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Abstract. This paper deal with the main rezults of investigation, designing and
manufactoring of functional components of microsatellite, obtained in the Sate investigation
program “ Valorisation of renewable energy in the Republic of Moldova and development of
Moldavian Satellite”

Cuvinte-cheiee microsatelit, captare imagini, calculator de bord, alimentare cu energie
electrica, orientare, stabilizare si control atitudine, comunicayii satelitare.

. Introducere

Captarea imaginii suprafetei terestre din spatiu este un domeniu, care se dezvolta rapid iar
numarul utilizatorilor imaginilor din spatiu este in crestere spectaculoasa. Tarilecu agricultura
avansata, cerceteaza sistematic conditiile plantatiilor cu autorul imaginilor obtinute din sateliti.
Pornind de la rolul important al sectorului agrar pentru economia nationala si aplicarea acestor
metode de cercetare/monitorizare sunt foarte rezonabile. Insa costul inalt al imaginilor din spatiul
cosmic nu permite producatorilor de produse agricole din Republica Moldova sa procure informatii
satelitare curente. Un satelit propriu ar putea solutiona aceasta problema si multe alte probleme ae
economiel nationale.

Proiectele din cadrul Programului de Stat “Elaborarea Satelitului Republica Moldova” se afla
in concordanta cu necesitatile nationale de: procesare a informatiei electronice pentru uz cadastral;
monitorizare/prognozare a alunecarilor de teren; monitorizare/prognozare a formarii si migratiel
norilor cu grindina; monitorizarea plantatiilor si terenurilor agricole; monitorizarea ecologica a
masivelor de padure si evolutiel acvatice in riuri ca componenta indispensabila in studiul riscurilor
inundatiilor, cit si prevenirealor; obtinerea informatiei foto-video si pentru alte scopuri. in lucrarea
curenta se va trece in revista cele ma importante realizari obtinute in cadrul acestui program de
cercetare, elaborare si fabricare a componentelor functionale ale microsatelitului.

2. Aspecte constructiv-functionale ale Microsatelitului “ Republica M oldova”

Cercetarea, proiectarea si fabricarea componentelor functionale ale Microsatelitului Republica
Moldova (MS-RM) s-au efectuat in cadrul a patru proiecte finantate prin Program de Stat.

in rezultatul cercetirilor au fost elaborate si fabricate componentele functionale de baza ae
mostrei experimentale de MS-RM prezentata in fig. 1.

in rezultatul amplasirii componentelor functionale in interiorul carcasei (conform normelor
recomandate in literatura de speciaitate) si reiesind din suprafata panourilor PV (care ar asigura
conversia bugetului necesar de energie electrica) gabaritele MS-RM constituie 285x285x285 (mm)
lar masa 12,5 kg. Cercetarile privind dezvoltarea si adaptarea tuturor componentelor la cerintele
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caetului de sarcini continua. Modificarile operate in rezultatul cercetarilor experimentale in conditii
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Fig. 1. Vedereagenerala aMS-RM
de laborator au ca scop elaborareasi fabricarea variantel de zbor aMS-RM.

in continuare se prezinta unele aspecte ae solutiilor tehnice luate in calcul |a elaborarea com-
ponentelor functionale de MS-RM.

3. Sistemul dedeterminare, orientaresi stabilizare a atitudinii MS

Sistemele de orientare a microsatelitilor se considera printre cele mai importante si costisitoa-
re componente de bord. Orientarea corecta a microsatelitului in zbor pe orbita defineste in cea mai
mare parte realizarea obiectivelor satelitare, in special, a celor legate de captareaimaginii suprafetel
terestre.

Sistemele moderne de orientare a microsatelitului se bazeaza pe solutii constructive, care ge-
nereaza cupluri de forte prin interactiunea actuatoarel or cu campul geomagnetic a Pamantului. Ast-
fel de sisteme asigura pozitionarea unghiulara cu precizie satisfacatoare in gabarite mici, masa si
buget de energie limitate [1].

in dependenta de misiunea satelitului sistemele de orientare pot fi active s-au pasive. Sisteme-
le pasive se bazeaza pe orientarea satelitilor in raport cu gradientele campurilor magnetic sau gravi-
tational ale Pamantului, iar cele active asigura orientarea in raport cu directia determinata de depla-
sare a satelitului in spatiul inertial. Fiind constructiv simple, cu consum redus de energie si fiabile in
exploatare, aceste sisteme asigura precizie relativ joasi de orientare unghiulari a satelitilor. In cazul
in care preciziasi operativitatea orientarii sunt nesatisfacatoare pentru realizarea obiectivelor misiu-
nii, aceste sisteme pot fi dublate cu sisteme care asigura precizie si operativitate de repozitionare
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mai sporite.

Reiesind din masa (12,5 kg si gabaritele (285x285x285) mm) preconizate dle MS-MR, siste-

mul de orientare este proiectat in baza a doua metodologii de orientare si anume;

- prin generarea momentelor de torsiune prin intermediul mecanismelor cu roti volante actio-
nate de micromotoare de curent continuu cu turatie inalta (60.000 min-1), care asigura precizia
orientarii estimata la 0,1 grade unghiulare.

- prin generarea cuplului de forte bazate pe interactiunea bobinelor de curent cu campul ge-
omagnetic al Pamantului (sunt mai inerte, dar mal simple constructiv).

Controlul atitudinii MS. Asupra satelitului in zbor pe orbita influenteaza o serie de perturba-
tii care modifica pozitionarea lui W
in spatiu.

Imediat dupa lansarea in
spatiu (pana la intrarea pe orbita)
in functie de necoincidenta punc-
tului de aplicare afortel lansatoa-

re cu centrul de greutate al sateli- Proiectia orbitei
tului, acesta poate efectua, in cel pe suprafata
. . Pamantului
mal complex caz, miscare de
deplasare cu rotire (rostogolire) 7
in jurul a 3 axe, Xo, Yo, Zo (fig.
Grinvich

2). Stabilizarea satelitului 1n
aceasta faza din punct de vedere
operational si dinamic este foarte
complicata deoarece impune ope-
ratiuni succesive de stingere a
rotirii Satelitului in jurul a 3 axe.
Se considera ideal ca satelitul sa
intre pe orbita de zbor calculata
(faza Il) deja stabilizat pe toate 3
axe de coordonate [2]. In redlita-
te, dupa lansare stabilizarea sate-
litilor dureaza o anumita perioada
de timp aflandu-se deja pe orbita. Fig. 2. AtitudineaMSin primafaza delalansaresi dupa in-
Perioada de timp necesara stabi- trarea pe orbita.
lizarii depinde de perturbatiile
cosmice ce influenteaza asupra satelitului, de dinamica miscarilor impuse imediat dupa aruncare in
spatiu, cat si de operativitatea stingerii de catre mecanismele de actionare a miscarilor de rotatie
proprii ae satelitului.

in timpul zborului pe orbita satelitii sunt supusi actiunii urmatoarelor perturbatii:

- vaiatiafortel degravitatie,

- efecte induse de radiatia Solara,

- frecarea aerodinamica (lavidul de 10° bari);

- efectele magnetice provocate de deplasarea satelitului ca dipol in magnetosfera;

- actiunea cuplelor de forte interne provocate de componentele de bord mobile, etc.

Aceste perturbatii modifica atitudinea satelitilor fapt ce necesita urmarireain timp a pozitiona-
rii lor. Determinarea pozitionarii microsatelitului se propune de a fi efectuata prin unghiurile Euler
v, ¢ si 0, utilizate frecvent in tehnologiile satelitare (fig. 3), si anume:
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Linia
nodurilor

Fig. 3. Exprimareaatitudinii MS prin unghiurile Euler: vy, o, 6.
X =X{cosy cosj - siny sinj cosq)- Y{cosy sinj +siny cosqcosj )+ Z{siny sing);
Y = X{(siny cosj +cosy cosqsinj )- Y{siny cosj +cosy cosqsinj )- Z{cosy sing);

Z = X{(singsinj )+Y{(sinqcosj )+Z{(cosq). (1)

S-au facut urmatoarel e constatari si concluzii:

1. Unghiurile Euler y, ¢, 6 definesc o pozitionare univoca aMS;

2. Cand vy, 0 si ¢ sunt egali cu zero, axele sistemelor de coordonate oxyz si 0x'y'z' coincid, iar
axa obiectivului foto priveste in tinta (nadir);

3. 0 —unghiul de nutatie care determina fluctuatia suprafetel terestre supusa scanarii;

4. Alegereasuprafetel terestre pentru captareaimaginii se efectueaza prin modificarea aleatorie
aunghiurilor Euler.

S-aanalizat comportamentul posibil amicrosatelitului in primafaza alansarii pe orbita. S-au se-

lectat dispozitivele satelitare de manevra necesare pentru detectarea M S imediat dupa intrarea pe

orbita, pentru controlul orientareasi stabilizarea atitudinii pe perioada exploatarii.
De asemenea, s-a propus modelul conceptual de dirijare a sistemului de control stabilizare

si orientareaMS RM care consta in urmatoarele:

1. Atitudinea evolutiva a MS se determina prin urmarirea si modificarea unghiurilor Euler: 9,
v, ¢,

2. Manevrele de repozitionare a MS in jurul axelor X, Y, Z sunt independente (succesive sau
concomitente);

3. Orientarea se considera redizata cand axele sistemelor de coordonate fix si mobil sunt de-
plasate unghiular la anumite valori v, o, 0;

4. Rotirea MS 1in jurul axelor XYZ se efectueaza cu  roti volante dotate cu
microel ectromotoare;

5. Desaturarearotilor volante se efectueaza prin dirijarea orientarii momentului gyroscopic sau
magnetotorchere.

Controlul atitudinii, orientarea si stabilizarea microsatelitului pe orbita se efectueaza prin in-

teractiunea functionala a urmatoarelor componente;

- calculatorul de bord;
- traductori si mecanisme de actionare pentru stabilizarea si orientarea microsatelitul ui:
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- magnetomer — 1 unitate;

- traductor solar — 3 unitati;

- giroscop triaxial — lunitate;

- bobine el ectromagnetice pentru stingerea momentelor remanente — 3 unitati.

Manevrele de stabilizare si orientare a microsatelitului. Repozitionarea microsatelitului pe
orbita se efectueaza prin determinarea pozitiel de facto (post facto) a acestuia si operarea unor ma-
nevre asupra lui prin intermediul mecanismelor de actionare de bord cu functii duble. Exemplificam
simplificat manevrele de repozitionare a microsatelitului prin intermediul doar arotilor volante. (fig.
3, b).

Admitem sistemul orbital de coordonate OXY Z, in care axa OZ priveste in tinta (nadir) si SIs-
temul mobil de coordonate OX'Y'Z’ legat fix cu microsatelitul (fig. 3).

Pozitia corecta a microsatelitului se considera corecta in cazul in care axele sistemelor de co-
ordonate OXY Z si OX'Y'Z’ coincid, deci axa OZ' coincide cu axa OZ, atunci axa obiectivului cap-
torului de imagini (scanerului) priveste spre tinta. In reditate satelitul pe orbita sub actiunea pertur-
batiilor cosmice (inclusiv interne, de pe bord) isi modifica pozitia prin rotirea sa aleatorie in jurul
axelor sistemului de coordonate orbital OXY Z. Pentru orientarea microsatelitului astfel incat axele
OZ si OZ' sa coincida se efectueaza urmatoarel e

1. Prin intermediul traductorilor speciali instalati pe bord se determini pozitia
microsatelitului exprimata in unghiurile Euler: 6, v, ¢ in sistemul de referinta OXY Z;

2. Manevrele de repozitionare a microsatelitului in jurul axelor X, Y, Z pot fi separate in re-
gim aleatoriu sau concomitent prin actionarea mecanismelor de generare a momentelor de
torsiune si de desaturare a acestora;

3. Orientarea se considera realizata in cazul in care axele sistemelor de coordonate orbital
OXYZ si mobil OX'Y'Z'" se suprapun;

4. Rotirea microsatelitului in jurul axelor X, Y, Z, generalizata (simplificat) prin actionarea
doar arotilor volante se efectueaza:

- injurul axei OX prin actionarearotii volante 1;
- injurul axei OY prin actionarearotii volante 2;
- injurul axei OZ prin actionarearotii volante 3;

5. Desaturarea momentelor de torsiune active dezvoltate de rotile volante actionate cu mo-
toare electrice de curent continuu cu frecventa de turatie n=60000 min-1 se efectueaza,
spre exemplu, prin intermediul atrei bobine e ectromagnetice plasate coaxial cu OX, OY
si OZ;

6. Procesul de stingere a momentelor de torsiune active trebuie sa fie initiat in perioada de
timp de pana la dezvoltarea frecventel de turatii maximale motoarelor e ectrice (n=60000
min-1) [fig. 3].

Procesele de stabilizare si orientare a microsatelitului sunt complexe si depind de caracteris-
ticile microsatelitului si misiunea lui. Din aceste considerente, initial stabilizarea si orientarea
microsatelitului concret se cerceteaza prin mijloace de simulare. Schema generala de simulare este
prezentata in fig. 11, care prevede toate fazele procesului de stabilizare si orientare a
microsatelitului. Se identifica atitudinea microsatelitului, care se roteste pe orbita prestabilita la alti-
tudinea de 650-:-700 km. Dinamica microsatelitului se modeleaza in baza ecuatiilor Euler pentru
miscarea unui corp rigid sub influenta unor momente externe. in model se vor considera doar mo-
mentele de forta generate de roti volante reactive, magnetorquer si gradientul gravitaional al
Pamatului. Desi microsatelitul nu este un corp rigid ideal, experianta in domeniu arata ca utilizarea
modelului corpului rigid ideal este o aproximare satisfacatoare, in specia pentru satelitii de mici
dimensiuni. Avand in vedere numai rotatiile corpului fata de centrul de greutate, aceste ecuatii au
forma:
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M’?b"'stmfb)fm?b:f:ﬁﬂk (2

Unde | este matriceade inertie a corpului fata de centrul de masa, t = [1y,1y, T,] €ste momentul
defortd sumar si w2, £ [w,, w,, w;]T sunt vitezele unghiulare ale satelitului .

Momentul de forta te Ccare actioneaza o masa elementara a corpului se datoreaza atat fortelor
de inertie a acestor mase, cat si fortelor externe. De regula, momentul sumar a fortelor de inertie
este egal cu zero, deci momentul de forta resultant se datoreaza numai fortelor externe, care se di-
vizeaza in forte perturbante si forte de actionare de comanda. Primele sunt cauzate de perturbatiile
spatiului cosmic, precum sunt rezistenta aerodinamica, gradientului de gravitatie, s.a.

Transformam ecuatia (1), avand in vedere matricea diagonal ainertiel corpului | = diag{ia1, i22, 133} -
in rezultat obtinem:

f1a0y + (133 = I5p) w05 = T,

Loy t (Iyy — Ig)wswy = 1, ©)

tggwy T (igp —fyg)wywg = 1T,

Definind momentul unghiular h £ 1w?, si asumand numa momentele de forta externe obti-
nem :

% =1, — S(wh, )h 4)
Un satelit echipat cu roti volante nu este un corp rigid in sensul ca ele cauzeaza redistribuirea
momentului intre rotile reactive si corpul satelitului.
Prin urmare, in cazul utilizarii rotilor volante, ecuatiile precedente necesita mici modificari. Pentru
atine cont de momentul unghiular & rotilor volante, se redefineste momentul unghiular sumar astfel:
h,=1Iwl +h, : ©)

unde matriceade inertie | include si masarotilor volante si vectorii hy, = [hy, hy, hy] care pre-
zinta momentul unghiular net, datorita rotatiel relative arotilor fata de corpul satelitului.
Folosind procedura de transformare de mai sus, se obtine urmatoarea ecuatie de miscare a sa-

telitului:
dhy

- b b b _ . ERy
'{wib—i_stwib)['{wib_'_hm) I, (6)

unde dh,/dt prezinta momentul net aplicat de catre roti fata de corpul satelitului, in conformi-
tate cu legeaa 3-alui Newton -dhy/dt = [Twy, Twy, Twz] Se defineste momentul aplicat de corp asupra
rotilor volante. Deci, in rezultat se obtine sistemul de ecuatii:

gy + (ig3 —igp)wywg + hyw; — hyows =1, + 7,
[pgeoy + (igy — igg)wgewy + hywy —hzw, = Ty T 7oy (7)
fagwy + (fap —igq)wqws + hywy —hjew, =1+ 7,

Pentru arealizamodelul de exprimare a atitudinii microsatelitului, evident, trebuie sa stabilim
ce functii va realiza modelul. Simularea atitudinii se efectueaza dupa urmatoarea schema: initial
satelitul se afla intr-o stare de rotatie pe orbita data, fiind influentat de factori externi, ce duc laroti-
rea lui in jurul axelor sale. Pe 0 anumita portiune de orbita, satelitul trebuie si capteze imaginea de
pe suprafata Pamantului si necesita o anumita orientare pentru a orienta captorul de imagini spre
tinta. Coordonatele pozitionarii satelitului servesc ca baza pentru calculele unghiurilor de rotatie in
jurul celor 3 axe. In cazul cand unghiurile de referinta si cele curente difera, sistemul de comanda
actioneaza rotile volante pentru a roti satelitul in pozitia necesara. Pentru a minimiza erorile de po-
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zitionare s-ainclus cate un bloc de stabilizare pe fiecare axa a satelitului. In scopul analizei mai efi-
ciente arezultatelor simularii, in model s-au introdus diverse componente de vizualizare. Modelul a
fost realizat in mediul MATLAB & Simulink. Datele initiale de intrare in model sunt coordonatele
pe fiecare axa: unghiurile de referinta pentru pozitionare, care se reprezina prin trei variable: “phi
required” , “thetarequired” and “gamarequired” petoatetrei axe XYZ.

in scopul studiului atitudinii microsatelitului s-au efectuat experimente care contin secvente
de scurta durata pentru a observa regimul tranzitoriu de control a atitudinii, avand valori constante
de referinta ale coordonatelor de pozitionare, cat si secvente de durata, care permit monitorizarea
procesului de control a atitudinii pe un interval de timp mai lung, in baza unui scenariu distinct de
variere avalorilor de referinta ale coordonatelor de orientare.

4. Calculatorul debord al MSRM

Arhitectura sistemului de calcul de bord (SCB) a unui satelit este determinata de misiunea
care va fi indeplinita si performantele conform sarcinii tehnice. In cazul unui microsatelit (MS),
sarcinile (SCB) sunt individualizate, printre care: orientarea in spatiu; controlul telemetriei, alimen-
tarii cu energie, comunicatia cu stetiile terestre de monitorizare. Luand in consideratie experienta
proiectarii microsatelitilor [4] si relesind din necesitatea rezolvarii obiectivelor misiunii, au fost
specificate cerintele fata de calculatorul de bord al satelitului care prevad o arhitectura decentraliza-
ta de microcontrolere. Implementarea acestel arhitecturi poate fi efectuata in cateva moduri distinc-
te. O modalitate, cea mai simpla, consta in folosirea unui set de procesoare echivalente, i.e. de ace-
easi productivitate si volum de memorie. Desi, in acest caz se preconizeaza ,,migrarea’” functiilor
procesoarelor (ceea ce ar facilita la maximum ridicarea fiabilitatii), apare necesitatea (1) elaborarii
unui soft aplicativ din module ,,mobile’, care pot migra de la un procesor pe atul si (2) elaborarea
unui sistem de operare capabil sa distribuie operativ resursele calculatorului de bord. Acest concept
este cogtisitor atat din punct de vedere hard (toate procesoarele trebuie sa aiba randament maxim),
cat si din punct de vedere soft ( care necesita un volum enorm de verificari complexe). Un alt con-
cept de implementare prevede ,, specializarea’ procesoarelor pe problemele misiunii cosmice ce pre-
supune includerea unui numar de procesoare cu diversa arhitectura, productivitate si capacitate de
memorie. In cazul acesta nu se produce , migrarea’ functiilor procesoarelor, ci , stationarea’ lor,
ceea ce ar diminua fiabilitatea in cazul caderii unui procesor. Totodata, specializarea procesoarelor
necesita elaborarea softului aplicativ din module distribuite pe anumite procesoare si crearea unui
sistem de operare de 0 complexitate redusa (in comparatie cu varianta Simpla) pentru gestionarea
resurselor calculatorului de bord. Acest concept este mai putin costisitor atat din punct de vedere
hard, deoarece fiecare procesor este optimizat pentru sarcina sa, cat si din punct de vedere soft,
deoarece necesita un volum mai mic de verificari complexe.

Exista si o varianta arhitectonica constituita dintr-o retealocala de microcontrolere cu unu sau
doua procesoare de productivitate inalta, iar restul pot avea productivitate suficienta pentru indepli-
nirea misiunii impuse. In acest caz toate microcontrolerele trebuie si fie compatibile la nivel soft.
Din punct de vedere a cheltuielilor hard va fi un cost intermediar dintre cele doua variante prece-
dente (in baza distributiei optime a sarcinilor pe procesoare), iar din punct de vedere soft — comple-
xitateasi costul vor fi mai apropiate de prima arhitectura analizata. Astfel, calculatorul de bord poa-
tefi optimizat in functie de cost si fiabilitate.

in rezultatul analizei acestor abordari s-a constatat urmatoarele. Calculatorul de bord centrali-
zat este recomandat doar pentru nano-sateliti (fig. 4), cu misiune de studiu si cu o durata scurta de
viata, in restul cazurilor se recomanda calculator de bord pe baza de retea locala de microcontrolere.
Redlizarea retelei pe procesoare echivalente si cu o retea de intra— comunicatie se recomanda pen-
tru sateliti de clasa micro si medie care au misiuni complexe si o durata lunga de activitate (de peste
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Fig. 4. Arhitectura calculatorului de bord multiprocesor

10 ani). In alte cazuri este recomandati arhitectura pe procesoare cu functii specializate.

Luand in consideratie cerintele caietului de sarcini aproiectului MS RM s-a propus o structura
aretelel locale de microcontrolere, care include microcontrolerul (MCU) de baza si un set de micro-
controlere auxiliare [5]. Aceste MCU redlizeaza urmatoarele functii specializate: controlul captarii
imaginilor, reglarea si distribuirea energiei electrice, controlul telemetriel, controlul regimului ter-
mic, controlul atitudinii, orientarii si stabilizarii satelitului. La elaborarea arhitecturii calculatorului
de bord cu fiabilitate maxima (pentru o durata de activitate 3-5 ani) si bazata pe procesoare ieftine
fara destinatie spatiala, s-a decis alegerea unei familii de microcontrolere compatibile.

Un alt aspect a dezvoltarii sistemului de calcul de bord consta in necesitatea de a procesa mal
multe fluxuri de date concurente si controlul aplicatiilor in timp real, ceea ce poate sa creeze con-
flicte, care larandul sau pot generala cadereaintregului sistem [6].

Heater

5. Captorul deimagini al MSRM

in scopul solutiondrii cat mai eficient a problemei de captare, comprimare si  codare a
imaginilor, fiind latura cea mai importanta a misiunii  microsatelitului a aparut necesitatea de
cercetare si elaborare a modului si algoritmilor de functionare a subsistemului dat. In rezultatul
cercetarilor si analizelor efectuate s-a propus o structura functionala performanta pentru clasa MS
(fig. 5).

Procesul de captare aimaginii se executa la comanda si sub controlul computerului de bord.
S-aproiectat protocolul de interactiune si setul de instructiuni dintre computerul de bord si captorul
de imagini, care sunt interpretate si executate via microcontrolerul (MCU) local cu memorie feroe-
lectrica (FRAM) MSP430FR57xx al captorului, iar altele — via entitatile implementate in circuitul
programabil PLD MAX Il ALTERA. Latura distincta a unui FRAM—-microcontroler consta in tole-
rantalaradiatie.

Pentru comunicarea cu MCU-ul local sunt preconizate doua canale tip RS-232: RXTX si
Rx2Tx2. Ambele canale sunt accesibile viamagistrala globala DIN64.
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Figura 5. Diagrama structural-functionala in ansamblu cu obiectiv tip oglinda cu

acaptorului. distanta focala mare.

in mostra elaborata [7] in calitate de senzor al imaginilor este folosit circuitul integrat
OV5633. Dintre caracteristicile acestui senzor mentionam urmatoarele; formatul imaginei: 2592 x
1944 pixeli (px); rataframe-ului: 60 fps@ 752H ~ 480V; ratadatelor: 27 Mpx/s; frecventa de tacta-
re (master clock): 6 ... 27 MHz; dimensiuneaunui pixel: 1,75um”~ 1,75um si rolling shutter.

Captorul este configurabil si aceasta procedura se efectueaza via magistrala 12C. Instructiuni-
le de configurare pot fi generate cat de MCU local atat din exterior de catre calculatorul de bord.

Instructiunea de incepere a captarii imaginel, StartlmageCapture, este transmisa de la CBS via
dispozitivul programabil MAX [l ALTERA spre senzorul de imagini IMAGE SENSOR. Primind
instructiunea StartimageCapture, entitatea respectiva (implementata in PLD) se sincronizeaza cu
momentul de timp al inceperii captarii unel noi imagini, pe care o transmite si 0 inregistreaza pixel
cu pixel in memoria operativa SRAM.

S-a elaborat algoritmii si soft-ul respectiv de testare a captorului de imagini. S-au efectuat
captari de imagini in scopul atestarii calitatii imaginilor. In calitate de imagini de referinta au fost
imaginile captate cu un aparat de fotografiat tip CANON cu capacitatea de 7 Mpx. Imaginile obtinu-
te de laacelasi obiect cu captorul proiectat pentru microsatelit, trunchiat la o capacitate acceptabila,
sunt comparate rezolutiile lor: vezi fig. 7. Usor se observa ca rezolutia imaginilor captate cu capto-
rul proiectat este de 2-3 mai calitativa. Aceasta permite a conclude ca rezolutiaimaginilor captate de
pe orbita vor avea o rezolutie preconizata in proiect.

 TTIRE A e vy

ERPRRNFNREN
S ERPFFPEFFRE
i

ERFFFFFPF

3 | b)
Figura 7. Comparatiaimaginilor obtinute cu CANON si captorul imagini:
a) imagine obtinuta cu aparat foto tip CANON; b) imagine obtinuta cu captorul de imagini SATUM.
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6. Sistemul de alimentare cu energie electrica.

Alimentarea tuturor sistemelor de pe bordul satelitului vafi asigurata de sistemul de alimen-
tare cu energie electrica. In calitate de sursa primara de energie electrici sunt folosite bateriile sola-
re, care transforma energia solara in energie electrica. Recalculand necesitatile consumatorilor de
bord (de exemplu, calculatorul de bord, sistemul de captare a imaginii, sistemul de transmitere a
informatiel spre statiaterestra, sistemul de comanda a parametrilor orbitel etc. ), s-a ajuns la conclu-
ziaca sistemul foto-voltaic trebuie sa prezinte urmatoarele caracteristici: U= (11-:-12) V, 1= (1,2-
-2) A

Reiesind din constrangerile de dimensiuni, posibilitatile de gabarite existente pe carcasa sa-
telitului elaborat si din analiza caracteristicilor celulelor foto-voltaice acceptabile pentru aplicatii
spatiale existente la moment s-a ajuns la concluzia ca optimale sunt celulele fotovoltaice GalnP-
GalnAs-Ge cu randament de peste 28%. In rezultatul analizei produselor de celule fotovoltaice, s-au
decis celulele solare de mari dimensiuni de tipul SPECTROLAB UTJ cu o eficienta medie de
28,3%. Celulele fotovoltaice aese de noi pentru montajul panourilor fotovoltaice sunt 28,3 % Ultra
Triple Junction (UTJ) Solar Cells fabricate de Spectrolab of Boeing Company. Celulele solare
sunt proiectate pentru utilizareain conditii spatiale cu rezistenta inalta laradiatie.

S-a propus ca panourile solare sa fie montate pe substrat PCB cu un strat intermediar de
polymide (Kapton) — tehnologie aprobata in satelitii de tip CubeSat si vor asigura functionarea in
domeniul de temperaturi dela-40° C la+60 ° C. Aceasta caracteristica este garantata de tehnolo-
gia care presupune montajul panourilor pe un strat de aluminiu — material, care face fata cerintelor
de pe bordul navelor spatiale cum ar fi gradientele de temperatura si diferentele coeficientilor ter-
mici de dilatare intre panou si structura. S-a calculat grosimea substratului, care este de 1,6 mm.

Solutie practica de baterii solare s-a propus afi asamblarea a patru carcase (pe cele patru fete
laterale ale satelitului) cu dimensiuni de 25x25 cm. Fiecare carcasa va prezenta 15 celule fotovoltai-
ce: trel lini conectate in paralel, iar fiecare linie prezinta cinci celule fotovoltaice conectate in serie.
S-aelaborat structura carcasel unui panou. Pentru fiecare panou obtinem urmatoarel e caracteristici:
U=115V, =138 A, P=158W, m0,350 kg.

Avand ca date initiale consumul de energie electrica, s-a elaborat schema circuitelor siste-
mului de alimentare. Convertorul deincircare este un convertor deridicare atensiunii tensiunea
maximala de iesire a caruia va coincide cu tensiunea maximala a acumulatoarelor incarcate. Astfel,
s-arealizat inca 0 metoda de protectie a acumulatoarelor la supraincircare. In caz de necesitate cir-
cuitul de incarcare poate fi intrerupt sau convertoarele pot fi trecute in regim standby. Condensa
toarele de intrare ale convetorului reduc curentul de varf de la sursa de intrare. Pentru surse cu im-
pedantainterna inalta, cain cazul nostru, sunt necesare capacitati mari a condensatoarelor de intrare.
Pentru o functionare normala capacititile condensatoarelor de intrare trebuie sa fie nu mai mici ca
capacititile condensatoarelor de iesire. In paralel cu condensatoarele electrolitice de intrare si iesire
este necesara conectarea unor condensatoare de ceramica pentru suntarea componentelor de inalta
frecventa cu capacitatile nu mai mici de 1uF. Alegem un condensator de tipul C2012X7R1E105K.

MPPT. Puterea electrica utila generata de bateriile solare depinde de insolatie si temperatu-
ra. Lucrul in orice punct al caracteristicii in afara de punctul de putere maxima duce la scaderea €fi-
cacitatii panourilor fotovoltaice si la pierderea de energie utila primita. Deci, controlul punctului de
putere maxima in sistemele fotovoltaice contemporane de aimentare cu energie electrica este o
functie necesara, fiindca aceasta poate majora eficacitatea sursei cu 30 % si mai mult. Datorita sim-
plitatii, cel mal utilizat algoritm de determinare a punctului de putere maximala este introducerea
unel perturbatii si analiza reactiei. Pentru aceasta periodic se introduc schimbari sau se moduleaza
tensiunea de iesire a panourilor solare, se calculeaza sau se observa valoarea curenta a puterii obti-
nute, si se utilizeaza ca reactie dependenta intre modularea sarcinii si puterea calculata pentru a gas
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punctul de putere maxima de pe caracteris-
ticastatica apanourilor (vezi figura9).
Acest agoritm se afla la baza schemel de
determinare si urmarire a punctului de
putere maxima

(MPPT- Maximum Power Point Tracker),
care lucreaza ca o reactie in functie de
puterea calculata fara a utiliza circuite
complicate de inmultire agebrica. ldeea
consta in utilizarea caracteristicii exponen-
tiale a jonctiunii tranzistorului, deoarece
suma logaritmilor matematic este echiva
lenta cu inmultirea

LR}

current U6
POWER

!
A 04

0.2

o

Fiaura 8. Caracteristica de sarcina a bateriilor solare.

MAXIMLIM
POWER POINT

I | ]
! =
VOLTAGE
, pk\ \
L \\ \
7 \\
/ \
FOWER -
4 \
/ 1
/ |
' IvcmGEM VEMPP | VEMPP

7. Elaborarea Simulatorului pentru cer cetarea atitudinii si dinamicii MS- RM

Cerinte constructive-cinematice si tehnologice impuse structurii constructive a Simula-

torului. Structura constructiva a Simulatorului trebuie sa satisfaca urmatoarele cerinte constructive

si tehnologice:

- S4 asigure mobilitatea microsatelitului cu 3 grade de libertate si anume, rotirea in jurul a 3
axe in raport cu sistemul imobil de coordonate OXZY (fig. 3, a);

- Sd asigure repozitionarea microsatelitului cu transmiterea din exterior a miscarilor de rotire

in jurul axelor OX, QY, OZ, in regim aleatoriu;

- S4 asigure balansarea microsatelitului pe axele OX, QY, OZ astfel incat centrul de greutate

a maselor tuturor componentelor de bord sa coincida cu originea sistemelor mobil OX’ Y’

Z' si imobil OXY Z de coordonate;
- S4 asigure rotirea interdependenta a microsatelitului in jurul axelor OX si OY la unghiul de

precesie p=32° si rotireaindependenta in jurul axei OZ' la unghiul 360°.
- Mecanismele de actionare sa asigure exercitarea improvizata asupra microsatelitului a stari-
lor cinematice cu caracter dinamic in miscarea sa sfero-spatiala cu un punct fix plasat in

originea sistemelor mobil si imobil de coordonate;

- Sd asigure cercetarea atitudinii si dinamicii microsatelitului in conditii de vid de pana la 10°®

bari (12 um Hg).

La elaborarea Simulatorului s-au luat in consideratie parametrii constructivi si metodele de

determinare, orientare si stabilizare a microsatelitului [9].

Structura constructiv-cinematica a simulatorului. in corespundere cu cerintele construc-
tiv-cinematice, functionale si tehnologice expuse anterior. afost elaborata constructia Simulatorului

prezentat in fig. 9.
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Construcsia  Simulatorului
include urmdatoarele noduri con-
structive:

1. Microsatelit 285x285x285 mm;

2. Lacasul port-microsatelit;

3. Carcasa gspatiala de instalare a
lacasului port-microsatelit;

4. Mecanisn de rotire a
microsatelitului in jurul axel
oz’

5. Mecanism de restrictionare a
rotirii microsatelitului in jurul

axel OZ',
6. Mecanism de actionare pentru
modificarea atitudinii

microsatelitului in raport cu
planul OXY (rotirein jurul axe-
lor OX si QY);

7. Pompade vidare;

8. Bloc de comanda.

oxyz — sistem de coordonate fix
(orbital);
ox' y' z' — sistem mobil legat cu
satelitul.

L9320 |

Fig. 9. Structura constructiv-cinematica a Simu-
latorului

Lacasul port-microsatelit cu 3
grade de mobilitate cu miscare sfero-
spatiala cu un punct fix. Pentru rediza-
rea obiectivelor cercetarii atitudinii si di-
namicii microsatelitului  supus actiunii
perturbatiilor existente pe orbita zborului
este necesar ca Simulatorul sa asigure roti-
rea Microsatelitului in jurul axelor OX,
OY si OZ. Aceasta conditie este asigurata
prin montarea microsatelitului 1 (fig.10)
intr-un giroscop extern constituit din doua
inele 2 si 3 unite intre ele prin intermediul
nodurilor cu rulmenti A, B si C, D plasate
reciproc perpendicular.

Astfel, constructia lacasului port-
satelit permite microsatelitului si se ro-
teasca in jurul a 3 axe OX, QY si OZ a
sistemului imobil de coordonate OXY Z cu

Fig. 10 Lacasul port-microsatelit.
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originea suprapusi cu originea sistemului mobil de coordonate OX'Y'Z’. Plasarea componentelor in
interiorul microsatelitului se efectueaza astfel incat centrul maselor acestora sa coincida cu originea
sistemelor mobil OX'Y'Z’ si imobil de coordonate OXY Z.

Modificarea pozitionarii (atitudinii) microsatelitului in raport cu lacasul port-satelit se efectu-
eaza din exterior prin intermediul mecanismului de rotire 4 (fig. 9) si a mecanismului de actionare 6
de modificare a pozitionarii microsatelitului in jurul axelor OX si OY.

Algoritmul de comandi a sistemului de control, orientare si stabilizare a microsatelitului
montat in Simulator. Pentru cercetarea cinematicii, dinamicii si operativitatii modificarii atitudinii
microsatelitului [8], mecanismele de actionare ae simulatorului sunt dirijate prin utilizarea Softul ui
operational prezentat in figl1l.

Repozitionarea microsatelitului montat in Simulator consta in manevre realizate de mecanis-
mele de actionare ale Simulatorului (rotirea in jurul axelor OX, OY si OZ'), succesiv sau concomi-
tent, in conformitate cu pozitiareala a acestuia determinata prin valorile unghiurilor Euler.

T
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< D ERa Blagr e e = dEunE- nEmEE
@© !
1 I — il -
o]0 [E= [ T = |
-
=
o
-

rotire pe axele
OX, OY | |

Fig. 11 Bloc-schemade comanda a Simulatorului.

In fig. 12 este prezentata vederea generald a Simulatorului fabricat la Uzina TOPAZ in con-
formitate cu documentatia tehnica elaborata laUTM.
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.
Fig. 12 Vedereageneraa a Simulatorului cu Microsatelitul RM montat in Centrul Tehnologii
Spatiale, UTM (specidistii Roscosmosin vizita laCTYS)

Cercetarile stiintifice consacrate elaborarii MS RM sunt complexe, interdisciplinare si lain-
tersecta de domenii. In procesul de cercetare — dezvoltare sunt antrenate cercetatori din domeniile
electronica, mecanica fina, energetica, informatica etc.

La redlizarea obiectivelor proiectului de rind cu autorii lucrarii au contribuit Dr. hab.
E.Gutuleac, Dr. hab. V. Dulgheru, dr. Gh. Sorochin, T. Sestacov, dr. V. Brinzar, M. Vladov, dr. A.
Sochireanu, dr. V. Bostan, dr. Zasavitchi, lu. Costin, V. Gladis, S. Ghertescu, S. Gangan, s.
Gritcov, V. Pocatilenco, S. Tincovan si atii, de asemenea studentii |. Zarea, R. Nicu, V. Popa, A.
Nicoara, L. Rotaru, V. Ungurean, in total peste 75 de studenti, masteranzi si doctoranzi.

8. Concluzii

Desi programul este intr-un stadiu incipient, au fost obtinute o serie de rezultate promitatoare
pentru punerea in aplicare cu succes a acestui program. Programul prezent pe langa importanta
socio-economica contribuie la atragerea tinerilor studenti, masteranzi si doctoranzi in cercetare-
inovare in domeniul tehnologiilor ultramoderne. Speram ca acest program instructiv-educativ va
contribui 1a dezvoltarea competentelor profesionale ale tinerilor cercetatori; va asigura dezvoltarea
cooperarii intre stiinta si sferaindustriala, va spori interesul de cregtivitate atineretului studios si va
constitui o platforma pentru noi domenii stiintifico-tehnice interdisciplinare.
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