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This paper deal with the main current rezults of
investigation, designing and manufactoring of func-
tional components of microsatellite, obtained in the
State investigation program ,,Valorisation of renewa-
ble energy in the Republic of Moldova and develop-
ment of Moldavian Satellite”

1. Introducere

Captarea imaginii suprafetei terestre din spatiu
este un domeniu care se dezvolta rapid, iar numa-
rul utilizatorilor imaginilor din spatiu este in cres-
tere spectaculoasa. Tarile cu agriculturd avansata
cerceteaza sistematic evolutia dezvoltarii si starea
ecologicd a plantatiilor cu ajutorul imaginilor ob-
tinute din sateliti. Pornind de la rolul important al
sectorului agrar pentru economia nationald, aplica-
rea acestor metode de cercetare/monitorizare sunt
foarte rezonabile. Insi costul inalt al imaginilor din
spatiul cosmic nu permite producatorilor agricoli
din Republica Moldova sa procure informatii sateli-
tare captate n perioade de timp prestabilite. Un sa-
telit propriu ar putea solutiona aceasta si multe alte
probleme ale economiei nationale.

Proiectele din cadrul Programului de Stat ,,Ela-
borarea Satelitului Republica Moldova” prevad rea-
lizarea urmatoarelor obiective: procesarea informa-
tiei electronice pentru uz cadastral; monitorizarea/
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prognozarea alunecarilor de teren; monitorizarea/
prognozarea formarii $i migratiei norilor cu grindi-
nd; monitorizarea plantatiilor si terenurilor agrico-
le; monitorizarea ecologica a masivelor de padure,
monitorizarea evolutiei hidrologice in rauri drept
componenta indispensabila in studiul riscurilor
inundatiilor, precum §i prevenirea acestora; obti-
nerea informatiei foto-video si pentru alte scopuri
de interes national. In lucrarea curenti se va face
o trecere in revista a celor mai importante realizari
obtinute in cadrul programului nominalizat de cer-
cetare-dezvoltare a componentelor functionale ale
microsatelitului.

2. Aspecte constructiv-functionale ale
Microsatelitului ,,Republica Moldova”

Cercetarea, proiectarea si fabricarea compo-
nentelor functionale ale Microsatelitului Republica
Moldova (MS RM) s-au efectuat in cadrul a cinci
proiecte distincte, fiecare condus de unul dintre au-
torii lucrarii. Proiectele au fost finantate prin Pro-
gram de Stat, coordonator acad. I. Bostan. in urma
cercetarilor efectuate au fost elaborate si fabricate
componentele functionale de baza ale mostrei expe-
rimentale ale MS RM prezentata in fig. 1.

In urma amplasirii componentelor functionale
in interiorul carcasei (conform normelor recoman-
date 1n literatura de specialitate) si reiesind din su-
prafata panourilor PV (care ar asigura conversia bu-
getului necesar de energie electricd), gabaritele MS
RM constituie 285x285x285 (mm), iar masa 12,5
kg. Cercetarile privind modernizarea i adaptarea
constructiv-tehnologica a tuturor componentelor
MS RM la cerintele caietului de sarcini sunt in con-
tinuad dezvoltare. Modificarile care vor fi operate in
urma cercetarilor experimentale in conditii de labo-
rator vor fi luate in calcul la fabricarea (moderniza-
rea) mostrei de zbor a MS.

In continuare sunt prezentate unele aspecte ale
tehnologiilor si solutiilor tehnice utilizate la elabo-
rarea componentelor functionale ale MS RM.

3. Sistemul de determinare, orientare i sta-
bilizare a atitudinii MS

Sistemele de determinare, orientare si stabiliza-
re a atitudinii microsatelitilor se considera printre
cele mai importante si costisitoare componente de
bord. Orientarea corectd a microsatelitului in zbor
pe orbita defineste In cea mai mare parte posibili-
tatea realizarii obiectivelor misiunii, in special, ale
celor legate de captarea imaginii suprafetei terestre.

Sistemele moderne de orientare a microsate-
litului deseori se bazeaza pe tehnologii si solutii
constructive care genereaza cupluri de forte prin
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Fig. 1. Vederea generald a MS Republica Moldova

interactiunea actuatoarelor cu campul geomagnetic
al Paméantului. Astfel de sisteme asigurd pozitiona-
rea unghiulara cu precizie satisfacatoare in gabarite
mici, masa si buget de energie limitate [1].

In functie de misiunea satelitului, sistemele de
orientare pot fi active sau pasive. Sistemele pasi-
ve se bazeazd pe orientarea satelitilor Tn raport cu
gradientele campurilor magnetic sau gravitational
ale Pamantului, iar cele active asigura orientarea in
raport cu directia determinata de deplasare a sate-
litului in spatiul inertial. Fiind constructiv simple,
cu consum redus de energie si fiabile n exploatare,
aceste sisteme asigura precizie relativ joasa de ori-
entare unghiulari a satelitilor. In cazul in care preci-
zia §i operativitatea orientdrii sunt nesatisfacatoare
pentru realizarea obiectivelor misiunii, aceste siste-
me pot fi dublate cu sisteme care asigura precizie si
operativitate de repozitionare mai sporite.

Reiesind din masa (12,5 kg) si gabaritele
(285x285x285 mm) prestabilite ale MS MR, siste-
mul de orientare al acestuia este proiectat in baza a
doud metodologii de interventie asupra pozitionarii,
si anume:

- prin generarea momentelor de torsiune prin
intermediul mecanismelor cu roti volante actionate
de micromotoare de curent continuu cu turatie inalta
(60.000 min-1), care asigura precizia orientarii esti-
mata la 0,1 grade unghiulare;

- prin generarea cuplului de forte bazate pe in-
teractiunea bobinelor de curent cu campul geomag-
netic al Pamantului (sunt mai inerte, dar constructiv
mai simple).

Controlul atitudinii MS. Asupra atitudinii
satelitului in zbor pe orbitd influenteaza o serie de

perturbatii cosmice care modificd pozitionarea lui
in spatiu.

Imediat dupa lansarea in spatiu (pana la intrarea
pe orbitd) in functie de necoincidenta punctului de
aplicare a fortei lansatoare cu centrul de greutate al
satelitului, acesta poate efectua, in cel mai complex
caz, miscare de deplasare cu rotire (rostogolire) in
jurul a 3 axe, X, Y, Z, (fig. 2). Stabilizarea sateli-
tului In aceasta faza din punct de vedere operational
si dinamic este foarte complicatd, deoarece impune
operatiuni succesive de stingere a rotirii satelitului
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Fig. 2. Atitudinea MS in prima faza de la lansare si
dupa intrarea pe orbita
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in jurul a 3 axe. Se considera ideal ca satelitul sa
intre pe orbita de zbor calculata (faza II) deja sta-
bilizat pe toate 3 axe de coordonate [2]. In reali-
tate, dupa lansare stabilizarea satelitilor dureaza o
anumita perioada de timp aflandu-se deja pe orbita.
Perioada de timp necesara stabilizédrii depinde de
perturbatiile cosmice ce influenteaza asupra sateli-
tului, de dinamica miscarilor impuse imediat dupa
aruncare in spatiu, precum si de operativitatea stin-
gerii de catre mecanismele de actionare a miscarilor
de rotatie proprii ale satelitului.

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

- variatia fortei de gravitatie;

- efecte induse de radiatia Solara;

- frecarea aerodinamica (la vidul 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 modificd atitudinea sateliti-
lor, fapt ce necesita urmarirea in timp a pozitionarii
lor. Aprecierea pozitionarii microsatelitului se pro-
pune de a fi efectuata prin unghiurile Euler v, ¢ si
0, utilizate frecvent in tehnologiile satelitare (fig. 3),
si anume:

X = X'(COSV/COS(p—sint//singocosﬁ)
— Y’(cost//sin(p+ sinwcosé’cosq))-
+7'(sinysin@);

Y= X’(sint//cosq)+ cos:,//cosHsingo)
— Y'(siny cos@ + cosy cosfsing)

—Z'(cosysinb);
Z=X'(sin@sing)+Y'(sinfcosp)+ Z'(cos ). )

Linia
nodurilor

Cercetarile s-au soldat cu urmatoarele constatari
si concluzii:

1. Unghiurile Euler vy, ¢, 6 definesc o pozitio-
nare univoca a MS;

2. Cand v, 0 si ¢ sunt egali cu zero, axele sis-
temelor de coordonate oxyz §i ox’y’z’ coincid, iar
axa obiectivului captorului de imagini priveste in
tintd (nadir) (fig. 3)

3. 0 — unghiul de nutatie care determina fluc-
tuatia atitudinii MS 1n raport cu suprafata terestra
supusa captarii de imagini;

4. Alegerea suprafetei terestre pentru captarea
imaginii se efectueaza prin modificarea aleatorie a
unghiurilor Euler.

S-a analizat comportamentul posibil al micro-
satelitului in prima faza a lansarii pe orbita. S-au
selectat dispozitivele satelitare de manevra necesare
pentru detectarea MS imediat dupa intrarea pe orbi-
ta, pentru controlul, orientarea si stabilizarea atitu-
dinii pe perioada exploatarii (zborului).

De asemenea, s-a propus modelul conceptual de
dirijare a sistemului de control, stabilizare §i orien-
tare a MS-RM care constd in urmatoarele:

1. Atitudinea evolutivdi a MS se determina
prin urmarirea si modificarea unghiurilor Euler: (6,
v, ¢);

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

3. Orientarea se considera realizata in cazul in
care axele sistemelor de coordonate fix (orbital) si
mobil (satelit) sunt deplasate unghiular la anumite
valori vy, @, 0;

4. Rotirea MS 1in jurul axelor XYZ se efectu-
eaza cu roti volante dotate cu microelectromotoare;

Fig. 3. Exprimarea atitudinii MS prin unghiurile Euler: y, o, 6
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5. Desaturarea rotilor volante se efectueaza
prin dirijarea orientdrii momentului gyroscopic (in-
clusiv magnetotorchere).

Controlul atitudinii, orientarea si stabilizarea
microsatelitului pe orbita se efectueaza prin interac-
tiunea functionala a urmatoarelor componente:

- calculatorul de bord;

- traductori si mecanisme de actionare pentru
controlul, stabilizarea si orientarea atitudinii micro-
satelitului:

- magnetomer — 1 unitate;

- traductor solar — 3 unitati;

- giroscop triaxial — lunitate;

- bobine electromagnetice pentru stingerea mo-
mentelor remanente — 3 unitati.

Manevrele de stabilizare si orientare a micro-
satelitului. Repozitionarea microsatelitului pe orbi-
td se efectueaza prin determinarea pozitiei de facto
(post facto) a acestuia si operarea unor manevre asu-
pra lui prin intermediul mecanismelor de actionare
de bord cu functii duble. Exemplificam simplificat
manevrele de repozitionare a microsatelitului prin
intermediul doar a rotilor volante (fig. 3, a).

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

Pozitia microsatelitului se considerad corecta in
cazul 1n care axele sistemelor de coordonate OXYZ
si OX'Y'Z' coincid, adicd axa OZ' coincide cu axa
OZ, atunci axa obiectivului captorului de imagini
(scanerului) priveste spre tintd. In realitate, satelitul
pe orbitd sub actiunea perturbatiilor cosmice (in-
clusiv interne, de pe bord) isi modificd pozitia prin
rotirea sa aleatorie in jurul axelor sistemului de co-
ordonate orbital OXYZ. Pentru orientarea microsa-
telitului, astfel incat axele OZ si OZ' sa coincida, se
efectueaza urmatoarele:

1. Prin intermediul traductorilor speciali in-
stalati pe bord se determina pozitia microsatelitului
exprimata in unghiurile Euler: 0, y, ¢ 1n sistemul de
referinta OXYZ;

2. Manevrele de repozitionare a microsatelitu-
lui in jurul axelor X, Y, Z pot fi operate separat in
regim aleatoriu sau concomitent prin actionarea me-
canismelor 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
a rotilor volante se efectueaza:

- in jurul axei OX prin actionarea rotii volante 1;

- in jurul axei OY prin actionarea rotii volante 2;

- in jurul axei OZ prin actionarea rotii volante 3;

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

6. Procesul de stingere a momentelor de torsiu-
ne active trebuie sa fie initiat in perioada de timp de
pana la dezvoltarea frecventei de turatii maximale
ale motoarelor electrice (n=60000 min-1).

Procesele de stabilizare si orientare a microsa-
telitului sunt complexe si depind de caracteristicile
masa-gabarit ale microsatelitului, iar ca precizie —
de obiectivele misiunii lui. Din aceste consideren-
te, initial stabilizarea i orientarea microsatelitului
concret se cerceteazd prin mijloace de simulare.
Schema generald de simulare este prezentata in fig.
11, care prevede toate fazele procesului de stabi-
lizare si orientare a microsatelitului. Se identifica
atitudinea microsatelitului, care se roteste pe orbita
prestabilita la altitudinea de 650-:-700 km. Dinami-
ca microsatelitului se modeleaza in baza ecuatiilor
Euler pentru miscarea unui corp rigid sub influenta
unor momente externe. In model se vor considera
doar momentele de fortd generate de roti volante
reactive, magnetorquer si gradientul gravitational
al Pamantului. Desi microsatelitul nu este un corp
rigid ideal, experienta in domeniu arata ca utiliza-
rea modelului corpului rigid ideal este o aproximare
satisfacatoare, in special pentru satelitii de mici di-
mensiuni. Avand in vedere numai rotatiile corpului
fata de centrul de greutate, aceste ecuatii au forma:

[Cb?b+5[m?b)'{m?b =T= L Ty (2)

unde [ — este matricea de inertie a corpului
fata de centrul de masa; T = [t.T, T,] — este mo-
mentul de fortd sumar; w?, £ [wy,w,,wy]T
ng L [wy, mz,cL:E]T — sunt vitezele unghiulare
ale satelitului.

Momentul de forta t, care actioneaza o masa
elementard a corpului, se datoreaza atat fortelor de
inertie ale acestor mase, cat si fortelor externe. De
reguld, momentul sumar al fortelor de inertie este
egal cu zero, deci momentul de forta rezultant se da-
toreaza numai fortelor externe, care se divizeaza in
forte perturbante si forte de actionare de comanda.
Primele sunt cauzate de influenta perturbatiilor spa-
tiului cosmic, precum sunt rezistenta aerodinamica,
efectele magnetice si radiatiei solare, gradientului
de gravitatie s.a.
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Transformam ecuatia (1), avand in vedere ma-

tricea diagonald a inertiei corpului I = diag{i,, i,,,
i,,}. In consecintd obtinem:
i@y (a3 — lpp)wywy =T, 3)

I
=

fgwy + (fyg — Igp)wawy =T,
fggewy + (lgp —igg)wyw, =T,

. . b

Definind  momentul  unghiular h£lw

h 2 Imf‘b si asumand numai momentele de forta
externe obtinem :

%zra _S[Cd?b)h (4)
Un satelit echipat cu roti volante nu este un corp

rigid in sensul ca ele cauzeaza redistribuirea mo-

mentului intre rotile reactive si corpul satelitului.

Prin urmare, in cazul utilizarii rotilor volante,
ecuatiile precedente necesita mici modificari. Pentru
a tine cont de momentul unghiular al rotilor volante,
se redefineste momentul unghiular sumar astfel:

hy, =Iw? +h h, =Iwi +h, 5)

unde matricea de inertie | include §i masa roti-
lor volante i vectoriih = [h, h,, h] care prezintd
momentul unghiular net datorita rotatiei relative a
rotilor fatd de corpul satelitului.

Folosind procedura de transformare de mai sus,
se obtine urmdtoarea ecuatie de miscare a satelitu-
lui:

lag, + S(wh )(Iwg, +h,) =7 _% (6)

unde dh /dt prezintd momentul net aplicat de
catre roti fata de corpul satelitului, in conformitate
cu legea a 3-a lui Newton, - dh /dt = [t_, Ty T, ]
se defineste momentul aplicat de corp asupra rotilor
volante. Deci, in consecinta se obtine sistemul de
ecuatii:

gy + (g3 — ipp)wawy + hywy — hywg =7, + 17,
i::‘i’.z + (i11 - iaajlwawl +hywg —hyw, =1, + 1, @)
fgzty + (lpy — i)y, + hywy —hjew, = 7, +1,;

Pentru a realiza modelul de exprimare a atitudi-
nii microsatelitului, evident, trebuie sa stabilim ce
functii va realiza modelul. Simularea atitudinii se
efectueaza dupa urmatoarea schema: initial sateli-
tul se afla Intr-o stare de rotatie pe orbita data, fiind
influentat de factori externi ce duc la rotirea lui in
jurul axelor sale. Pe o anumita portiune de orbita,
satelitul trebuie sa capteze imaginea de pe suprafata
Pamantului si necesita o anumita orientare pentru
a Indrepta captorul de imagini spre tinta. Coordo-
natele pozitionarii satelitului servesc ca baza pentru
calculele unghiurilor de rotatie 1n jurul celor 3 axe.
In cazul cand unghiurile de referinti si cele curente
difera, sistemul de comanda actioneaza rotile volan-
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te pentru a roti satelitul in pozitia necesara. Pentru
a minimiza erorile de pozitionare s-a inclus cate un
bloc de stabilizare pe fiecare axa a satelitului. In
scopul analizei mai eficiente a rezultatelor simularii,
in model s-au introdus diverse componente de vizu-
alizare. 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 reprezinta prin trei varia-
bile: ,,phi required”, ,,theta required” and ,,gama
required” pe toate trei axe XYZ.

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

4. Calculatorul de bord al MS RM

Arhitectura sistemului de calcul de bord (SCB) al
unui satelit este determinata de obiectivele misiunii
si performantele corespunzatoare caietului de sarci-
nii tehnice. In cazul unui microsatelit (MS), sarcinile
(SCB) sunt individualizate, printre care obligatoriu
persista: orientarea in spatiu; controlul telemetriei,
alimentarii cu energie, comunicatia cu statiile teres-
tre de monitorizare. Luand in consideratie experienta
proiectarii microsatelitilor [4] si reiesind din necesi-
tatea rezolvarii obiectivelor misiunii, au fost specifi-
cate cerintele fatd de calculatorul de bord al satelitu-
lui care prevad o arhitectura decentralizatd de micro-
controlere. Implementarea acestei arhitecturi poate fi
efectuata in cateva moduri distincte.

O modalitate (cea mai simpld) consta in folosi-
rea unui set de procesoare echivalente, i.e. de ace-
easi productivitate si volum de memorie. Desi in
acest caz se preconizeaza ,,migrarea” functiilor pro-
cesoarelor (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 altul si (2) elaborarea unui sistem
de operare capabil sa distribuie operativ resursele
calculatorului de bord. Acest concept este costisi-
tor atat din punct de vedere hard (toate procesoarele
trebuie sa aiba randament maxim), cit si din punct
de vedere soft (care necesita un volum enorm de ve-
rificari complexe).

Un alt concept de implementare prevede ,,spe-
cializarea” procesoarelor pe problemele misiunii
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Fig. 4. Arhitectura calculatorului de bord multiprocesor

cosmice ce presupune includerea unui numar de
procesoare cu diversa arhitectura, productivitate si
capacitate de memorie. In cazul acesta nu se pro-
duce ,,migrarea” functiilor procesoarelor, ci ,,stati-
onarea” lor, ceea ce ar diminua fiabilitatea in cazul
caderii unui procesor. Totodata, specializarea pro-
cesoarelor necesita elaborarea softului aplicativ din
module distribuite pe anumite procesoare si crearea
unui sistem de operare de o 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 sar-
cina sa, cat si din punct de vedere soft, deoarece ne-
cesitd un volum mai mic de verificari complexe.
Exista si o varianta arhitectonica constituita
dintr-o retea locald de microcontrolere cu unu sau
cu doua procesoare de productivitate 1nalta, restul
putand avea productivitate suficienta pentru indepli-
nirea misiunii impuse. In acest caz toate microcon-
trolerele trebuie sa fie compatibile la nivel soft. Din
punct de vedere al cheltuielilor hard, va fi un cost
intermediar dintre cele doud variante precedente (in
baza distributiei optime a sarcinilor pe procesoare),
iar din punct de vedere soft — complexitatea si cos-

tul vor fi mai apropiate de prima arhitectura analiza-
ta. Astfel, calculatorul de bord poate fi optimizat in
functie de cost si fiabilitate.

In urma analizei acestor abordiri s-au consta-
tat urmatoarele. Calculatorul de bord centralizat
este recomandat doar pentru nano-sateliti (fig. 4),
cu misiune de studiu si cu o duratad scurta de viata.
In restul cazurilor se recomanda calculator de bord
pe baza de retea locald de microcontrolere. Reali-
zarea retelei pe procesoare echivalente si cu o retea
de intra-comunicatie se recomanda pentru sateliti de
clasd micro si medie care au misiuni complexe si o
durata lunga de activitate (de peste 10 ani). In alte
cazuri este recomandata arhitectura pe procesoare
cu functii specializate.

Luand in consideratie cerintele caietului de
sarcini al proiectului MS RM, s-a propus o struc-
turd a retelei locale de microcontrolere care include
microcontrolerul (MCU) de baza si un set de mi-
crocontrolere auxiliare [5]. Aceste MCU realizeaza
urmatoarele functii specializate: controlul captarii
imaginilor, reglarea si distribuirea energiei electri-
ce, controlul telemetriei, controlul regimului termic,
controlul atitudinii, orientarii i stabilizarii satelitu-
lui. La elaborarea arhitecturii calculatorului de bord
cu fiabilitate maxima (pentru o duratd de activitate
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Fig. 5. Diagrama structural-functionald a captorului

3-5 ani) si bazatad pe procesoare ieftine fara destina-
tie spatiald, s-a decis alegerea unei familii de micro-
controlere compatibile.

Un alt aspect al dezvoltarii sistemului de calcul
de bord consta 1n necesitatea de a procesa mai multe
fluxuri de date concurente si controlul aplicatiilor in
timp real, ceea ce poate sa creeze conflicte, care la
randul sau pot genera caderea Intregului sistem [6].

5. Captorul de imagini al MS RM

In scopul solutionrii cat mai eficiente a proble-
mei de captare, comprimare si codare a imaginilor,
fiind latura cea mai importantd a misiunii microsate-
litului, a aparut necesitatea de cercetare si elaborare
a modului si algoritmilor de functionare a subsiste-
mului dat. In urma cercetarilor si analizelor efectu-
ate s-a propus o structurd functionald performanta
pentru clasa MS (fig. 5).

Procesul de captare a imaginii se executa la co-
manda si sub controlul computerului de bord. S-a pro-
iectat protocolul de interactiune si setul de instructi-
uni dintre computerul de bord si captorul de imagini,

Fig. 6. Sistemul de captare a imaginilor in ansamblu cu
obiectiv tip oglinda cu distantd focald mare

care sunt interpretate §i executate via microcontrole-
rul (MCU) local cu memorie feroelectrica (FRAM)
MSP430FR57xx al captorului, iar altele — via enti-
tatile implementate in circuitul programabil PLD
MAX II ALTERA. Latura distincta a unui FRAM-
microcontroler consta in toleranta la radiatie.

Pentru comunicarea cu MCU-ul local sunt pre-
conizate doud canale tip RS-232: RxTx si Rx2Tx2.
Ambele canale sunt accesibile via magistrala glo-
bala DIN64.

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); rata frame-ului 60 fps@ 752H x 480V; rata
datelor 27 Mpx/s; frecventa de tactare (master clo-
ck) 6 ... 27 MHz; dimensiunea unui pixel 1,75 pm
x 1,75 um si rolling shutter.

Captorul este configurabil si aceasta procedura
se efectueaza via magistrala 12C. Instructiunile de
configurare pot fi generate de MCU local, precum si
din exterior de catre calculatorul de bord.
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Fig. 7. Comparatia imaginilor obtinute cu CANON si captorul de imagini:
a) imagine obtinuta cu aparat foto tip CANON; b) imagine obtinutd cu captorul de imagini elaborat pentru MS RM
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Instructiunea de incepere a captarii imaginei,
StartlmageCapture, este transmisa de la CBS via
dispozitivul programabil MAX II ALTERA spre
senzorul de imagini IMAGE SENSOR. Primind
instructiunea StartlmageCapture, entitatea respecti-
va (implementata in PLD) se sincronizeaza in timp
cu momentul Inceperii captarii unei noi imagini, pe
care o transmite §i o inregistreaza pixel cu pixel in
memoria operativd SRAM.

S-au elaborat algoritmii si soft-ul respectiv de
testare a captorului de imagini. S-au efectuat cap-
tari in scopul atestdrii calitatii imaginilor. Drept
imagini de referinta au fost cele captate cu un aparat
de fotografiat tip CANON cu capacitatea de 7 Mpx.
Imaginile obtinute de la acelasi obiect cu captorul
proiectat pentru microsatelit, trunchiat la o capaci-
tate acceptabild, sunt comparate n baza rezolutiile
lor: vezi fig. 7. Se observa usor ca rezolutia imagi-
nilor captate cu captorul proiectat este de 2-3 mai
calitativa. Aceasta permite a conclude ca rezolutia
imaginilor captate de pe orbitd vor avea o rezolutie
preconizata in proiect.

6. Sistemul de alimentare cu energie electrica

Alimentarea tuturor sistemelor de pe bordul
satelitului va fi asigurata de sistemul de alimentare
cu energie electricd. In calitate de sursa primara de
energie electricd sunt folosite bateriile solare care
transforméd energia solard in energie electrica. Re-
calculand necesitatile consumatorilor de bord (de
exemplu, calculatorul de bord, sistemul de captare a
imaginii, sistemul de transmitere a informatiei spre
statia terestra, sistemul de comanda a parametrilor
orbitei etc.), s-a ajuns la concluzia ca sistemul fo-
tovoltaic trebuie sa prezinte urmatoarele caracteris-
tici: U= (11-:-12) V, I=(1,2-:-2) 4.

Reiesind din constrangerile de dimensiuni, posi-
bilitatile de gabarite existente pe carcasa satelitului
elaborat si din analiza caracteristicilor celulelor fo-
tovoltaice acceptabile pentru aplicatii spatiale exis-
tente la moment, s-a ajuns la concluzia ca optimale
sunt celulele fotovoltaice GalnP-GalnAs-Ge cu ran-
dament de peste 28%. In urma analizei produselor
de celule fotovoltaice, s-au decis celulele solare de
mari dimensiuni de tipul SPECTROLAB UTJ cu
o eficientd medie de 28,3%. Celulele fotovoltaice
alese de noi pentru montajul panourilor fotovoltai-
ce sunt 28,3 % Ultra Triple Junction (UTJ) Solar
Cells fabricate de Spectrolab of Boeing Company.
Celulele solare sunt proiectate pentru utilizarea in
conditii spatiale cu rezistenta inalta la radiatie.

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 de la -40 © C la +60 ° C. Aceasta
caracteristica este garantatd de tehnologia care pre-
supune montajul panourilor pe un strat de aluminiu,
material care face fatd cerintelor de pe bordul na-
velor spatiale, cum ar fi gradientele de temperatura
si diferentele coeficientilor termici de dilatare intre
panou si structura. S-a calculat grosimea substratu-
lui, care este de 1,6 mm.

In calitate de solutie practicd de baterii solare
s-a propus asamblarea a patru carcase (pe cele patru
fete laterale ale satelitului) cu dimensiuni de 25x25
cm. Fiecare carcasa va prezenta 15 celule fotovol-
taice: trei linii conectate in paralel, iar fiecare linie
prezinta cinci celule fotovoltaice conectate n serie.
S-a elaborat structura carcasei unui panou. Pentru
fiecare panou obtinem urmatoarele caracteristici:
U=11,5 /1= 1,38 4, P=15,8 IV, m <0,350 kg.

Avand ca date initiale consumul de energie elec-
trica, s-a elaborat schema circuitelor sistemului de
alimentare. Convertorul de incircare este un con-
vertor de ridicare a tensiunii, tensiunea maximald
de iesire a caruia va coincide cu tensiunea maxi-
mald a acumulatoarelor incarcate. Astfel, s-a rea-
lizat Incd o metoda de protectie a acumulatoarelor
la supraincircare. In caz de necesitate circuitul de
incarcare poate fi Intrerupt sau convertoarele pot fi
trecute 1n regim standby. Condensatoarele de intrare
ale convetorului reduc curentul de varf de la sursa
de intrare. Pentru surse cu impedanta interna nal-
td, precum in cazul nostru, sunt necesare capacitati
mari a condensatoarelor de intrare. Pentru o func-
tionare normald, capacitatile condensatoarelor de
intrare trebuie sa fie nu mai mici decat capacitatile
condensatoarelor de iesire. In paralel cu condensa-
toarele electrolitice de intrare §i iesire este necesara
conectarea unor condensatoare de ceramica pentru
suntarea componentelor de Tnalta frecventa cu capa-
citatile nu mai mici de 1puF. Alegem un condensator
de tipul C2012X7R1E105K.
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Fig. 8. Caracteristica de sarcind a bateriilor solare
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MPPT. Puterea electrica utila generata de bateri-
ile solare depinde de insolatie si temperatura. Lucrul
in orice punct al caracteristicii In afara de punctul de
putere maxima duce la scaderea eficacitatii panou-
rilor fotovoltaice si la pierderea de energie utila pri-
mita. Deci, controlul punctului de putere maxima in
sistemele fotovoltaice contemporane de alimentare
cu energie electrica este o functie necesard, fiindca
aceasta poate majora eficacitatea sursei cu 30 % si
mai mult. Datorita simplitatii, cel mai utilizat algo-
ritm de determinare a punctului de putere maximala
este introducerea unei 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 curentd a pu-
terii obtinute si se utilizeaza ca reactie dependenta
intre modularea sarcinii si puterea calculata pentru
a gasi punctul de putere maxima de pe caracteristica
statica a panourilor (vezi figura 9).

Acest algoritm se afla la baza schemei de de-
terminare $i urmarire a punctului de putere maxima
(MPPT — Maximum Power Point Tracker), care lu-
creazd ca o reactie 1n functie de puterea calculata fara
a utiliza circuite complicate de inmultire algebrica.
Ideea consta in utilizarea caracteristicii exponentiale
a jonctiunii tranzistorului, deoarece suma logaritmi-
lor matematic este echivalenta cu Tnmultirea.

7. [Elaborarea Simulatorului pentru cerce-
tarea atitudinii si dinamicii MS - RM

Cerintele constructiv-cinematice si tehnologice
impuse structurii constructive a Simulatorului tre-
buie sa satisfaca urmatoarele:

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

- Sa asigure repozitionarea microsatelitului cu
transmiterea din exterior a migcarilor de rotire in ju-
rul axelor OX, OY, OZ, in regim aleatoriu;

- Sa asigure balansarea microsatelitului pe axe-
le OX, OY, OZ astfel incat centrul de greutate al
maselor tuturor componentelor de bord sa coinci-
da cu originea sistemelor mobil OX'Y'Z’ si imobil
OXYZ de coordonate (in acest caz momentele de
torsiune 1n jurul celor 3 axe sunt egale);

- Sa asigure rotirea interdependentd a micro-
satelitului in jurul axelor OX si OY la unghiul de
precesie =32° si rotirea independenta in jurul axei
0Z' la unghiul 360°.

- Mecanismele de actionare sd asigure exerci-
tarea improvizata asupra microsatelitului a starilor
cinematice cu caracter dinamic in miscarea sa sfero-
spatiala cu un punct fix plasat in originea sistemelor
mobil OX'Y'Z' si imobil OXYZ de coordonate;

- Sa asigure cercetarea atitudinii si dinamicii
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microsatelitului in conditii de vid de pana la 10¢
bari (12 um Hg ).

La elaborarea Simulatorului s-au luat in consi-
deratie parametrii constructivi si metodele de con-
trol, orientare si stabilizare a microsatelitului [9].

Structura constructiv-cinematica a simu-
latorului. In corespundere cu cerintele construc-
tiv-cinematice, functionale si tehnologice expuse
anterior, a fost elaboratd constructia Simulatorului
prezentat in fig. 9.
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Fig. 9. Structura constructiv-cinematica a Simulatorului
oxyz — sistemul fix de coordonate (orbital);
ox' y’ z' — sistemul mobil de coordonate legat cu micro-
satelitul

Constructia Simulatorului include urmatoare-
le noduri constructive:

1. Microsatelitul (gabaritele 285x285x285 mm
si masa 12,5 kg);

2. Lacasul port-microsatelit;

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

4. Mecanismul de rotire a microsatelitului 1n ju-
rul axei OZ/;

5. Mecanismul de restrictionare a rotirii micro-
satelitului in jurul axei OZ';

6. Mecanismul de actionare pentru modificarea
atitudinii microsatelitului in raport cu planul OXY
(rotire in jurul axelor OX si OY);

7. Pompa de vidare;

8. Blocul de comanda.

9. Blocul de comanda.
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Fig. 10. Lacasul port-microsatelit

Lacasul port-microsatelit cu 3 grade de mo-
bilitate cu miscare sfero-spatiald cu un punct
fix. Pentru a realiza obiectivele cercetérii atitudinii
si dinamicii microsatelitului supus actiunii pertur-
batiilor existente pe orbita zborului este necesar ca
Simulatorul sa asigure rotirea Microsatelitului in
jurul axelor OX, OY si OZ. Aceastd 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 perpendi-
cular.

Astfel, constructia lacasului port-satelit permite
microsatelitului sa se roteasca in jurul a 3 axe OX,
OY si OZ a sistemului imobil de coordonate OXYZ
avand originea suprapusa cu cea a sistemului mobil
de coordonate OX'Y'Z'. Plasarea componentelor in
interiorul microsatelitului se efectueaza astfel incat
centrul maselor acestora sda coincidd cu originea

sistemelor mobil OX'Y'Z’ si imobil de coordonate
OXYZ.

Modificarea pozitionarii (atitudinii) microsate-
litului 1n raport cu lacasul port-satelit se efectueaza
din exterior prin intermediul mecanismului de rotire
4 (fig. 9) si a mecanismului de actionare 6 de modi-
ficare a pozitionarii microsatelitului in jurul axelor
0X 51 OY.

Algoritmul de comanda al sistemului de con-
trol, orientare si stabilizare a microsatelitului
montat in Simulator.

Pentru cercetarea cinematicii, dinamicii si ope-
rativitatii modificarii atitudinii microsatelitului [10,
11], mecanismele de actionare ale simulatorului
sunt dirijate prin utilizarea Softului operational pre-
zentat 1n figl1.

Repozitionarea microsatelitului montat in Si-
mulator constd in manevre operate (succesiv sau
concomitent) de mecanismele de actionare ale Si-
mulatorului (rotirea in jurul axelor OX, OY si OZ'),
in conformitate cu pozitia reala a acestuia determi-
nata prin valorile unghiurilor Euler.

In fig. 12 este prezentati vederea generala a Si-
mulatorului fabricat la Uzina TOPAZ in conformi-
tate cu documentatia tehnica elaborata la UTM.

Cercetarile stiintifice consacrate elaborarii MS
RM sunt complexe, interdisciplinare si la intersec-
tia de domenii. In procesul de cercetare-dezvoltare
sunt antrenati cercetatori din domeniile electronica,
mecanica find, energetica, informatica etc.

La realizarea obiectivelor proiectului, de rand
cu autorii lucrdrii au contribuit dr. hab. E.Gutuleac,
dr. hab. V. Dulgheru, dr. A. Sochireanu, dr. Gh. So-

rotire pe axa

rotire pe axel

Fig. 11. Bloc-schema de comanda a Simulatorului
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rochin, T. Sestacov, dr. V. Brinzar, dr. V. Bostan, M.
Vladov, dr. Zasavitchi, Tu. Costin, R. Ciobanu, O.
Ciobanu, N. Trifan, V. Gladis, S. Ghertescu, S. Gan-
gan, S. Gritcov, V. Pocotilenco, S. Tincovan si altii,
de asemenea studentii I. Zarea, R. Nicu, V. Popa, A.
Nicoard, I. Marta, 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 pen-
tru punerea 1n aplicare cu succes a acestui program.
Pe langa importanta socio-economicd, prezentul
program contribuie la atragerea tinerilor studenti,
masteranzi si doctoranzi in cercetare-inovare in do-
meniul tehnologiilor ultramoderne. Speram ca acest
program instructiv-educativ va contribui la dezvol-
tarea competentelor profesionale ale tinerilor cerce-
tatori; va asigura dezvoltarea cooperarii intre stiinta
si sfera industriala, va spori interesul de creativitate
a tineretului studios si va constitui o platforma pen-
tru noi domenii stiintifico-tehnice interdisciplinare.

Realizarea cu succes a Programului de cercetare
— proiectare — fabricare — testare — lansare a MS RM
va contribui la sporirea imaginii Republicii Moldo-
va la scara internationala.
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