLLISION AVOIDANCE ANALYSIS AND OPTIMAL
MANEUVER CALCULATION SYSTEM FOR LEO SATELLITES

ABSTRACT

Collision risk is increasing at Low-Earth Orbit (LEO) altitude for satellites as many new countries can build and
launch satellites in orbit. There are active satellites, spent rocket stages and dead satellites in space. US Air Force
(USAF) detects, tracks and catalogs these space objects. USAF uses radars and optical telescopes located at different
locations on Earth and an analytical orbit determination method called Simplified General Perturbations (SGP4).
Moreover, USAF calculates collision probabilities for all active satellites and warns satellite operators using
predefined criteria for the sake of Space Situational Awareness (SSA). However, maneuver decision and responsibility
belong to the satellite owners. In this paper, a method for calculating optimal maneuver direction, magnitude and time
is investigated using the data within Conjunction Summary Message (CSM) published by USAF. Optimal maneuver
decision not only avoids the collision by minimizing collision probability but also minimizes the fuel requirement.
Because the smallest velocity requirement for the collision avoidance is calculated, the satellite operations will be
minimally interrupted. Method is initiated by propagating the orbit of maneuverable satellite from close approach time
to maneuver time. Optimal maneuver direction for velocity vector is calculated by defining the problem as a constraint
optimization problem and the orbit is propagated to close approach time with the new velocity vector. The probability
of collision is calculated for many different maneuver times and magnitudes is calculated and stored for analysis.
Satellite controllers can use the method to calculate optimal maneuver for a given collision warning. In addition,
satellite owners can use their precise orbit data to increase the accuracy of the method.

Keywords: Orbital Mechanics; LEO Satellites; Collision Avoidance; SGP4 and TLE; Numerical Optimization
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1. GIiRiS
Uzay’da iki cisim birbirlerinden iki kilometre
uzaklikta olduklarinda carpisma riski altinda

olduklarina kanaat getirilir. Bu mesafe uydularin
yakin gecis zamani, her iki uydunun yoriingedeki en
yakin olduklar1 noktaya ait zaman, i¢in endise
vericidir. Iridium 33 ve Cosmos 2251 uydulariin
2009 yilinda carpigmasi milyon dolarlik iridium
uyudusunun yok olmasma ve carpigmanin sonucu
olarak ¢ok yiiksek hizli 1000 adet uzay ¢opiinii de
ardinda birakmigtir (NASA 2009). Carpigsma sonrasi
olusan yeni parcalar daha uzay’da gerceklesecek
carpigsma olasiligint arttirir. Uzay’daki tiim cisimler
aktif uydu, roket pargalari veyahut gorevini
tamamlamig pasif uydular olsalarda mutlaka takip
edilmelidir. Sayilar1 21,000 'ne varan 10 cm ¢apindan
biiyiik tiim uzay cisimleri diinya’da yer alan birgok
optik teleskop ve radarla takip edilir, tespit edilir ve
kataloglanir. Algak irtifa uydularin dagilimini Sekil 1
tizerinde gosterilmistir (NASA 2016).

Sekil 1: Algak Irtifa Uydular

Uzay farkindaligina en biiyiik katkiy1 Amerikan Uzay
Operasyonlart Merkezi (JSpOC), diinya iizerinde

farkli  bolgelerde bulunan optik teleskop ve
radarlardan olusan Uzay Izleme Ag (SSN)
araciligiyla uzaydaki cisimlerin  tespit, takip,
kataloglanmast ve tanimlanmasit faaliyetlerini

gergeklestirerek yapar. Elde ettikleri veriyi gelecekte
gergeklesebilecek muhtemel carpigmalar tespit etmek
i¢in de kullanirlar. Bu isleme ¢arpisma analizi denir.
Her iki cismin dinamik durumunda bir belirsizlik s6z
konusudur. Cisimlerin yoriingesindeki belirsizlik
nedeniyle carpigma hesaplamalar1 olduk¢a kompleks
hale gelir ve her iki cismin de belirsizlikleri
hesaplamalar yapilirken birlestirilir. Aktif uydular
disindaki tiim cisimlerin yoriingelerindeki belirsizlik
daha c¢oktur. Aktif uydularin GPS ¢dziimleri gibi
ekstra veriler sayesinde yoriingeleri daha hassas
hesaplanabilir. Fakat, diger cisimlerin yoriingeleri i¢in
radarlar ve optik teleskoplar kullanilir. Sayilar1 artan

uzay ¢Opligi takip islemini zorlastirmaktadir.
Uydular igin bagarili bir c¢arpisma manevrasi
yapilabilmesi  dogrudan  ¢arpismast  muhtemel

cisimlerin yoriingelerinin ne kadar dogru bilindigine
baglidir.
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JSpOC muhtemel carpigmay1 tespit ettiginde uydu
sahiplerine carpisma mesaj 6zeti (CSM) gonderir.
CSM “’ler giinliik olarak hazirlanir ve carpismadan 7
giin oncesine kadar uydu sahipleri bilgilendirilir.
CSM  igerisinde raporun olusturulma tarihi,
carpismanin tahmini zamani, carpisma zamaninda
uydularin pozisyon ve hiz vektorleri ve bunlara bagl
koveryans matrisleri ve aralarindaki gorece mesafe
bulunur (JSPOC 2016). Uydu sahipleri bu bilgileri
kullanarak c¢arpigma olasiligini  hesaplayabilirler.
Onceki arastirmalar gosteriyor ki ’den daha kiigiik
olasiliklar manevra yapmayr gereksiz kiliyor
(Klinkrad ve dig. 2006). Fakat daha biiyiik degerler
i¢in ise kaginma manevrasi planlamak gerekiyor.

Her ne kadar birgok aktif uydunun manevra kabiliyeti
olsa da, bu manevralar uydunun gorevini negatif
yonde etkileyebilir. Uydunun yapacagi bir manevra
icra ettigi goérev icin Snemli olan hassas ayarlarim
bozabilecegi gibi, uydunun kisith yakitinin da
bitmesine yol agar. Hatta manevranin istenildigi gibi
olmamasi sonucu uydunun kaybedilmesi gibi ug
ornekler de manevra kararinin verilmesinde etkilidir.
Bu nedenlerden dolayi, CSM  bilgilerinden
faydalanarak hem yakit tuketimini minimize edecek
hem de carpigma olasiligini en aza indirecek bir metot
gelistirilmesi dnemlidir. Bu metot uydu sahiplerinin
iiclincii parti hizmet saglayicilarina olan ihtiyaglarini
ortadan kaldiracaktir. Deneve muhtemel c¢arpigsma
alanin1 minimize etmek i¢in SGP4 ve TLE kullanarak
bir  metodoloji  gelistirmistir.  Bir  ¢arpigma
senaryosunu ele almig ve uydular1 birer nokta olarak
ele almigtir. Tim uydular igin genel bir optimum
manevra metodu gelistirmeye ¢aligmislardir. Bunun
yaninda koordinat doniisiimleri kaba hesaplamalar ile
yapilmistir. Elde edilen sonuglar test edilen yoriinge
ozelliklerine 6zel sonuglar vermistir ve uygulanan
metodun limitleri ve potensiyeli konusunda detaylari
yansitmaktan uzak  kalmistir. Bu  ¢alismada
Deneve’niin kullandig1 metodun benzeri gelistirilmis
(Deneve 2014) ve Uluslararast Astronomi Birligi
standartlar1  kullanilarak koordinat hesaplamalari
yapilmistir (International Astronomical Union 2014).
Ayni zamanda yeni gelistirdigi bu metodu Monte
Carlo testleriyle karsilagtirmistir. Benzer bir sekilde,
bu c¢alismada carpigsma olasilik hesaplamasina hiz
vektoriiniin eklenmesi disiiniilmiis fakat yapilacak
manevralarin  kiicik olmas1 nedeniyle c¢arpisma
olasiliginda kayda deger bir degisiklik olmamigtir
(Coppola 2012).

Alfriend uzaydaki cisimlerin siiratlarinin ¢ok yiliksek
olmasi nedeniyle c¢arpigsma olasiligt hesabinin 3
boyuttan 2 boyuta indirgenebilecegini gostermistir
(Akella ve Alfriend 2000). McKinley rolatif lineer
yoriinge hesaplamalarinin yerine nonlineer rolatif
yorlinge  hesaplamalarmin  yapilmasma  yonelik
algoritma gelistirmistir. Bu algoritmanin operasyonel
kullanim i¢in uygunlugunu kanitlamistir (McKinley
2006).
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2. YONTEM

Bu c¢aligmada birbirinden farkli yoriingeye sahip 5
adet wuzay cismine ait carpisma senaryosu
sunulacaktir.  Carpigma  senaryolar1 ~ Uzaydaki
Tehlikeli Kargilagsmalar1 Degerlendirme ve Uydu
Yoriingesel Carpigma Raporlari  (SOCRATES)
yazillmindan saglanan uzay cisimlerine aittir
(International Astronomical Union 2014). Bahsi

gecen cisimlere ait CSM bilgileri senaryolardan biri,
GOKTURK-II senaryosu, harig JSpOC’un sagladig
TLE verileri kullanilarak elde edilmistir. Carpigsma
olasiliginin  hesaplanabilmesi igin gerekli olan
kovaryans matrisleri CSM igerisinde yer aldigi igin
rasgele seg¢ilmistir. Kovaryans matrisleri hassas
olmasa da TLE ve sayisal oteleme yontemi ile elde
edilebilir, fakat bu hesaplama mevcut ¢alismanin ilgi
alan1 igerisinde degildir. Bu bildiride kisit altinda ve
kisit olmaksizin iki farkli sekilde optimizasyon
denklemleri olusturulmugstur. Kisitlar manevra sonrasi
rolatif hiz ve pozisyon vektoriin birbirine dik olmasi,
yoriingesel enerjinin korunmasidir. Bu senaryolardan
birinde ise GOKTURK-II'ye ait GPS datas
kullanmlarak olusturulan Two-Line Element Sets
(TLEs) kullanilmistir. Boylelikle gercek bir durum
karsisinda gelistirilen metodun nasil kullanilabilecegi
goriilecektir.

Devinim I egiim ]

<

Sekil 2: Diinya’nin Kendi Etrafinda Dontisii

[lk olarak SGP4 ve TLE kullamlarak CSM
olusturulur. SGP4 ve TLE metodu Ger¢ek Ekvator
Ortalama Ekinoks (TEME) koordinat sisteminde
caligir. Carpisma anindaki pozisyon ve hiz verileri
CSM’e uygun olacak sekilde Diinya Sabit Greenwich
(EFG) koordinat sistemine doniistiiriiliir. EFG ve
TEME koordinatlar1 arasindaki fark diinya’nin
devinim, egilim ve kendi etrafinda donmesinden
kaynaklanmaktadir. Asagidaki denklem bu iki
koordinat arasindaki doniistimii gostermektedir (Kelso
ve Alfano, 2005).

Reroteo 1
= [Reo] [0 | [Neo) | Teeseor [Neeo] [Qon] Rremscen

ti gézlemin yapildigi zaman iken t0 integrasyonun
yapildig1 referansin baslangic zamani. [R] matrisi
diinyanin kendi etrafinda doniisiinden kaynaklanan
ac1 kullanilarak olusturulan doniisiim matrisidir. Bu
ac1 Greenwich Ortalama Yildiz Sabit Zaman (GMST)
acist olarak bilinir. [Q] matrisi ise ekinoks
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denklemleri agist bilinen ag¢1 kullanilarak olusturulan
doniigiim matrisidir. Bu iki ag¢inin toplami Greenwich
Yildiz Sabit Zaman (GST) agis1 olarak bilinir. [P]
matrisi diinyanin  kiilesinin homojen dagilmis
olmamasi nedeniyle ideal doniis ekseni ile mevcut
doniis ekseni arasindaki acinin olusturdugu devinim
acis1 kullanilarak olusturulan doniisiim matrisidir. [N]
yine diinyanin doniis ekseni ile mevcut doniis ekseni
arasindaki a¢inin olusturdugu egilim agis1 kullanilarak
olusturulan  doniisim  matrisidir. ~ Uluslararasi
Astronomi Birligi standartlar1 (SOFA) doniisiim
kiitiiphanesi yiiksek dogrulukta diinya ve giines sabit
koordinatlar1 arasinda doniisiimii gerceklestirebilir
(International Astronomical Union, 2014). Burada

dikkat edilmesi gereken husun hiz  vektorii
doniisiimiinde tagima teorisini hesaba katmaktir.
Asagidaki denklem hiz  vektorleri arasindaki

doniistimleri gosterir.

ﬁTEME = [REFGZTEME]‘F;'EFG + [a)][REFGZTEME]?EFG (2)
[Rergoreme] denklem 1°de  gosterilen  doniisiim
matrisinin transpozu, [@] matrisi diinyanin radyal
cinsinden agisal doniis hizindan yaratilan egik
simetrik matris. Ayni zamanda CSM igerisinde yer
alan kovaryans matrisleri ve rolatif hiz ve pozisyon
vektorleri radyal, ugus yonii paralel ve ugus yoni dik
(UVW)  koordinat  sistemindedirler.  Asagidaki
denklem kullanilarak bu donilisim matrisi elde
edilebilir.

-
r -

T
|7;>|] uvw

i LG
T = =i s
TEME = LR 1Ex D] RN

®)

_yerberi noktasi _

Balik Takimyildizi Istikameti

Sekil 3: Klasik Yoriinge Parametreleri

olan
parametrelerin elde edilmesi i¢in SGP4 yoriinge
oteleme metodu TLE parametreleri ile kullanilmistir.
Carpisma an1 konmum ve hiz vektoriinden TLE

Bu c¢alismada optimizasyon icin gerekli

parametreleri  olusturmasi  gerekmektedir. TLE
parametreleri Onceden belirlenmis bir tolerans
degerine kadar her parametrenin diferansiyel

diizeltme metodu ile adim adim diizeltilmesi ile
gergeklesir. SGP4, TLE parametrelerinden 7 tanesine
ihtiyag duyar, fakat hava siirtiinmesi ile ilgili olan
bstar parametresi belirli bir zaman siirecini kapsayan
ardisik konum ve hiz verisi olmadan kestirilemez. Bu
nedenle ilk algoritma 6 adet klasik ydriinge
elemanlarindan, sekil 3’de gosterilmistir, TLE
parametreleri yaratir. Asagidaki denklem garpisma
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aninda TLE parametrelerindeki kiigiik degisimlerin
yine g¢arpisma anindaki hiz ve pozisyon vektoriinde
yarattigt degisikligi gostermektedir. Y matrisi 6x6
boyutunda bir matris olup, TLE elemanlarinda 1078
kadar degisikligin pozisyon ve hiz vektorlerinde
yarattig1 degisikligin hesaplanmasi yoluyla yaratilir.
Daha sonra kestirilen TLE elemanlarindan saglanan
pozisyon ve hiz vektorii ile gercek pozisyon ve hiz
vektorii arasindaki fark hesaplanir. Y matrisinin
tersinin almip bu fark vektorii ile garpilmast sonucu
TLE elemanlarinda yapilmasi gereken degisiklik
hesaplanir. Tiim bu iglemler fark vektorii belirli bir
tolerans degerine ulasincaya kadar devam eder. Bu
calisma icin bu tolerans degeri 10712 *dir.

0fsgpa (4)
Oorvyy = Stle otle,, = Yotle,,
Ikinci  algoritma  carpisma  anindaki  TLE

elemanlarinda meydana gelen degisikliklerin daha
onceden Dbelirlenmis bir manevra zamanindaki
pozisyon ve hiz degisiklikleri ile iliskisinin
hesaplanmasidir. Asagidaki denklem 6x6 boyutunda
bir matris olan y matrisinin ¢arpisma zamaninda TLE
elemanlarinda 1078 kadar degisiklik ile manevra
zamanina ait pozisyon ve hiz vektdrlerinde yarattigi
degisikligin hesaplanmasi yoluyla olusturuldugunu
gosterir. Bir oOnceki denklemden yapisal olarak
degisiklik olmasa da bu denklemde iterasyon yoktur
ve tek seferde hesaplanir. Ayni zamanda ilk
algoritmada Y matrisi olusturulurken her TLE
elemaninda yapilan kadar degisiklik 6ncesi ve sonrasi
elde edilen hiz ve pozisyon vektorleri carpisma
zamanmna aittir. Ikinci algoritmada her TLE
elemaninda yapilan 108 kadar degisiklik éncesi hiz
ve pozisyon vektorleri ¢arpigma zamanina aitken
degisiklik sonrast hiz ve pozisyon vektorleri manevra
zamanina aittir.

of.
o =

Stleyg = 7' 6rvm,

5tl€yg =X Stleyg (5)

Denklem 4 ve denklem 5 birlestirilerek, manevra
zamaninda yapilan hiz degisikliginin c¢arpigsma
zamaninda meydana getirecegi pozisyon degisikligi
elde edilmis olur (Deneve, 2014). Yeni olusturulan
denklem, denklem 6, SGP4 algoritmasinin lineer
olarak ifade edilmesini saglamistir. Bu nedenle
yapilacak manevranin ¢ok biiyiik olmasi ve manevra
zamaninin g¢arpigsma zamanindan ¢ok oOnce olmasi
hesaplamalardaki hassasiyete zarar verecektir. Alcak
irtifa uydular i¢in 90 dakika once gerceklesecek bir
manevra zamani ve 1 m/s’lik bir manevra ¢arpisma
aninda yaklagik 20 metrelik bir konum farkli meydana
getirir. Carpisma manevrasi i¢in miimkiin en son anda
yapilmast gerektigi icin hesaplamadaki SGP4 metodu
ve lineer denklemler arasindaki hata kabul edilebilir.
Gelistirilen algoritma garpigma olasihgmi 1072 e
diistirecek sekilde en uygun manevra zamanini,
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yoniini  ve  biyiikliiglinii verir. Optimizasyon
algoritmalarinda lineer denklemler kullanilirken
raporlama esnasinda SGP4 metodu kullanilir.
Boylelikle hesaplanan optimum manevranin yiiksek
dogrulukla carpisma olasilifin1 ne kadar diisiirecegi
bilinebilir. Hava stirtiinme parametresinin
kullanilmamasi ¢arpigsma zamani ve manevra zamant

Gvyg = Xy 8y ©)
dryg = J v,

arasinin saatlerle ifade edilen siire kadar kisa olmasi
nedeniyle hesaplamalarin dogrulugunu
zedelemeyecektir. Asagidaki denklemde sadece
manevra zamaninda hiz degisimi gergeklestirilir
¢linkii anlik pozisyon degisimi miimkiin degildir. J

matrisi ve Yy—1 arasindaki iliskisi sekil 4’de
gosterilmistir.
TX*] - . , LZ’G
f 6x6 .
Sekil 4: J Matrisi ve =1 ¥ Arasmdaki Iliski

Optimizasyon denklemlerinin olusturulabilmesi igin
oncelikle maliyet fonksiyonunun yaratilmasi gerekir.
Bu ¢alisma i¢in amacimiz ¢arpigsma olasiligini en aza
indirmektir. Carpisma ihtimali asagidaki denklem ile
hesaplanabilir (Wiesel, 2010).

()

11 T .
Py |"z o~ Z(4r+dryg)” Corrar(dr+dryg))

=Zl_|cortak
Yukaridaki denklemdeki C,,¢qr c¢arpigma ihtimali
olan her iki cismin ortak kovaryans matrisi. Iki cismin
pozisyonlarindaki hatalarin  birbirinden bagimsiz
olmasi nedeniyle aym1 koordinat sisteminde ifade

edildikleri miiddetce toplama islemi ile ortak
kovaryanslari bulunabilir (Chan, 2008).
M = (4r + ] 8vmz)" Corrar (AT + ] 0mz) ®)

Ar, carpisma anindaki ikincil cismin manevra
yaptirilacak uyduya olan rélatif pozisyondur. dh,g,
yakin gecis animdaki yapilan manevra sonrasi

meydana gelen konum degisikligidir. Denklem 7
kullanilarak optimizasyon igin gerekli olan maliyet
fonksiyonu yaratilabilir (Deneve, 2014).

Denklem 8 asagidaki gibi de ifade edilebilir.
M = ATTCo_rltakAT + ATTCo_rltak]&Umz

+ &sz:]TCo_rltakAr
+ &mz ]TCo_rltakjgvmz

©)
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Birinci derece yeterlilik kosullarin1 kontrol etmek
amaciyla dv,, 'ye gore tiirevini alip 0’a esitliyoruz.
Denklem 10 matris formunda asagidaki gibi ifade
edilebilir.

oM _ _ (10)
o = 2]TC0r1takAr + ZJTCorltakjﬁumz
'mz
=0
[&mz] 3x1 (11)
= [ZJTCo_rlta ]5)%3 [_ZJT Co_rltakAr] 3x1

Yukaridaki denklem sonucunda elde edilen v,
vektorii normalize edilerek minimum  yakit
harcayarak c¢arpisma olasiligini minimize edecek
manevra yonii elde edilmis olur. Carpisma olasiliginin
1072 olmasi kovaryans matrislerinin normal dagilim
olmast ve sonsuz uzunlukta kuyruk yapisina sahip
olmast nedeniyle carpismanin gerceklesmeyecegi
kabul edilir. Bu yontem kisit olmadan yapilan
optimizasyondur (Deneve, 2014).

Maliyet fonksiyonuna kisitlar eklenerek Hamilton
denklemi olusturulur. Daha sonra Hamilton ydntemi
ile birinci derece yeterlilik kosulunu kontrol etmek
suretiyle extremum noktast bulunur. Bu ¢alismada iki
kisit hesaplamalara eklenmistir. ilk kisit kovaryans
matrislerinin birbiri i¢inden ge¢cmesini engelleyen
kisittir. Yakin gecis aninda birincil ve ikincil cisim
arasindaki rolatif hiz ve konum vektoriiniin birbirine
dik olmasidir (Deneve, 2014).

Ikinci kisit ise yoriingedeki enerji de@isimini 0’a
esitleyen kisittir. Burada ama¢ manevra yapilirken
carpisma ihtimalini minimize ederken uydunun irtifa
kaybetmesini engellemektir. Bu uydunun goérevine
kusursuz devam edebilmesi i¢in gerekli oldugu kadar
takimuydu i¢indeki uydularin rejimlerini korumalar1
i¢in de 6nemlidir (Deneve, 2014).

UZ
Ang(——ﬁ>:O
2 r

Denklem 11 lineer denklem olarak ifade edilir ve
manevra aninda konum degisikligi yapmak miimkiin
olmadig1 igin pozisyon degisimi kismi yukaridaki
denklemden ¢ikarilir (Deneve, 2014).

- e _
VmzOVmz = 0

(13)

(14)

Hamilton denklemi, maliyet denklemine, kisitlarin
Lagrange parametresi ile ¢arpilarak eklenmesi sonucu
asagidaki gibi olusturulur.

H=M+ 2’1 (ﬁfark(E: +]%mz)) + j'2 (ﬁngmz) (15)

Hamilton yaklasimi uygulanarak birinci derece

yeterlilik sartlar1 asagidaki gibi kontrol edilir.
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Bu calisma GNU/Linux makina {izerinde Cython
programlama dilinde kodlanmustir. Cython
programlama dili Python ve C++ programlama
dillerinin birlesiminden olugur. Cython dilinde yazilan
kod oncelikle optimum sekilde C++ diline ¢evrilir ve
makina diline derlenir ve Python modiilii olarak
kullanilabilir. Matris ile ilgili tim hesaplamalarda
Python matris kiitiiphanesi olan Numpy kullanilmistir.

3. UYGULAMALAR

ilk olarak SOCRATES yazilimindan elde edilen 4
adet yakin gecis gelistirilen algoritma ile test
edilmistir. Burada amag gelistirilen yazilimin en etkin
kullanma yolunun tespit edilmesi ve carpisma analizi
ile ilgili farkli parametrelerin hesaplamalar tizerindeki
etkilerini incelemektir. Daha sonra GOKTURK-II
GPS konum verisi kullanarak olusturan garpisma
senaryosunda gelistirilen algoritma test edilmistir. Bu
garpisma senaryosu gercek durumda algoritmanin
kullanimi ve etkinligi iizerine bilgi vermektedir.
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Sekil 5: Spot 1 ve Iridium 13

Birinci test senaryosu Spot 1 ve iridium 13
uydularimin yakin gecisinden yaratilmigtir. Her ikisi
de aktif uydulardir. Carpigma zamani tarihi 10
Agustos 2016 saati 8:48:56.971 olarak hesaplanmustir.
Yakin gec¢is esnasindaki mesafe 15.36 metredir.
Carpigsma olasiligi 155 gibi ¢ok biyiik bir sayidir.
Kovaryans matrisleri olarak gercek hesaplamalarda
olabilecek sekilde rasgele segilmistir. Tim 9
senaryoda da uydular merkezde olacak sekilde
hesaplanan UVW koordinat sisteminde birincil
uydular i¢in 10 metre, ikincil uydular i¢in 100 metre.
Bu degerler her ne kadar rasgele segilse de 10 metre
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ve alt1 dogrulukta hesaplama uydu sahipleri igin gerek
GPS ¢oziimleri gerekse mesafe-mesafe farki yontemi
kullanilarak hesaplanabilmesi olagandir. Diger cisim
icin JSpOC radarlarindan elde edilen veriler
kullanildig1 varsayilmis ve bu radarlardan 100 metre
ve biraz ilizerinde dogrulugu oldugu bilinmektedir.
Eger her iki uydu da aktif uydu ise uydu sahipleri
kargilikli bilgi paylasiminda bulunarak ¢arpigma
senaryolarin1 gergege c¢ok yakin hesaplayabilirler.
Kisitsiz olarak geriye dogru 200 dakika, 1 dakikalik
araliklarla, 6telenerek yapilan ve 0,5 m/s’lik manevra
uygulanarak yapilan hesaplamamin sonuglari sekil V
’de goriildiigii  gibidir. Bu sekil incelendiginde
yoriinge iizerinde bazi noktalarda yapilan optimum
manevralarin daha iyi sonu¢ verdigi ve c¢arpigma
olasiligmi diisiik tuttugunu gorebiliriz. Spot 1
uydusunun periyodu 98 dakikadir. Bu hesaplama da
iki tam doniis esnasinda optimum manevralarin
durumu gosterilmigtir. Bu sekil ¢arpisma olasiligini
minimize edecek manevranin yoriinge tizerinde hangi
noktada yapilirsa daha etkin olacagina dair 6nemli
bilgiler ~veriyor. En uygun manevra araligi
carpismadan  62-68  dakika Once  araliginda
goziikmektedir. Bu nedenle uydu operatorleri ve
gorev milhendisleri sadece yapilan manevranin
biiyiikliigiinii azaltarak ¢arpisma olasiligint istedikleri
seviyeye indirebilir veya arttirabilir. Burada izlenecek
en iyi metot hesaplanan optimum manevranin
yoriinge iizerindeki uygulanacagi optimum noktay1
bularak carpisma olasiligint  istenen seviyeye
indirecek manevra biiyiikliigiinii se¢gmektir. Tiim bu
islemler operator girdisi olmadan yapilarak istenen
optimum manevra Onerisi algoritmadan ¢ikti olarak
alinabilir.

Ikinci test senaryosu Cosmos 158 ve Iridium 82
uydularinin yakin geg¢isinden yaratilmigtir. Her ikisi
de aktif uydulardir. Carpisma zamani tarihi 12
Agustos 2016 saati 9:35:15.91 olarak hesaplanmistir.
Yakin gegis esnasindaki mesafe 1.048 metredir.
Carpigma olasilig1 156.79 gibi ¢ok biiyiik bir sayidir.
Kovaryans matrisleri ilk testte uygulanan hesaplama
yontemi ile hesaplanmistir. Kisitsiz olarak geriye
dogru 200 dakika, 1 dakikalik araliklarla, 6telenerek
yapilan ve 0,5 m/s’lik manevra uygulanarak yapilan
hesaplamamin sonuglar1 sekil 6 *da goriildigi gibidir.
flk test senaryosuna benzerlikler olsa da iki uydunun
da farkli yoriingeye sahip olmasindan dolayi
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Sekil 6: Cosmos 158 ve Iridium 82

bazi degisiklikler mevcuttur. En uygun manevra
aralig1 carpismadan 160-188 dakika once araliginda
goziikmektedir. Ikinci en uygun manevra aralif
carpismadan  58-87  dakika Once  araliginda
goziikmektedir. Manevra karar1 verilirken yoriinge
tizerinde ¢arpisma olasiliginin ani degistigi noktalar
yerine gegisin yumusak oldugu noktalar tercih
edilmelidir ¢ilinkii yoriinge tahmininde olusabilecek
herhangi bir hata veya atesleyicilerdeki gecikme
carpisma olasiligi  iizerinde Dbiiyiik degisiklik
yaratmamalidir. Bu nokta bulunamiyorsa manevra
bliylikliigii arttirilarak manevra noktasi ve etrafindaki
noktalar i¢in arzu edilen ¢arpigma olasilik degerine
ulagilabilir.
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Sekil 7: Cosmos 158 ve Iridium 82
Gelistirilen algoritma kisitlar altinda optimum
manevra hesaplamasinda  yapabilmektedir. Bu
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kisitlardan biri rolatif hiz ve pozisyon vektori

arasindaki aginin dik olmasidir.
Cosmas 158 ve Fidium 82
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Sekil 8: Cosmos 158 ve Iridium 82
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Rolatif hiz ve pozisyon vektorii arasindaki aginin 900
olmast kovaryans matrislerinin birbiri i¢inden
gegmemesini garanti eder. Sekil 8’de dik ac1 kisith ve
kisitsiz olarak c¢arpigma anindaki zamana gore agi
degerleri verilmistir. Eklenen ekstra kisitin g¢arpigsma
olasihigi tizerindeki etkisi sekil 8 ’de goriilebilir.
Eklenen kisit garpisma olasiliklarinin artigina neden
olmustur ¢linkii yapilan manevra biiyiikligiiniin bir
kismu rolatif aciyr dik yapmaya harcanmistir. Ayni
zamanda kisit uygulandiktan sonra olusan rolatif

acidaki  kiigik dalgalanmalar tekil matrislerle
kargilagildiginda tersini almak ic¢in uygulanan Tekil
Deger Ayristirma (SVD) yonteminden
kaynaklanmaktadir.
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Sekil 9: Picosat 1&?2 ve Cosmos 2251

Uciincii test senaryosu Picosat 1-2 uydular1 ve
Cosmos 2251 uzay ¢opii arasindaki yakin gegisten
yaratilmigtir. Carpigma zamani tarihi 11 Agustos 2016
saati 8:7:55.396 olarak hesaplanmistir. Yakin gecis
esnasindaki mesafe 14.5 metredir. Carpisma olasilig1
155.18 gibi ¢ok biiyilk bir sayidir. Kovaryans
matrisleri ilk testte uygulanan hesaplama yontemi ile
hesaplanmistir. Bu senaryoda geriye dogru 1000
dakika oteleme yapilmistir ¢iinkii yapilan manevra
sonrasinda  yoriingenin  etkisinde  bulundugu
bozunmalara maruz kalacagi siirenin artmasinin
carpisma olasiligina olan etkisi incelenmistir. Sekil IX
’da goriildiigli gibi carpisma anindan uzaklasildikga
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carpisma olasiligt artmustir. Bu testte manevra
blylikligi 1 m/s se¢ilmistir ¢linkii 0,5 m/s garpisma
olasiligini yoriingedeki optimum noktada manevra
yapilsa dahi 1077 'nin altina diisiirememistir. Fakat
0,5 m/s’lik bir manevra ayni trendin tespit edilmesi
icin kullanilabilir. Sekil X ’da 0,5 m/s’lik bir
manevranin carpisma esnasindan geriye dogru
gidildiginde carpisma olasilif1 iizerindeki etkisini
gostermektedir.
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Sekil 10: Picosat 1&2 ve Cosmos 2251

Dordiincii test senaryosu Cosmos 158 ve Iridium 82
uydular1 arasindaki yakin gegisten yaratilmistir,
Carpisma zamani tarihi 12 Agustos 2016 saati
9:35:15.913 olarak hesaplanmistir. Yakin gegis
esnasindaki mesafe 3.3 metredir. Carpisma olasilig
156 gibi ¢ok biiylik bir sayidir. Kovaryans matrisleri
ilk testte uygulanan hesaplama ydntemi ile
hesaplanmistir. Bu senaryoda geriye dogru 1000
dakika oteleme yapilmistir ¢iinkii yapilan manevra
sonrasinda  yoriingenin  etkisinde  bulundugu
bozunmalara maruz kalacagi silirenin artmasinin
carpisma olasiligina olan etkisi incelenmistir. Sekil
10°’da 0,25 m/s’lik bir manevra biyiikligiiniin
carpisma esnasindan geriye dogru gidildiginde
carpisma olasiligi tizerindeki etkisini gostermektedir.
Sekilde  goriildiigli  lizere ¢arpisma  anindan
uzaklastikca, sekil 10 ’un aksine, ¢arpisma olasiligt
azalmustir.
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Yapilan testler sonucu, optimum manevra yonii ve
yoriinge tiizerindeki optimum manevra noktast
hesaplandiktan sonra arzu edilen ¢arpigsma olasili§ina
denk gelen manevra biyiikliginin kullaniciya
verilmesi en iyl metot olacagi degerlendirilmistir.
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Sekil 12: Goktiirk-1I Carpigma Olasilig

Ayn1 zamanda her yoriingenin kendine has farkl
ozellikleri oldugu i¢in algoritmanin her ¢arpigma igin
kosturulmasi gerekir. Unutulmamasi gereken bir diger
nokta algoritmanin sayisal yontemlere degil SGP4
gibi analitik bir yonteme dayanmasidir. Bu nedenle,
algoritmanin carpigsma anindan baglayarak manevra
zamanma kadar yoriinge lizerinde her nokta igin
hesaplanmasina gerek yoktur. Bunun yerine, en iyi
yontem manevra icin tam periyot ve katlar1 ve yarim
periyod ve katlarindan uzak zaman araliklarinin
verilmesi olacaktir. Kisith yapilacak hesaplama igin
de ayn1 yontem basarili olacaktir.
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Son test senaryosu Goktiirk-II ve parametreleri yakin
gecise uygun olacak sekilde belirlenen hayali bir uzay
cismi olacak. lkincil cismin gercek bir cismin
secilmemesinin nedeni kovaryasyon matrisleri ve
diger parametrelerinin degistirilerek uydu g¢arpigma
analizi ile ilgili 6nemli bazi tespitler yapmaktir.
Goktiirk-IT iizerinde GPS alici olmasi nedeniyle
carpisma anindaki kovaryans matrisi konum i¢in 10
metre kabul edilmistir. Son test ikincil cismin
yoriingesinin dogru tahmin edilmesinin de yapilacak

manevraya olan etkisinin incelenmesi agisindan
6nemlidir.
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Sekil 13: Goktiirk-1T Rolatif A¢i

Bu senaryoda kisitsiz, rolatif dik ac1 kisiti ile ve hem
rolatif dik ac1 kisitt hem de enerjinin korunmasi kisiti
ile optimum manevra hesaplanmigtir. Sekil 12 ’de
yapilan manevranin c¢arpigma olasilifi {izerindeki
etkisi verilmigtir. Sekil 13 ’de carpisma esnasindaki
rolatif acimin manevra sonrast gosterdigi degisim
verilmistir. ~ Sekil 14 ’de Goktirk-1l uydusunun
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yoriingesinin periyodunun manevra sonrasi gosterdigi

degisim  verilmistir. Kisitsiz manevranin
hesaplanamadigi her zaman araliginda kisith
manevrada  hesaplanamamaktadir. Bu  nedenle

sekillerde dalgalanmalar goriilmektedir. Dikkat ¢ceken
bir diger nokta her eklenen kisitin ¢arpigsma olasiligini
arttirmasi. Fakat sadece manevra biyiikligiini
arttirarak istenen carpigsma olasilif1 degerine ulasmak
miimkiindiir.
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Sekil 14: Goktirk-11 Enerjinin Korunumu

Ikincil cisim konum bilgisi hatasmin 100 metre
oldugu bu carpigma senaryosu sonucunda carpigma
olasihigmi 6.08x10"*%yapabilecek garpigmadan 68
dakika onceki yoriingedeki konumunda uygulanacak
manevra vektorii, manevra biyiikligi 0,5 m/s,
birincil uydu merkezli UVW koordinat sisteminde
[-0.4532; —0.0262; —02095]’dir. Eger ikincil cismin
konum belirsizligi TLE’lerden elde edilebilecek en iyi
deger olan 1 km olmus olsaydi, ¢arpigma olasiligini

6.07x1071% yapabilecek carpismadan 68 dakika
onceki  yoriingedeki  konumunda  uygulanacak
manevra vektori, manevra biyikligi 4,4 m/s,
birincil uydu merkezli UVW koordinat sisteminde
[-3.9883; —0.2305; —1.8439]°dir. Eger 4,4 m/s yerine
0,5 m/s’lik bir manevra biiyiikliigii se¢ilmis olsaydi,

carpisma olasigt  0.122 olacakti. Bu nedenle
JSpOC’un  yayinladigt ~ TLE’leri  kullanarak
carpismaya engel manevra yaptirmak gercekei

olmayacaktir. Burada izlenebilecek iki yontem vardir.
Birincisi  JSpOC ile anlagsma yoluna gidilerek,
kendilerinin istedikleri veri formatinda birincil
uydunun konum ve pozisyon verilerini kendileriyle
paylagmak ve yapilan manevra sonrasi
degerlendirmelerini almaktir. Eger sahip olunan
uydunun bu verilerini baska ilke ile paylagmak
miimkiin degilse, JSpOC ’un ikazlarin1 son gegise,
uydu ile irtibata gegilebilecek son an, kadar beklemek
ve eger ikazlar devam ediyorsa birincil uydunun GPS
yoriinge konum ve pozisyon verisi kullanarak TLE ve
bu TLE’nin kovaryans bilgisinin kestirimini yapmak
ve ¢arpisma zamanina bu TLE ve kovaryans bilgisini
tasimak ve bu kovaryans matrisi ile JSpOC
radarlarinin ~ saglayabildigi hata payina ekleme
yaparak birincil ve ikincil uydularin kovaryans
matrislerini birlestirerek gelistirilen algoritma ile
optimum manevra hesabi yapmaktir. ikincil cismin
kovaryans matrisinin hatasinin kilometre diizeyinde
oldugu bir durumda uydu sahiplerinin ¢arpigmadan
kaginma i¢in manevra yapmast mantik dist
goziikmektedir.

4. SONUC

Bu ¢alismada SGP4 yoriinge tahmin metodu ve onun
baslangi¢  degerleri olan TLE  parametreleri
kullanilarak c¢arpisma ihtimali olan uydular igin
optimum manevra yonii, yoOriinge lzerinde
manevranin yapilacagr optimum nokta ve yapilacak

manevranin istenilen c¢arpisma olasiligina gore
manevra  bilylikliiglini  hesaplayan  algoritma
gelistirilmis ve kapsamli analizleri yapilmistir.

Geligtirilen algoritmanin gorev ile ilgili kisitlar
disinda kullanici girdisi olmadan tiim hesaplamalari
yaparak carpisma olasiligi degerini minimize eden
optimum manevrayl, manevra biiyiikligii acisindan,
verebilmesi hedeflenmis ve basartya ulagilmstir.
Yapilan kapsamli  analizler hem  gelistirilen
algoritmanin isleyisi hem de uydu ¢arpisma manevra
hesaplamalar1 ile ilgili detayli bilgi vermistir.
Gelistirilen algoritmaya ek kisitlar eklemek suretiyle
farkli gorevler igin kullanilabilecek hale getirmek
miimkiindiir. ~ Gelistirilen  algoritma  hesaplanan
manevranin etkinligini degerlendirmek ig¢in SGP4
algoritmasit ve icinde hava siirtiinme parametresi
bulunmayan algoritma tarafindan kestirimi yapilmig
TLE kullanilmaktadir. Algoritmanin degerlendirme
kismi i¢in uydunun irtifasina gdére kapsaml
kuvvetlerin modellendigi dogrulugu yiiksek sayisal
yoriinge Oteleme yonteminin kullanilmasi
algoritmanin daha dogru hesaplama yapabilmesini
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miimkiin kilacaktir. Ayni zamanda algoritmanin
gelistirilmesi asamasinda kullanilan metot sayisal
oteleme yontemleri ve yari analitik yoriinge tahmin
metotlar1 icinde uygulanabilir. Dogrulugu SGP4 ve
TLE’ye gore daha hassas olan bahsi gegen metotlar
daha basarili c¢arpigmadan kaginma manevrasi
planlamasini miimkiin kilacaktir.
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