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Cuvinte cheie: CubeSat; supercondensatori; sistem electric de alimentare (SEA);
QB50; structura monobloc nanosatelit; teste statice si dinamice asupra structurii
nanosatelitului.

1. Rezumatul capitolelor

I11. 1. INTRODUCERE

Lumea de astazi, asa cum o cunoastem, nu mai poate exista in afara
telecomunicatiilor si facilitatilor oferite prin tehnologii ce folosesc informatii
furnizate de catre stateliti. In ultimii ani, un interes deosebit a fost, si este in
continuare orientat catre folosirea nanosatelitilor pentru diverse teste si aplicatii cu
impact asupra dezvoltarii ulterioare a domeniului dinamic aerospatial si nu numai.

Termenul “nano” sugereaza Iintotdeauna patrunderea in lumea
spectaculoasd §i intima a materialelor, oferind imagini impresionante asupra
evolutiei intrinseci a materiei. In cazul nanosatelitlor insa, trebuie si ne multumim
cu posibilitatea de a lucra cu sateliti miniaturizati de ordinul centimetrilor, oferindu-
ne avantajul manevrarii usoare si studiului aprofundat asupra lor.

Atunci cand sunt lansati 1n spatiu, solicitarile energetice la care sunt supusi
nanosatelitii sunt dintre cele mai variabile in functie de scopul si destinatia acestora,
precum si de sarcinile pe care trebuie sd le Indeplineasca. Indiferent de scopul si
utilizarea lor, nanosatelitii trebuie sa fie capabili sd isi asigure functionarea la
parametrii doriti independent de energia solard. Astfel, pentru functionarea lor se
foloseste energia furnizatd de citre panouri solare ce sunt montate pe partea
exterioara a acestora. Rolul panourilor solare este de a capta si converti energia solara
in energia electricd necesara functionarii dispozitivului spatial.

Acesta energie electrica este inmagazinta cu ajutorul unor sisteme stocare
bazate pe acumulatori reincarcabili capabili de a suporta un anumit numar de cicluri
de incarcare/desciarcare. In conditii extreme de lucru precum sunt cele din spatiul
cosmic acesti acumulatori au capacitatile mult reduse: necesitatea de a avea asigurate
temperaturi de minim 0°C pentru a functiona, ciclu de viatd relativ scizut — circa
1.000 cicluri de incarcare si descarcare. Actual, se efectuecaza cercetari sustinute
pentru a se afla noi metode ce stocare a energiei care sa compenseze dezavantajele
mentionate.

Scopul si obiectivele tezei

Teza de doctorat elaborata, “Cercetiri privind realizarea unui sistem
mecatronic modular destinat nanosateliglor pentru orbite din zona 200-2500 km”
abordeazd o temad de maxim interes pentru dezovoltarea unor sisteme mecatronice
avansate cu utilizare in domeniul spatial. in contextul deficientelor de alimentare
electrici a nanosatelitilor, a fost abordatd tema realizarii unui nou sistem de
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alimentare cu energie electrici a nanosatelitilor care sa asigure o functionalitate
corespunzatoare acestora in conditii extreme. Prin obtinerea unui nou sistem de
alimentare electrica (SEA) a nanosatelitului apar si probleme legate de realizarea
structurii mecanice care sa corespunda functional si sd ofere o rezistentd mecanica
superioara.

Astfel, tema principala a tezei de doctorat elaborate este de mare actualitate
si abordeaza aspecte multidisciplinare atat din domeniului dinamic al mecatronicii si
al electronicii avansate, precum si al prelucrarii de precizie a materialelor.

Avand ca scop principal al tezei realizarea experimentald a unui nou SEA
si a unei noi structuri mecatronice pentru nanosatelit, s-au efectuat atat cercerari
teoretice cat si de simulare si realizare experimentald asupra sistemelor electrice si
mecatronice obtinute.

Teza de doctorat a fost conceputa si dezvoltata in jurul unor obiective care
sd permita realizarea unui nou tip de structura mecatronica a nanosatelitului capabild
sd acomodeze corespunzitor noul SEA realizat pentru sustinerea unei alimentéari cu
energie electricd a nanosatelitului semnificativ imbunatatite. Pe parcursul tezei de
doctorat au fost urmarite si realizate obiectivele prezentate mai jos care sa
corespunda scopului tezei de doctorat.

Prin cercetari experimentale a fost posibila stabilirea solutiei optime pentru
SEA imbunatdtit pe baza unui studiu amplu asupra solutiilor constructive actuale
pentru nanosateliti si a restrictiilor impuse. Aplicarea metodelor de calcul de tipul
metodei elementelor finite si a unor modele matematice au permis determinarea
structurii metalice si configuratiei prototipului pentru variantele constructive propuse.

O contributie originala este adusd prin proiectarea structurii mecanice
pentru realizarea prototipului structurii mecatronice folosind masinile unelte CNC,
ceea ce a condus la realizarea diferitelor structuri metalice propuse pentru nanosatelit
utilizind masini cu comanda numerica cu prelucrare prin aschiere si electroeroziune
cu fir, in sistem CNC.

Studiul original pentru determinarea indeplinirii criteriilor de rezistenta la
soc si vibratii a structurilor metalice proiectate si realizate prezinta un interes deosebit
prin sfera sa de utilizare Tn proiectarea si obtinerea structurilor mecatronice de tip
nanosatelit.

Determinarea influentei parametrilor constructivi si functionali asupra
puterii energetice a prototipului realizat, precum si calculul eficientei energetice
pentru noul prototip de sistem energetic destinat alimentérii nanosatelitului aduce un
aport original semnificativ in dezvoltarea unor noi tipuri de nanosatelifi cu SEA
imbunatatit.
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De subliniat cd, cercetarile experimentale privind performantele noului
prototip de nanosateliat, au fost sustinute prin validarea solutiilor propuse. O parte a
rezultatelor experimentale inregistrate au fost diseminate n articole stiintifice n
reviste de specialitate, sau prezentate in cadrul unor conferinte internationale cu larga
participare, desfagsurate in Roménia sau in strainatate.

. 2. CAPITOLUL 1

STADIUL ACTUAL AL CERCETARILOR PRIVIND SISTEMELE
MECATRONICE DIN STRUCTURA NANOSATELITILOR
PENTRU TELECOMUNICATII

Consideratii generale si tendinte in cercetarea stiintifica privind domeniul
nanosatelitilor

Cercetdrile si activitatile spatiale s-au dovedit a fi de un real beneficiu
economic si social pentru natiunile care au ales sa investeascd in aceastd directie.
Industria spatiald globala are cea mai mare crestere economica dintre toate sectoarele
principale, de la an la an bugetele pentru activitati spatiale crescand cu o medie de
3.2 - 3.7%. Incepand cu anul 1957, moment cand a fost lansat primul satelit, si pana
astazi, numarul satelitilor care se afla pe orbita in jurul Terrei a crescut exponential.
Actualmente putem discuta de aproximativ 3303 aplicatii [1].

Cei mai multi dintre acesti sateliti sunt destinati telecomunicatiilor sau
cercetdrilor stiintifice, pentru determinari de parametri fizici, chimici si biologici si
sunt echipati cu transmitatoare pentru furnizarea datelor, a informatiilor de telemetrie
si a mesajelor automate. Satelitii artificiali in miniatura se incadreaza ca limita de
greutate sub 10 kg, avand dimensiuni reduse, costuri de productie si lansare
rezonabile, putdnd fi lansati mai multi sateliti in interiorul aceluiasi vehicul de
lansare.

Clasificarea si dezvoltarea satelitilor — nanosatelitilor tip CubeSat

Satelitii care orbiteazd Terra pot fi clasificati in mai multe categorii:
conform scopului urmarit, conform tipurilor de experimente pe care le desfasoara,
conform dimensiunilor, conform altitudinii sau orbitei. Tn Tabel 1 putem observa
clasificarea de baza a satelitilor dupa principiul greutatii:

Tabel 1. Clasificarea de bazi a satelitilor dupa greutate [2]

Tip Greutate
Sateliti mari Peste 1000 kg
Sateliti medii 500-1000 kg
Minisateliti 100-500 kg
Microsateliti 10-100 kg
Sateliti mici Nanosateliti 1-10 kg
Picosateliti 0.1-1 kg
Femtosateliti 10-100 g
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Cele mai raspandite aplicatii spatiale folosesc la ora actuald nano si
picosateliti. Nanosatelitii sunt capabili sd execute misiuni specifice pentru care in
trecut erau necesari micro sau chiar minisateliti. Acest lucru este posibil datorita
inovatiilor din domeniul tehnologiei electronice si a validitatii legii lui Moore [3],
conform careia numarul de tranzistori dintr-un circuit integrat dens se dubleaza la
fiecare doi ani, de aici si tendinta crescanda de a micsora componentele utilizate
pentru a eficientiza spatiul.

Nanosatelitii se pot lansa pe orbita astfel:

e individual (au greutatea intre 1 si 10 kg);
e sub forma unui ,roi de sateliti” [4];
e ca vehicule spatiale fractionate.

Specificatii constructive si functionale ale sistemelor mecatronice utilizate in
prezent pentru realizarea structurii nanosatelitilor

In vederea dezvoltarii unor noi module experimentale pentru cercetari
asupra atmosferei sau a unor noi tehnologii de autonomie ori de independenta
energetica, nanosatelitii folositi in tehnicd au fost standardizati. Aceastd
standardizare a oferit totodata reducerea costurilor de implementare. Standardul
astfel definit poartd numele de CubeSat [5].
CubeSat implicd folosirea de componente comerciale ,,din raft” pentru realizarea
modulelor sale electronice. Utilizarea componentelor comerciale a scazut durata de
fabricare a unui satelit de la cativa ani la cateva luni.

Sina 1
Fata‘-Y

Arcuri de separare

Intrerupitoare de lansare

Port de acces

Sina 2

Fata +Y

~

: < 5
& P

Rl p Fata +Z
~-

Fig. 1. Specificatiile standardului CubeSat [5]

Din punct de vedere dimensional, CubeSat este: un paralelipiped cu doua
baze de 100 mm si indltimea de 113.5 mm si o greutate maximd de 1.33 Kkg.
Standardul de baza este deseori denumit si ,,1U” CubeSat, referindu-se la o singura
unitate. Satelitii tip CubeSat pot fi dezvoltati cu dimensiuni de una, doua sau trei
unitati, sau orice altd combinatie acceptata in cadrul unei anumite misiuni, acestea
putéand fi adaugate de reguld pe o singura directie.
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Module mecatronice din structura unui nanosatelit
Sistemele de tip nanosatelit sunt realizate din mai multe module, fiecare cu
o functie prestabiliti. Aceste module sunt construite pe baza specificatiilor
determinate de scopul misiunii [5]. Modulele generale care compun un nanosatelit
sunt:
structura cadru, ce contine ca parte principala sasiul;
modulul sistemului de alimentare cu energie electrica;
modulul de comanda si control;
modulul de control al pozitiei;
modulul pentru comunicatii;
modulul pentru determinari experimentale si cercetari stiintifice.

Modulul structurii mecanice

Modulul structurii mecanice contine ca parte principala sasiul, avand scopul
principal de a mentine rigiditatea ansamblului si modulele interconectate. Aceasta
structurd-sasiu poate fi fabricata din materiale diverse, recomandat fiind aluminiul.

Majoritatea structurilor satelitilor sunt executate din aluminiu Al 6061 sau
Al 7075, intrucdt aceste materiale sunt Tndeajuns de usoare pentru aplicatiile
necesare, relativ ieftine, au o rezistenta ridicata la actiunile mediului exterior si s-a
dovedit in timp cad sunt extrem de fiabile in ceea ce priveste problemele legate de
radiatii sau fenomene naturale care pot sa apara in spatiu [6].

Frezate

Elemente
] multiple

Balamale

Structura
mecanica

Elemente
auxiliare Fixare
module

Fig. 2. Structura mecanica

Modulul electronic al sistemului electric de alimentare

Modulul sistemului electronic de alimentare (denumit in continuare SEA),
asigurd, Inmagazineazd, distribuie si controleaza energia electrica necesard
nanosatelitului. Schema bloc SEA din Fig. 3 [7] se proiecteaza si construieste pe baza
a patru cerinte-functii principale si plecand de la aceasta, se pot determina necesitatile
hardware si software, cat si interfetele dintre acestea.

10
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Sistemul electronic
de alimentare

Controlul
furnizarii de
energie
electrica

Stocare de Distributie de
energie energie
electrica electrica

Sursa de
alimentare

Fig. 3. Schema bloc a sistemului cu energie electrica de alimentare (SEA)

Modul mecatronic de comanda si control al nanosatelitului

Modulul mecatronic de comanda si control defineste concret ,,creierul” unui
satelit. Contine circuite integrate simple sub forma de procesoare de semnal sau mai
complexe, precum microprocesoare simple sau circuite integrate multifunctionale
care contin atat procesorul in sine, cat si memoria si extensiile aferente acestuia.
Modulele de comanda si control indeplinesc in general functii de monitorizare si
control asupra celorlalte module care compun nanosatelitul: modulul de energie,
modulul de comunicatii si transmisiuni, modulul experimental si altele. Trebuie
avutd in vedere posibilitatea defectarii acestui modul sau a unor module care sunt
strans legate de acesta si il pot controla. In acest caz, modulul de comanda si control
trebuie sd aiba capacitatea de a decide printr-un algoritm automat functiile pe care le
poate executa pe baza informatiilor primite [8].

Modul de comunicatii radio

Sistemele de comunicatii reprezinta legitura dintre nanosateliti si statiile de
la sol sau alti sateliti care orbiteazd Pamantul. Acest sistem de comunicatii este
alcatuit dintr-un receptor, un emitator si una sau mai multe antene radio. Legaturile
radio dintre un nanosatelit si sol sunt una dintre cele mai importante si vulnerabile
parti ale modulului [9]. Toti nanosatelitii necesitd o legatura la si de la sol pentru a
asigura functii de urmarire, telemetrie si control (UT&C). Sistemul UT&C este
extrem de important deoarece opereaza nanosatelitul si evalueazd conditiile
celorlalte sisteme componente ale sale. Receptoarele de semnal de la satelit si de la
sol pot fi acoperite de interferente si zgomot. Desi este posibil sa existe interferente,
canalele folosite de sistemul UT&C sunt de regula bine protejate, criptate si codate
pentru a preveni un real pericol asupra componentelor satelitului sau defectarea
acestuia [7].

Modulul de control al pozitiei nanosatelitului

Se folosesc termenii navigatie si determinarea orbitei pentru a determina
pozitia si viteza satelitului sau, in mod echivalent, elementele sale orbitale in functie
de timp. Similar se foloseste expresia ghidarea si controlul orbitei pentru ajustarea
orbitei la anumite conditii predeterminate. Pentru sateliti, controlul orbitei se refera
la doud aspecte relevante [10]:

11
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e mentinerea orbitei care presupune pastrarea acelorasi elemente orbitale, Insa nu
si a timpului la care satelitul se afla intr-o locatie anume de pe orbita;

e mentinerea pozitiei, care se refera la incadrarea satelitului ntr-o hartd
predefinita, ceea ce include si pastrarea pozitiei si a celorlalte elemente orbitale
fatd de care s-a pozitionat.

Modul pentru masuratori stiintifice

Modulul pentru masuratori stiintifice implicd anumite atributii necesare
pentru a fi realizate de catre satelit, care pot fi personalizate in functie de anumite
misiuni specifice. Cateva exemple de sarcini experimentale sunt masurarea
temperaturilor, indicatori de presiune la sol, senzori de altitudine, telemetrie,
masurarea concentratiei gazelor rare din termosferd sau a concentratiilor de diversi
ioni existenti [11].

Incepand cu partea termosferica a atmosferei (locul in care orbiteaza satelitii
artificiali de joasd altitudine in jurul Pamantului), mediul sufera doua modificari
majore comparativ cu cel de la sol: in primul rand densitatea aerului este aproape
zero, putdnd compara mediul cu un spatiu vid absolut; 1n al doilea rand, spatiul dintre
molecule fiind mult mai mare, radiatiile cosmice nu mai sunt filtrate si astfel satelitul
si componentele acestuia sunt expuse unor conditii severe [12].

Obiectivele tezei

Aceasta teza de doctorat urmareste urmatoarele obiective:
1. Elaborarea unei sinteze privind solutiile constructive existente pentru
nanosateliti si identificarea de potentiale solutii pentru indeplinirea restrictiilor
(cerintelor) impuse si Tmbunatatirea performantelor.
2. Analize efectuate cu ajutorul unor modele matematice de calcul si a unor
programe de calcul de tip MEF pentru determinarea structurii metalice si
configuratiei prototipului pentru variantele constructive propuse.
3. Proiectarea structurii in vederea determindrii coordonatelor profilelor
mecanice pentru realizarea programului de calcul utilizat in executia prototipului pe
magsinile unelte CNC.
4. Realizarea diferitelor structuri metalice propuse pentru nanosatelit utilizand
masini cu comandd numerica cu prelucrare prin aschiere si electroeroziune cu fir, in
sistem CNC.

5. Determinarea indeplinirii criteriilor de rezistentd la soc si vibratii a
structurilor metalice proiectate si realizate.

6. Calculul eficientei energetice pentru noul prototip de sistem energetic
destinat alimentarii nanosatelitului.

7. Analiza influentei parametrilor constructivi si functionali asupra puterii
energetice a prototipului realizat.

8. Efectuarea unor cercetdri experimentale privind performantele noului

prototip si validarea solutiilor propuse si adoptate.
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1. 3. CAPITOLUL 2

STADIUL ACTUAL AL SISTEMELOR DE ALIMENTARE
PENTRU NANOSATELITI

Tehnologii si sisteme de alimentare utilizate pentru sateliti

Solicitarile energetice ale unui nanosatelit sunt variabile, depind de scopul,
categoria de utilizare, si de sarcinile pe care acesta trebuie sa le indeplineasca. Dupa
cum se poate observa in Fig. 4, perioada de timp pe care satelitul o petrece in lumina
directa (soare), este de minimum 50 min, iar timpul petrecut in conul de umbra
(intuneric) este de maximum 40 min [13].

UMBRA

max. 40 min

Fig. 4. Perioada de timp in lumina vs. umbra

Majoritatea satelitilor utilizeaza panourile solare pentru furnizarea de
energie electrica pe perioada deplasarii lor in lumind. Acumulatorii sunt utilizati atat
pentru furnizarea energiei electrice in timpul deplasarii in umbra, cat si pentru
activitati con Pentru anumite tipuri de misiuni, care presupun parcurgerea unei
distante indepértate fata de Soare, panourile solare nu sunt practice, iar acumulatorii
raman singura sursd de alimentare. Pentru anumite tipuri de misiuni, care presupun
parcurgerea unei distante indepartate fata de Soare, panourile solare nu sunt practice,
iar acumulatorii raman singura sursa de alimentare.

Acumulatori special dezvoltati pentru zboruri spatiale

Existd mai multe companii care asigura solutii de stocare a energiei electrice
pentru pietele de explorare spatiala si sateliti. De exemplu, tehnologia bazata pe Li-
ion folositd de compania Quallion [14], asigurd o densitate energeticd de neegalat,
factor important pentru orice client care cauta o solutie de alimentare pentru o mica
navi spatiald, sau care are nevoie sa transfere mai mult din masa satelitului de la
baterie catre sarcina utild. Cel mai lung ciclu de viatd demonstrat pentru un satelit
mare, ideal pentru aplicatii in orbita LEO, permite peste 60.000 cicluri de incércare
si 0 durata estimatd de viata de 15 ani.

Acumulatori cu Litiu-Polimer

Acumulatorii cu Li-Po au tensiunea nominald de 3.3V sau 3.7V, in functie
de compozitia chimicd a celulei. Energia specifica a acestora este intre 100-265
Wh/Kg, iar densitatea de energie ia de regula valori intre 250 si 730 Wh/L.
Denumirea corectd a acestor acumulatori ar trebui si fie Li-lon Polimer intrucat
folosesc aceeasi tehnologie ca si cele cu Li-lon. Tensiunea minima pe care un
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acumulator Li-Po o poate avea este de 2.7-3V in stare descarcata si intre 4.2-4.35V
in stare complet incarcata.

Acumulatorii pentru aplicatiile spatiale sunt dezvoltati pentru fi adaptabili
diferitor configuratii au fost ganditi cu masa si volum cét mai mici, Insa cu o eficienta
si fiabilitate ridicata [15].

Solutii curente pentru alimentarea cu energie electrica a sistemelor de tip
nanosatelit

Satelitii folosesc frecvent panouri solare fotovoltaice pentru a transforma
lumina soarelui in electricitate. Panourile solare utilizate in aplicatiile spatiale au
doua scopuri:

e de a furniza energie electrica pentru a alimenta senzorii, Incalzire activa,
ricire si telemetrie;

e energie pentru propulsia navei - propulsie electrica, denumitd uneori si
propulsie electrica solara.

Existd mai multe tipuri de panouri solare, care, in functie de procesul de
fabricatie, au proprietati diferite. O clasificare a panourilor solare se poate observa
n Fig. 5. Celulele fotovoltaice pe bazd de CdTe folosesc un strat semiconductor
pentru a absorbi si converti lumina soarelui in electricitate [16]. Eficienta celulelor
CdTe s-a mentinut pentru aproape o decada in jurul aceleiasi valori: 16.5%.

Concentratoare Cristaline pe baza Te}JI{OlC’g“ be
i-j i 5 bazi de film
multi-jonctiune de Si subtire

*concentratoare =cristal unic =cristal unic * Cu (In, Ga) Se2 ecelule
(2sau 3 »peliculi subtire = cu strat subtire e structuri SiH sensibilizate prin
jonctiuni) de cristal de siliciu amorf stabilizat EPEE
*neconcentratoare = concentrator »multicristaline - tip nanosiliciu, *celule organice
(2, 3. 4 sau mai =cu peliculda microsiliciu si =celule organice
multe jonctiuni) subtire de cristal polisiliciu in tandem
scu >multijonctiuni =celule
heterostructuri policristaline anorganice
de silicon (HIT) ecelule
punctiforme
cuantice

Fig. 5. Tipuri de panouri solare

Randamentul initial al celulelor solare comerciale se situeaza in jurul valorii
de 20%, insa trebuie tinut cont de faptul ca in spatiu cosmic acestea Imbatranesc mai
repede [17].

Metode de fabricatie a plicilor de circuit imprimat
Obtinerea circuitelor imprimate, in special cele utilizate pentru nanosateliti,
presupune un proces tehnologic Tn care se parcurg mai multe operatii.
Cele mai importante etape sunt:
prelucrarea mecanicd a placii de circuit imprimat;
conditionarea chimica preliminara;
cuprarea chimicd;
cuprarea electrochimica;

14
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e imprimarea formei circuitului;
e depunerea electrochimica a unui aliaj Sn-Pb;
e corodarea electrochimica.

Unele consideratii privind modulele pentru stocarea energiei electrice

Una dintre tehnologiile care incepe sé fie implementata la scara larga pentru
stocarea energiei electrice implica supercondensatori, denumiti si ultracapacitori.
Supercondensatorii se Tmpart in trei clase principale: condensatori dublu strat
(EDLC), pseudocondensatori si condensatori hibrizi, conform tipurilor de stocare de
energie implementate 1n fiecare: electrostatic, electrochimic, sau ambele modalitati
combinate, realizdnd astfel clasa supercondensatorilor hibrizi. Chiar daca
supercondensatorii au o densitate de energie mult mai mica decat acumulatorii clasici
(de la 5 1a 15Wh/kg), in functie de aplicatie avantajele acestora pot fi net superioare
acumulatorilor clasice. Tensiunea asupra terminalelor este dependentd direct de
incdrcarea supercondensatorilor, prin urmare estimarea capacitatii ramase
disponibile si a nivelului de descarcare este mult mai simpla, comparativ cu
acumulatorii clasici. Supercondensatorii au evoluat mult in ultimii ani, ceea ce se
traduce Tntr-o reducere a preturilor pentru astfel de componente electronice datorata
cererii, cat si cresterii fabricatiei pe scara larga. Comparativ cu un acumulator clasic,
care are nevoie de cele mai multe ori de un sistem complex de incarcare datorita
limitarilor pe care le impune, incércarea unui supercondensator poate fi efectuata atat
prin metode simple, cat si prin metode complexe. Limitdrile acumulatorilor obisnuiti
tin de profilul de incércare-descarcare, intensitatea curentului, imbatranirea acestora
in timp, precum si conditiile de mediu in care functioneaza sau se depoziteaza. Durata
de viatd a unui supercondensator este in medie de 10 ani, fiind de regula cel putin
dubla, fatd de un acumulator clasic.

Managementul sistemelor de stocare a energiei electrice electrice
Pentru a monitoriza si modifica in timp real parametrii sistemelor de stocare
a energiei electrice pentru nanosateliti, in functie de aplicatia si spatiul disponibil,
existd mai multe optiuni, dupa cum urmeaza:
e Blocul de incarcare al sistemelor de stocare a energiei electrice;
e Blocul de utilizare al energie stocate;
e Blocul de monitorizare.
in cazul blocului de monitorizare, acesta se regiseste de cele mai multe ori
implementat in OBC, acesta avand rolul de a monitoriza si inregistra valorile
tenisiunii si curentului electric produs de citre panourile solare, de catre sistemul de
stocare a energiei electrice, si In alte puncte critice care pot influenta buna
functionare a satelitului. De reguld acest bloc de monitorizare se afla in OBC, intrucat
aceste informatii trebuie compilate si transmise ulterior catre doua directii:
e se transmit neprocesate catre echipamentul de transmisiuni pentru a fi
retransmise ulterior cétre sol pentru urmarire si investigare;
e se transmit catre modulul de procesare pentru a fi comparate, iar in urma
procesarii, pe baza unor algoritmi, se iau decizii In anumite directii.
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Cele mai multe aplicatii spatiale folosesc pentru sistemul electric de
alimentare, o combinatie intre acumulatori ca element de stocare al energiei electrice,
si panouri solare ca modul de captare a energiei solare.

Sistem de racire

Indiferent de modelul acumulatorilor utilizati, acestia, prin modul lor de
proiectare si realizare, sunt eficienti intr-o gama restransa de temperaturd. In cazul
satelitilor de dimensiuni mari, bateriile sunt pastrate in conditii de temperatura
apropiate de cele de la sol folosind asa numitele ,,heat pipes”, care sunt niste tevi de
caldura care transporta lichid in mod pasiv intre radiatoarele reci si radiatoarele calde
din interiorul satelitului [18]. Pentru a putea mentine acumulatorii la o temperatura
mai ridicatd, in mod eficient in timpul deplasarii in zona de umbra, solutia propusa
consta in implementarea unui sistem de incélzire asemanator unui "boiler" amplasat
in jurul acumulatorilor, si al unor panouri solare termice care se vor incalzi si vor
transporta caldura catre acest "boiler" prin intermediul unui ferofluid. Pentru
antrenarea ferofluidului in circuitul propus se va utiliza un ansamblu de pompe
magnetice. Pentru nanomaterialele magnetice, desi existd multiple variante, s-a
consacrat magnetita, care constitue cel mai adesea §i baza nanoparticulelor
compozite cu proprietiti magnetice. Aceasta, in urma sintezei sale, se poate stabiliza
cu substante tensioactive sau polimeri in functie de aplicatie. Astfel ca, utilizarea
functionalizare. Tn Fig. 6 este ilustrat un exemplu de modul de incilzire, format din
radiatorul exterior, pompe, si radiatorul de imbraca acumulatorii.

Banou: sdlar:-exderior

{ L |
Pompa2 y

Fig. 6. Exemplu de modul pentru un sistem de racire/incalzire cu pompe de baza de ferofluid
magnetic

Modelul si schema unei astfel de implementari finale se regaseste in Fig. 7.

Panourile exterioare pot fi acoperite cu celule solare, obtinand astfel o functie dubla
a acestora, atat de echilibrare termica, cat si de generare a energiei electrice.
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PTS3 PTS4

Panou termic
solar 1 (PTS1)

Fig. 7. Schema de functionare a modulelor de récire pe baza de ferofluid magnetic

Solutia propusa, si anume: un sistem cu ferofluide destinat stocarii si
transferului energiei termice, care are ca element esential un tip inovativ, recent, de
migcare, de pompa electromagnetica, capabild sa realizeze miscarea ferofluidului in
conditiile impuse de imponderabilitate si o gama extinsd de temperaturd, va fi
dezvoltatd si implementata ulterior dezvoltarii sistemului de alimentare cu energie
electricd a nanosatelitului.

1. 4. CAPITOLUL 3

CONTRIBUTII TEORETICE SI EXPERIMENTALE PRIVIND

PERFECTIONAREA CONSTRUCTIEI SISTEMELOR
MECATRONICE DE ALIMENTARE CU ENERGIE PENTRU
NANOSATELITI

Propunerea unui sistem electric de alimentare (SEA)

Majoritatea sistemelor de alimentare actuale folosite in nanosatelitii de pe
orbita LEO folosesc ca sursa de stocare a energiei electrice acumulatori de tip Li-
Ion. Problema principala a acestui tip de stocare o reprezinta:

e durata de viatd scazutd a acumulatorilor, datorata ciclurilor continue de
incércare/descarcare prin trecerea de la luminad la umbra si invers, la
intervale mai mici de 60 de minute pentru orbite de tip LEO;

e temperaturile exterioare de functionare ale satelitului, in general acestea
situandu-se n jurul valorilor de -10°C ~ +20°C, cu extreme de -40°C ~
+70°C;

e  capacitatea de a furniza o putere mare pentru perioade scurte de timp.
Avand in vedere numairul mare de cicluri de incarcare/descarcare pe care un
acumulator trebuie sa il execute zilnic, o medie fiind de 14 - 15 cicluri pentru orbite
LEOQ, inseamna ca se vor depdsi 1000 de cicluri in mai putin de doua luni si jumatate.
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Rezultate ale cercetarilor experimentale pentru sisteme care utilizeaza
supercondesatori electrolitici

Pentru teste s-a ales un curent maxim de incarcare de 1A, si s-au efectuat
cinci iteratii cu scopul de a masura timpul de incarcare dela 0.5V 1a 2.7V, si a garanta
si verifica rezultatele obtinute. Asa cum se poate observa din Fig. , viteza de incarcare
cu o sursa de curent limitata este mult mai lenta decat viteza de incarcare ideala.

Putere de incarcare — real (2.7V; max. 1A)

“==== Putere de incarcare — teoretica (2.7V; curent nelimitat)
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Fig. 8. Tensiunea de incarcare - real vs. ideal

Dezvoltarea sistemului electric de alimentare (SEA)
SEA poate fi conceput In mai multe variante, diferite sau asemanatoare, in
functie de principiile de functionare si proiectare care stau la baza fiecdrei variante.
Am folosit supercondensatori hibrizi dezvoltati pe baza tehnologiei Li-lon,
fabricati de Taiyo Yuden, intrucét prezinta una dintre valorile cele mai ridicate ale
densitdtii gravimetrice din gama supercondensatorilor hibrizi de tip COTS [19],
dimensiunile acestora aflandu-se in limite acceptabile.

Varianta 1 pentru SEA

Cea mai simpld implementare a unui sistem SEA este prezentata in Fig. 9.
Avantajele variantei 1 propuse mai sus sunt: usurinta In implementare, numarul mic
de conexiuni, cit si redundanta in toate punctele critice, Tn principal pentru
convertoarele DC-DC.
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Fig. 9. Structura functionala pentru SEA — Varianta 1

Dezavantajele variantei 1 constau in primul rand in dependenta de
functionare a intregului sistem de blocul care reprezinta supercondensatorii. Chiar
daca configuratia supercondensatorilor este redundanta, in cazul in care acestia pur
si simplu nu pot functiona in spatiu, sau se defecteazd prematur, alimentarea
intregului satelit poate fi afectata.

Varianta 2 pentru SEA

o )

Convertor 3.3V
Convertor 3.3V
Rezerva
- l T — l T Convertor 5V I
Celule fotovoltaice Incarcare / Descarcare Incarcare / T a ‘
itor 1 itor 2
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Fig. 10. Structura functionald pentru SEA — Varianta 2

In Fig. 10 este prezentati varianta 2, prin care convertoarele si
stabilizatoarele de tensiune pot fi alimentate direct din panourile fotovoltaice.
Convertoarele de tensiune pentru supercondensatori sunt bidirectionale si
independente, iar rolul acestora in configuratie este de a suplini lipsa de tensiune pe
linia de alimentare neregulata care este alimentata de celulele fotovoltaice.

Avantajele acestei solutii sunt reprezentate de mentinerea configuratiei
simplificate in ceea ce priveste convertoarele de 3.3V si 5V.

Dezavantajele se regasesc in dificultatea de a pastra corectd separarea
circuitelor de incércare/descarcare ale supercondensatorilor, pentru a implementa o
astfel de configuratie fiind necesar controlul circuitelor cu ajutorul unui
microcontroler. In cazul defectarii acestuia, SEA nu ar fi functional in parametri
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proiectati, in anumite cazuri pierderile putand fi mai mari decat tensiunea minima
necesara.

Varianta 3 pentru SEA

Convertor 3.3V
N1 3.3v
Convertor 5V
1 NI 1 1 v

Convertor 3.3V Convertor 5V
Nr. 2 Nr. 2

L, 1
’ [0-54]V

Tensiune
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[0-54v Incarcare / Descarcare incarcare / D solare

p orl percapacitor 2 ‘
Tensiune neregulati
supercondensatori
Panou Panou T, Panou
Solar 1 Solar 2 Slar 13 [22-38]V

Fig. 11. Structura functionald pentru SEA — Varianta 3

Luand ca model cele doud variante initiale propuse, s-a conceput varianta
3, asa cum este ea prezentatd in Fig. 11. Folosind aceasta varianta, convertoarele de
tensiune pentru 3.3V si 5V sunt utilizate alternativ, in perioada de lumina SEA
folosind convertoarele Nr. 1, si pentru perioada de intuneric fiind folosite
convertoarele Nr. 2. In aceastd configuratie, deoarece tensiunea supercondensatorilor
poate fi accesatd pe o magistrald independentd de restul convertoarelor, se pot
conecta module de mare putere separat de restul sistemelor. In aceastd varianti
redundanta este asigurata de convertoarele Nr. 2, n cazul defectérii celor cu Nr. 1.

Panouri solare pentru CubeSat 1U

Pentru dezvoltarea conceptului de CubeSat 1U alimentat cu
supercondensatori s-au utilizat doud tipuri de panouri solare, conform cu Tabel 2.
Panourile sunt comparative, cu dimensiuni aproximativ identice, de 80mm x 80mm.
Panourile sunt implementate cu tipuri de celule solare diferite.

Tabel 2. Comparatie intre tipurile si numarul de supercondensatori utilizati

Supercondensator | Capacitate | Umin(V) | Umax (V) | Energie (J) |Pmedie (W) —|Pmedie (W) —
F) 1lh 40min
Samwha 400F 400 0 2.7 1458 0.41 0.61
Samwha 400F x2 800 0 2.7 2916 0.81 1.22
LSJ?HTY(?E;\‘}OOF x2 800 0.7 2.7 2720 0.76 113
LIC2540R3R8277 270 2.2 3.8 1296 0.36 0.54
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Fig. 12. Caracteristica I-U a celulelor solare folosite

Integrate pentru incircarea supercondensatorilor de tip Li-lon

Restrictiile pentru circuitele de incarcare ale supercondensatorilor de tip Li-
lon sunt mai mari decét cele ale supercondensatorilor de tip EDLC. Una dintre aceste
restrictii se refera la limitarea inferioard a tensiunii minime de 2.2V. Scaderea sub
aceasta tensiune poate defecta iremediabil supercondensatorii de tip Li-lon. Pentru
testul de implementare s-au ales integratele: LTC3127 si LTC3442.

Circuite integrate pentru conversia la 3.3V

Modulele implementate in satelit vor avea nevoie de alimentare la o
tensiune fixd. Majoritatea microcontrolerelor, a procesoarelor sau a circuitelor
integrate functioneaza la tensiuni de 3.3 sau 5V. Prin urmare, ramane in sarcina SEA
sa genereze aceste tensiuni pe magistrale predefinite. Pentru implementare, au fost
utilizate integratele produse de Linear Technologies, LTC3112 i LTC 3113.

Circuite integrate pentru conversia la 5V

Alaturi de tensiunea de 3.3V, au fost implementate si circuite de conversie
pentru magistrala de 5V. Multe module pentru aplicatii spatiale functioneaza in zilele
noastre la tensiuni de 3.3V sau 5V. Posibilitatea de a avea ambele tipuri de tensiuni
furnizate de cate o magistrala generalizatd ajutd dezvoltarea viitoarelor module,
largind gama de dispozitive electronice pentru solutiile finale. Au fost alese
integratele LTC3421 si LTC3425 pentru a efectua conversia la 5V.

Realizarea practica a circuitului de test a SEA
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Pentru a realiza fizic circuitul de test s-au utilizat programe de proiectare
CAD: DipTrace si Cadstar. Plasarea componentelor pe placd s-a efectuat respectand
restrictiile impuse de fisa tehnicd a fiecarui integrat implementat. A fost
implementata schema bloc din Fig. .
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Fig. 13. PCB-ul realizat

Testarea circuitului SEA implementat

Pentru testarea circuitului SEA creat s-a dezvoltat un sistem de test utilizand
un model de satelit, cu cele 13 panouri solare montate in pozitia propusa, o placa de
distributie si grupare a tensiunilor generate de fiecare panou n parte, o platforma de
tip Arduino Mega echipata cu microcontroler ATmega2560, un set de rezistente cu
o valoare de 0.1Q+5%, si un modul de transmisie format din doua unitati APC220.

Operatii pregititoare pentru sistemul realizat in vederea testarii

Pentru testarea i masurarea functiilor de incarcare si descarcare a
supercondensatorilor a fost implementat sistemul din Fig. 14. Dupid cum se poate
observa, au fost alese 6 puncte cheie pentru masurarea tensiunilor sau a curentilor,
dela A, la F. Intrarea in SEA, de la panourile solare, este monitorizata de punctul A.
Iesirile incércatoarelor pentru supercondensatori, LTC3127 si LTC3442, sunt
monitorizate de punctele B si C, in timp ce tensiunea grupatd dupa diodele de
Separare este masurata in punctul D. Performanta functionarii convertorului de 3.3V
cu alimentare din supercondensatori, LTC3113, a fost de asemenea masurata, n
punctul E. S-a folosit acest convertor pentru alimentarea sarcinii in timpul simularii
perioadei de umbrad, pentru a nu interveni in circuitul de masura cu o alimentare din
exterior.
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Sarcina, in spetd platforma Arduino Mega, necesita o alimentare de intrare
de minim 7V. Intrucét circuitul SEA nu poate furniza direct o astfel de tensiune, s-a
utilizat un ridicator de tensiune, Pololu S7V8A, setat cu tensiunea de iesire de
aproximativ 8.8V. Pentru a masura curentul, rezistentele cu valori de 0.1€ au fost
lipite fizic pe o placa aditionalda pentru platforma Arduino Mega. Modulele de
transmisie, APC220, a fost setate s comunice cu o vitezd de 2400baud pentru a
garanta primirea datelor si la distante mai mari. Astfel, si la distante de 50-60 de
metri, datele au fost receptionate fara intreruperi. Intensitatea solard maxima
inregistrata in timpul masuratorilor s-a situat th jurul valorii de 93000Ix.

Fig. 15. Modelul fizic al nanosatelitului de
test cu panourile solare extinse cétre soare

Fig. 16. Configurarea SEA pentru testare

Tn Fig. 16 este reprezentata configuratia si cablarea creatd pentru testarea
SEA conform cu schema de test. Cablurile si mufele au caderi de tensiune mai mari
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decét cele existente ntr-o configuratie finald pentru un nanosatelit, si induc scdderea
eficientei sistemului. Demonstrarea functiondrii acestui sistem, oferd garantia
functiondrii sistemului in conditii vitrege de lucru. Cei patru condensatori montati pe
placa de circuit imprimat se pot vedea in Fig. 17.

Fig. 18. SEA — cablarea in placa de intrare a
panourilor solare si sistemul de test pentru
masurare

Fig. 17. Cei patru supercondensatorii integrati
Tn SEA — imagine din lateral

Sistemul de test este prevazut cu o placd de achizitie a tensiunii furnizate de
panourile solare, asa cum se vede Tn Fig. 18. Folosind aceastd placi se poate
monitoriza individual fiecare panou solar. Folosind intrerupétoare dedicate pentru
fiecare intrare, se pot deconecta sau adauga in test panouri solare.

Rezultate ale cercetirilor experimentale privind testarea SEA cu ajutorul
panourilor solare

In urma colectirii datelor obtinute, s-a efectuat prelucrarea informatiilor.
Valorile calculate ale tensiunilor au fost calibrate utilizand o tensiune de referinta
generatd de o baterie de 3V, cu valoarea exactd masurata la 3.159V. S-au luat in
calcul si masurat 3 cicluri complete de incarcare — descarcare a supercondensatorilor.
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Fig. 19. Primul ciclu de incarcare — variatia tensiunilor
Rezultate ale cercetirilor experimentale privind testarea SEA in conditii ideale
Pentru a obtine informatii relevante despre eficienta sistemului dezvoltat, a
fost testat SEA folosind un banc de lucru. Conditiile ideale presupun o alimentare
constantd a intregului ansamblu, fara a considera intrarea variabild furnizatd de
panourile solare sau de tensiunea supercondensatorilor.

Fig. 20. Testarea SEA folosind un banc de lucru

Concluzii ale cercetirilor experimentale pentru sistemul electric de alimentare
Dupé cum a fost aratat pe parcursul capitolului 3, este posibila crearea unui
Sistem Electric de Alimentare, folosind ca sursd primard de stocare a energiei
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electrice, supercondensatori. Utilizarea unor supercondensatori de tip EDLC sau Li-
Ion depinde de necesitdtile sistemului mecatronic ce formeaza ansamblul
nanosatelitului.

Conform demonstratiei din capitolul 3.6, pentru proiectarea unui SEA bazat
pe supercondensatori, se pot plasa compact 8 condensatori pe unul sau mai multe
PCB-uri. Pentru placa de test dezvoltata s-au folosit 4 supercondensatori montati pe
un PCB. Doua astfel de placi asezate fata in fata pot reprezenta capacul superior si
inferior al unei incinte.

Aceasta incinta va trebui optimizata, putand fi gandita pentru a pastra in
interior presiune sau nu, cat si pentru a putea fi utilizata ca ranforsare pentru sasiul
nanosatelitului sau pentru a servi drept cadru de racire pentru componente, mai ales
pentru circuitele integrate ale SEA, care se pot incézi rapid la solicitari, aga cum a
fost masurat gi demonstrat in capitolul 3.7.

1. 5. CAPITOLUL 4

ASPECTE PRIVIND TEHNOLOGIILE DE PROCESARE —
EXECUTIE A STRUCTURII METALICE A
NANOSATELITILOR. CERCETARI EXPERIMENTALE
PENTRU EXECUTIA ACESTORA

Pentru conceptia si fabricarea structurii metalice a unui nanosatelit de tip CubeSat
[5] am pornit avand ca baza modul de constructie al proiectelor deja existente.
Sistemul mecatronic care cuprinde nanosatelitul propriu zis are de reguld in
componenta sa si o structura pe cadre profilate. Intrucat profilele care exista la ora
actuald nu satisfac cerintele unui sistem mecatronic complex cu panouri rabatabile si
sistem de alimentare dezvoltat in jurul supercondensatorilor, a fost necesarad
conceptia unei structuri specifice - un profil atipic, particularizat pentru aplicatia in
cauza. Astfel s-a pornit de la concepte precum HyperCube, dezvoltat la Unviersitatea
CalPoly [20], a caror structura a fost creatd pentru a indeplini standardele si criteriile
necesare unei lansari a unui satelit de acest gen. Conceptul a fost proiectat cu ajutorul
programului de CAD Catia V5, apoi fabricat pentru a putea fi utilizat ca si baza de
pornire 1n analiza si proiectarea conceptului de structura pentru aplicatia propusa: un
nanosatelit de tip CubeSat cu sistem de alimentare dezvoltat n jurul
supercondesatorilor, cu panouri solare extensibile.
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Fig. 21. Propunerea unui nanosatelit CubeSat de o unitate, cu panouri solare extensibile [21]

Configuratii pentru structuri mecanice a nanosatelitilor

Pentru fabricarea structurilor s-au utilizat semifabricate din aliaj Al7075.
Pentru obtinerea structurilor la precizia necesara ceruta de standardul CubeSat si de
vehiculele de lansare, prelucrarile au fost executate cu ajutorul masinilor unelte cu
comanda numerica (CNC), in baza unor proiecte realizate cu ajutorul software-ului
CAD Catia V5. In acest program au fost create si dimensionate doud versiuni
originale de structuri, prelucrate in intregime din semifabricate de AI7075.
Principalele procedee folosite la fabricarea structurilor au fost frezarea si procesul de
electroeroziune prin tdiere cu fir, cu ajutorul maginilor unelte CNC [22]. Procesul de
frezare s-a aplicat pentru aducerea semifabricatului la cote cunoscute, cét si pentru
prelucrarile finale. Procesul de electroeroziune prin tdiere cu fir s-a utilizat pentru
obtinerea configuatiilor deosebite ale pieselor finale, in principal pentru prelucrari in
colturi interioare, pe lungimi mari.

Alaturi de structurile mecanice ce reprezintd atat sasiul, cat si sinele de
lansare pentru nanosatelit, a fost prelucratd din A17075 si structura incintei interne,
conceputd pentru incapsularea supercondensatorilor cu Li-lon, circuitul pentru
acestia fiind prezentat in cadrul capitolului 3.

Pentru generarea programelor de executie pe masinile unelte CNC, modelul
CAD generat de programul Catia V5 a fost importat in software-ul Cimatron E11.
Acest software de editare CAM a fost utilizat pentru a genera programele complexe
pentru fabricarea pieselor mentionate, pe masini unelte specifice.

Prima structurd experimentald fabricata, structura HC, a fost replicatd
conform planurilor existente pentru conceptul HyperCube. A doua structura, prototip
1, a fost dezvoltatd ca o imbunatatire a structurii HC. Tinta acesteia a fost de a putea
acomoda noul ansamblu proiectat pentru supercondensatori de tip EDLC. Numarul
de componente a fost redus la 3, fiind redus astfel si numarul de componente de
fixare, marit spatiul de stocare interior, greutatea fiind redusa cu 30%.
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=

Fig. 22. Structura prototip 1 (3 componente)

Tn Fig. 22 a fost fotografiata structura fabricata si montata. Pentru prototipul
de fatd gaurile pentru suruburile de fixare au fost prelucrate manual. Desi aceasta
structurd aduce un avantaj semnificativ din punct de vedere al economiei in greutate
si al maximizarii spatiului intern disponibil, subtierea peretilor laterali nu este
beneficd pentru prinderea modulului de alimentare cu supercondensatori.
Dezvoltarea unui al doilea prototip de structurd, de tip monolit, compenseaza
dezavantajele aduse de primul prototip, pastrand totodatd greutatea totald mai mica
decét greutatea structurii HC. Cu ajutorul Tabel 3 se pot compara usor diferentele de
greutate pentru fiecare tip de structura propusa.

Tabel 3. Greutatea individuala a structurilor testate

Structuri - denumire | Structuri - tip Greutate (g)
Structura HC HyperCube — 6 componente 177,9
Structura Prototip 1 Propunere — 3 componente 1257
Structura Prototip 2 Propunere — monobloc 169,3
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Fig. 23. Structura prototip 2 (monaobloc)

n Fig. 23 este ilustrata structura monolit fabricati. Se pot observa grinzile
de interconectare ale sinelor de lansare plasate catre interiorul structurii, pentru a
pastra loc exterior atat pentru panourile solare fixe, cat si pentru cele extensibile. Se
pot observa, de asemenea, proeminentele previzute la capatul grinzilor, planificate
pentru balamalele si suporturile panourilor extensibile.

Procedee tehnologice utilizate pentru executia structurii metalice a
nanosatelitilor

Pentru fabricarea modelor experimentale s-au utilizat procedeele de frezare
si electroeroziune cu fir, procesele fiind executate ajutorul masinilor unelte CNC.
Prelucrérile pentru structura experimentald prototip 2 s-au efectuat conform
informatiilor prezentate in Tabel 4 [21].

Prelucrarea semifabricatului cu dimensiunile de 120x120x118mm s-a facut
la cotele impuse de standardul CubeSat, de 100x100x113.5mm. Pentru gaurire s-au
folosit freze de mici dimensiuni, cu diametrul de 1.6mm pentru obtinerea gaurilor
filetate M2, si diametrul de 2mm, pentru obtinerea gaurilor filetate M2.5.
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Tabel 4. Prelucriri pentru fabricarea structurii prototip 2 [21]

Model masina CNC Scule / Proces Timp prelucrare (minute)
Frezarea blocului prefabricat la
Magsina pentru frezat cotele 120x120x118mm cu Freza 60
universala GAMBIN 10N | Frontald cu placute cu carbura
metalicd, cu diametrul de 63mm
Masina pentru prelucrari Fir din alama cu @ 0.25mm
prin electroeroziune cu fir | pentru prelucrarea exterioara si 540
- AGIE CUT DEM 250 interioara
Freza cilindrica cu diametrul de
10mm pentru prelucrarea 80
Mazak Integrex ferestrelor laterale
200-1V ST Freza cilindrica cu diametrul de
10mm pentru prelucrarea 60
grinzilor de interconectare

Studii si cercetiri experimentale pentru dezvoltarea structurii mecatronice a
sistemului electric de alimentare

Pentru dezvoltarea incintei pentru supercondensatori, a fost creat modelul
CAD al acesteia in programul CATIA v5, asa cum este exemplificat in Fig 24. Se
poate observa in aceastd figura dimensiunile generale exterioare ale acestei
configuratii. Grosimea peretelui incintei a fost aleasa la 1.5mm.

Prelucrarea incintei s-a facut dintr-un semifabricat de Al7075 de dimensiuni
120x120x50mm. Proiectul de fabricatie a incintei a fost generat cu ajutorul
programului CAM Cimatron E11. Timpul de prelucrare al operatiilor de degrosare
si finisare a fost de 8 ore gi 11 minute. Obtinerea incintei, avand o greutate de 60 de
grame a fost posibila prin optimizarile efectuate cu ajutorul programelor de simulare.

Fig. 24. Modelarea CAD a incintei pentru incapsularea supercondensatorilor Li-lon
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Concluzii

Structura mecatronica a nanosatelitului de tip CubeSat se bazeaza de regula
pe cadre profilate. Luand in considerare standardele si restrictiile care trebuie
indeplinite de un astfel de nanosatelit, s-a dezvoltat un concept de structurd monobloc
modular care sd permitd configuratii flexibile ulterioare, facand posibila utilizarea
diverselor componente conexe, precum panouri solare extensibile, sau o dispunere
variabild de componente interne.

Am proiectat si dezvoltat o incintd pentru izolarea supercondensatorilor, si
a circuitelor aferente SEA, aceasta putand fi plasata in pozitii diferite in interiorul
structurii nanosatelitului CubeSat, in functie de necesitati.

Structurile mecanice realizate cuprind sasiul, sinele de lansare si structura
incintei interne pentru supercondensatori. Realizarea fizica a structurilor va permite
efectuarea testelor de rezistenta la socuri si vibratii.

1. 6. CAPITOLUL 5

CONTRIBUTII PRIVIND MODELAREA SI DETERMINAREA
COMPORTARII LA SOCURI SI VIBRATII A STRUCTURII
NANOSATELITILOR

Fortele care actioneaza asupra navelor spatiale sau a vehiculelor de lansare
sunt generate datorita diversilor factori interni sau externi, iar combinatia acestora,
daca nu este luatd atent in calcul, poate avea efecte dezastruoase pentru un potential
vehicul lansat. Aceste forte de propulsie, aerodinamice, acustice si de soc, combinate
cu caracteristicile dinamice de frecvente joase si medii ale vehiculelor de lansare vor
induce vibratii mecanice atit in vehiculul de lansare cat si in satelitul propriu-zis.

Vibratiile de natura mecanica sunt in general de tip sinusoidal, aleatoriu sau
acceleratii de tip soc care au durate foarte scurte, de reguldi mai mici de 1073,
comparativ cu frecventele naturale joase ale satelitului. Socurile pot fi cauzate de
catre stagiile de separare ale vehiculelor de lansare, de pornirea si oprirea motoarelor,
cat si de separarea de vehiculul de lansare sau de deschiderea elementelor detasabile.

Analiza vibratiilor mecanice asupra navelor spatiale poate fi impartita in
sisteme cu un sigur grad de libertate, sisteme cu mai multe grade de libertate, modele
de amortizare, analizd modala si analiza de raspuns dinamic.

Sisteme cu un sigur grad de libertate

La nivel practic, navele spatiale/satelitii sunt excitati din punct de vedere
mecanic prin intermediul legdturilor pe care acestea le au cu vehiculul de lansare.
Prin urmare acceleratiile de baza induse de sistemele cu un sigur grad de libertate
sunt de o importantd majora in incercarea de a intelege comportamentul dinamic al
sistemului ca un ntreg [23].

Deplasarea absoluta x(t) poate fi calculata cu ajutorul formulei:

() = 2(0) +i(t) = —2{w,2(t) — wyz(t) )
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Sisteme cu un singur grad de libertate neamortizate

Sistemele cu un singur grad de libertate neamortizate sunt compuse dintr-
un corp cu 0 masa (m) si un resort cu o constanta elastica k (N/m). Proprietatile
elementelor care compun sistemul nu se modifica in timp. O forta externa dependenta
de timp este aplicata asupra corpului de masa m [23].

F(t) F()
l X(®) mi(t)
k
Baza fixa Diagrama corpului liber

Fig. 25. Deplasare liniard amortizata si neamortizata

Daci corpul are o mici deplasare X(t) (M) si o acceleratie ¥(t) (m/s?), corpul
este expus la un numar de forte; o forta externa aplicata F(t) si doud forte interne;
forta elastica kx(t) si forta inertiala m#(t). In acest sens prin principiul D’ Alembert o
problema dinamicd este tratatd ca una staticd. Echilibrul corpului va rezulta din
ecuatia de migcare a sistemului dinamic cu un singur grad de libertate [23].

mi(t) + kx(t) = F () )

Solutie pentru un sistem cu un singur grad de libertate cu conditii initiale
Ecuatia (2) se va rezolva utilizdnd transformarile Laplace cu o forta
exterioard nuld, f(t) = 0, dar cu o conditie initiald, si anume x(0) = x, iar x(0) =0
[23]. Astfel, transformata Laplace a ecuatiei neomogene a migcarii (2) este:
L[E®)] + wiLlx(D)] = L[0] ®3)
sau

s2X(s) —sx(0) — x(0) + w2X(s)= 0 4)

Solutie pentru sisteme cu un singur grad de libertate cu forte aplicate
Solutiile pentru sistemele cu un singur grad de libertate asupra carora sunt
exercitate forte se pot Imparti in doud categorii:
- Miscari impuse: deplasarea, viteza si acceleratia sau combinatii ale
acestora. Miscarile aplicate deriva in forte aplicate;
- Forte externe aplicate in sisteme cu un singur grad de libertate.

Amortizarea vibratiilor
Sistemele cu un singur grad de libertate sunt cel mai simplu oscilator
mecanic care poate fi utilizat pentru analiza vibratiilor mecanice. De cele mai multe
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ori, in paralel cu resortul exista si un element de amortizare, c. Deplasarea absoluta
a masei m este definitd ca si x(t). Aplicand o forta de excitatie F(t) asupra masei m,
ecuatia de migcare a unui astfel de sistem cu un singur grad de libertate este [23]:

fa F(t)
¥(t) + =+ w2x(t) = —— = f(t 5
O+ o x(t) =— == f(©) ®)
in relatia (5), f,; reprezinti forta de amortizare, masurata in Newtoni (N), si
poate fi generatd de: amortizarea materialului, amortizarea aerului, amortizare
acustica sau amortizarea imbinarilor.

Ecuatia generala de miscare pentru modelarea dinamica a structurilor — sisteme
cu n grade de libertate

in cazul utilizarii metodei elementelor finite pentru analiza dinamici a
structurilor mecanice, descrierea miscarii se scrie in forma matriceald, deci printr-0
ecuatie adaptatd unui model discret. Pentru o structurd cu n grade de libertate, ecuatia
generala de miscare este [23]:

[M]{i} + [C1{} + [K]{u} = {F} (6)

Unde:
[M] reprezintd matricea de masa: simetricd, constanta si pozitiv definita;
{it} reprezinta vectorul acceleratiilor nodale;
[Clreprezintd matricea de amortizare viscoasa: simetricd, constantd, si, in general,
(semi)pozitiv definitd;
{1} reprezinta vectorul vitezelor nodale;
[K] reprezintd matricea de rigiditate: simetricd, constantd, si (semi)pozitiv definita;
{u} reprezinta vectorul deplasarilor nodale;
{F} reprezinta vectorul fortelor exterioare.
Matricele [M], [C], [K] sunt de dimensiune n X n, iar vectorii {u}, {1}, {ii} si {F}
au dimensiunea n x 1.

Pentru sistemele liniare cu n grade de libertate , matricele [M], [C] si [K]
nu variaza in timp, cu toate acestea vectorii de deplasare, viteza, acceleratie si
vectorul de forta variaza in timp.

Analiza modala

Analiza modala se utilizeaza cu scopul determinarii frecventelor proprii de
vibratie si a modurilor asociate lor, pentru structuri mecanice. Este o analiza liniara,
prin urmare matricele [K] si [M] sunt constante. Toate aspectele neliniare, cum ar fi
contactul sau plasticitatea se neglijeaza.

Miscarea de vibratie a structurilor reale este insotitd de efecte disipative
privind energia de deformatie acumulati, adici este amortizati. in majoritatea
cazurilor, amortizarea se neglijeaza, pe de o parte pentru simplificarea calculului, pe
de altd parte pentru ca includerea ei nu afecteaza substantial rezultatele. Daca
structura prezintd amortizare relativ mare, analiza modald se face cu includerea
acesteia pentru descrierea precisa a caracteristicilor modale, incluzand, aici, si gradul
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de amortizare. Cele mai importante caracteristici dinamice intrinseci ale unui sistem
dinamic liniar sunt date de: frecventa naturald de raspuns, forma modala asociata si
amortizarea.

Ecuatia de miscare a unui model cu element finit in vibratii libere, in
raport cu un sistem de referinta global rezulta din (6), prin anularea excitatiei
externe, adicd a vectorului fortelor exterioare [24]:

[M]{i} + [C)Hu} + [K]{u} = {0} ™

Analiza modalad ilustreazd comportarea ideald a structurii si presupune
vibratia doar la frecventele si modurile proprii, aceasta analiza pornind de la premiza
ca sistemul este fird amortizari. In realitate amortizarile existd, iar la o anumiti
excitatie sunt ,,antrenate” frecvente si moduri proprii de vibratii dintr-un spectru mai
larg, fiecare mod avand aportul sau la fenomenul general. Aceste diferente intre
teorie si realitate au dus la dezvoltarea etapei ulterioare a analizei modale folosind
metode de calcul dinamic prin ,,suprapunerea modurilor proprii” de vibratii [24].

Analiza armonica

Analiza armonica se realizeaza cu scopul determinarii raspunsului stationar
(independent de timp) al unei structuri mecanice aflatd in miscare de vibratie
intretinutd (fortatd). Incarcarile, descrise de forte, deplasiri, viteze sau acceleratii,
variaza sinusoidal in timp, cu amplitudine si frecventa cunoscute. Raspunsul, descris
prin tensiuni, deformatii, deplasari, viteze, acceleratii, este la randul lui sinusoidal.

Ca si analiza modala, este valabild numai pentru sisteme liniare, pentru care
matricele de rigiditate, amortizare si de masa sunt constante. Admite, deci, numai
contacte liniare.

Ecuatia de migcare, adaptata acestui tip de analiza este [24]:

(M]{a} + [C1{ + [K]{u} = {F(O)} ®)

Analiza la vibratii aleatoare

in timpul lansarii vehiculului spatial, atat acesta, cat si satelitul transportat,
va fi expus diverselor socuri aleatoare de naturd mecanica sau acustici. Incarcarile
mecanice aleatorii reprezintd excitatia primara pentru acceleratiile aparute in zona
contactelor dintre vehiculul de lansare si satelitul transportat. Vibratiile aleatorii sunt
provocate de citeva surse principale, cum ar fi: interactiunea dintre structura
vehiculului de lansare si zgomotul motoarelor, aprindere, combustie, etc. De
asemenea, turbuluentele create de ascensiunea vehiculului de lansare genereaza un
numar ridicat de sarcini i forte neprevazute [25].

Ecuatia lui Miles [25], exprimata in relatia (9), ajuta la calcularea valorii
efectiv adevarate a raspunsului la acceleratie, x {t):

s = [ FuQWa () ©
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.. . . < 1 o
unde X,,,,s este acceleratia de valoare efectiv adevaratd; Q = T reprezinta factorul de

amplificare; f, este frecventa naturald (Hz); W;;(f,,) defineste densitatea de putere
spectrala a acceleratiei aplicate la frecventa naturala, f,.

Raspunsul unei structuri la excitatie aleatoare este caracterizat cu ajutorul
unor marimi statistice, specifice distributiei normale de probabilitate. Ca si celelalte
analize dinamice prezentate, analiza la vibratii aleatoare este liniara, deci nu admite
neliniaritati de tip contact [25].

Spectrul de raspuns la soc

Detasarea satelitului sau a incarcaturii transportate de vehiculul de lansare
in etapa de separare, alaturi de celelalte etape de lansare, induce socuri de o durata
foarte scurtd in structura internd a satelitului sau a incarcaturii, in raport cu durata
asociata frecventei naturale a structurii dinamice a sistemului mecanic. Efectele de
raspuns la soc sunt, in general, reprezentate printr-un spectru de raspuns la soc (SRS).

SRS reprezintd 1n esentd un grafic care ilustreaza raspunsul a numeroase
sisteme cu un singur grad de libertate supuse unei excitatii [26]. Excitatia este in
general o acceleratie dependenta de timp [27].

Un SRS se genereaza prin calcularea raspunsului maxim al sistemului cu un
singur grad de libertate supus unei excitatii tranzitorii particulare [28]. Multe dintre
sistemele cu un singur grad de libertate reglate pe un anumit interval de frecventa
naturala sunt evaluate folosind aceasi dependenta de timp. O ratd de amortizare { =
0.05, Q = 10 este des utilizata [29]. SRS-ul final aratd ca un grafic in functic de
frecventa si domeniu. Acesta arata raspunsul intdlnit pentru un anumit sistem cu un
singur grad de libertate pentru tot timpul analizat. Astfel, SRS ofera un timp de
raspuns orientativ pentru un produs propriu-zis si partile sale componente supuse
unei perturbari transcendente induse intr-un mod natural [30].

Cerinte mecanice impuse structurilor pentru nanosateliti. Reglementari
CubeSat si QBS0

Structura nanosatelitului transportd si protejeazd nanosatelitul si
echipamentele acestuia att pe perioada de lansare cat si dupa injectarea pe orbita.
Structura fizica care sustine componentele interne si asigura rigiditatea ansamblului,
reprezintd structura primara, iar balamalele si subansamblele interne reprezinta
structura secundara [7]. Nu este necesar ca structura secundard sd functioneze pe
parcursul lansarii, dar aceasta trebuie sa ajungd completa pe orbita.

Standardul [5] clasifica nanosatelitii CubeSat cu ajutorul ,unitatilor”; o
unitate reprezinta un satelit in miniaturd, de forma unui cub cu latura de 10 cm. Astfel
un nanosatelit CubeSat poate fi de 1 unitate (1U), de doua unitati (2U) sau de trei
unitati (3U). Dupa cum s-a mentionat si in capitolul 1.3.1.3, un CubeSat de 1U nu
trebuie sd depdseascd greutatea de 1.33 kg.

Responsabilitatea de a asigura siguranta satelitului si de a proteja vehiculul
de lansare revine sistemului de lansare numit P-POD (Poly Picosatellite Deployer).
Materialele folosite la constructie trebuie sa asigure un nivel scazut de emanare de
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gaze, pentru a preveni contaminarea altor nanosateliti sau a rachetei in timpul
integrarii, testarii sau lansarii [31].

Proiectul QB50

Proiectul QB50 [32] a fost dezvoltat pentru a facilita accesul in spatiu pentru
misiuni de cercetare si explorare spatiala, 1a scald redusa. Misiunea QB50 isi propune
sd lanseze in spatiu o constelatie de 50 de nanosateliti de tip CubeSat 2U, proiectati
de catre echipe din universitati de pe tot globul. Fiecare CubeSat are o incarcatura
primara destinata s efectueze cercetari in spatiul vast neexplorat al termosferei
joase, la o altitudine situata intre 200-380 km.

Proiectul isi propune o lansare in trei etape a acestor nanosateliti folosind
vehicule de lansare necostisitoare. Tn trecut au existat cateva misiuni care au ajuns in
aceasta regiune a spatiului, arborand o orbita eliptica inaltd (200km perigeu, 3000km
apogeu) si avand scopul de a efectua experimente specifice cu masuratori in-situ intr-
un singur punct. Datorita orbitei, aceste misiuni au avut o constrangere importanta:
timpul scurt de implementare si desfasurare a misunii. Proiectul QB50 [32] 1si
propune sa depaseascd aceste limitari, asigurdnd masuratori in-situ Tn mai multe
puncte, pe o perioada de timp de cateva luni.

Cerinte si recomandari QB50

Proiectul QB50 impune tuturor nanosatelitilor anumite cerinte mecanice si
de testare pentru a face fatd la vibratii si socuri, pentru a demonstra integritatea
structurala. In continuare, Tabelul 5 este un rezumat al testelor mecanice solicitate.

Testele efectuate vor fi de calificare, acceptanta si protoflight. Calificarea
presupune teste pentru confirmarea verificarii modelului. Testele de acceptanta
permit obtinerea OK pentru lansarea finala.

Tabel 5. Rezumatul testelor mecanice solicitate [33]

Test efectuat Calificare | Acceptanti Protoflight Metoda de testare
Acceleratii cvasi- X — X Simulare AEF + test
statice si
gravitationale
Frecvente naturale /
Studiul de rezonanta
Vibratii sinusoidale
Vibratii aleatoare
Socuri

Simulare AEF + test

Simulare AEF + test
Simulare AEF + test
Test

X|X| X

XIX|X| X
XIX|X| X

Tn Tabel 5 sunt sintetizate etapele de testare pentru testele mecanice impuse
de proiectul QB50 sunt compuse in prima fazd din simuldrile prin metoda
elementului finit, apoi de teste propriu-zise odata ce designul nanosatelitului este
finalizat [33].
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Analiza cu element finit cu ajutorul sistemelor de calcul
Metoda elementului finit (MEF) reprezintd o tehnicd numerica folosita

pentru a gasi solutii aproximative ale problemelor valorice pentru ecuatii cu derivate
partiale. Se mai denumeste si analiza cu element finit (AEF). Concret o problema se
imparte mai mare in parti mai simple i mai mici. Ecuatiile simple care modeleaza
acest element finit sunt ulterior asamblate Tntr-un sistem de ecuatii mai mare, care
modeleaza intreaga problema. MEF foloseste apoi metode variationale [34] din
calculul ecuatiilor cu valori proprii pentru a aproxima o solutie prin minimizarea unei
functii de eroare asociata. Subdivizarea unui intreg domeniu in parti mai simple, are
cateva avantaje [35] dupa cum urmeaza:

o Reprezentarea corecta a geometriei complexe;

o Includerea materialelor care au proprietati diferite;

o Reprezentarea facila a solutiei globale;

o Captarea efectelor locale.

Concluzii

Dupa cum a fost pe larg prezentat pe parcursul capitolului 5, studiul
comportamentului structurii de tip nanosatelit se poate efectua aplicand analiza
vibratiilor mecanice. Astfel, au fost detaliate diferitele proceduri de analiza ce pot fi
aplicate.

Sistemele cu un singur grad de libertate permit calcularea deplasarii
absolute, in timp ce aplicarea sistemelor cu un singur grad de libertate neamortizate
ce considerd cd proprietatile elementelor componente nu se modifica in timp,
introduce frecventa radiana. Analiza vibratiilor mecanice aplicand solutiile pentru un
sistem cu un singur grad de libertate cdruia i se pot seta conditiile initiale permite
calcularea unei functii complementare care sa tind cont de conditiile de evolutie ale
sistemului.

in vederea determindrilor si testarilor in conditii reale de functionare a
structurii de nanosatelit realizate s-a studiat ecuatia generald de miscare pentru
modelarea dinamica a structurilor mecanice cu N grade de liberate. Aceasta ecuatie
se bazeaza pe metoda elementelor finite pentru analiza dinamicd a structurii
mecanice.

Pe parcursul capitolului 5 a fost prezentatd si analiza modala ce permite
determinarea frecventelor proprii de vibratie, aspect esential in caracterizarea
structurii nanosatelitului. Analiza la vibratii aleatoare, chiar daca nici ea nu admite
neliniaritati de tip contact, este mai apropiatd de o analizd care sd modeleze
comportamentul structurii mecanice in conditiile reale ale lansarii sale in spatiu,
oferind chiar posibilitatea de a determina timpul de viata al structurii nanosatelitului.

In modelarea completi a comportamentului sistemului mecanic al
nanosatelitului sunt foarte importante efectele de raspuns la soc ce se pot urmari cu
ajutorul spectrului de raspuns la soc (SRS). Un astfel de spectru de raspuns la soc
oferd posibilitatea de vizualizare grafica a raspunsului sistemului nostru mecanic
atunci cand este supus unor excitatii, precum o acceleratie dependentd de timp.

Analiza complexd a structurilor se poate realiza aplicind metoda
elementului finit. Aceastd analiza se poate realiza eficient prin aplicarea software-
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ului ANSYS ce contine module care controleaza diferite categorii de analize,
permitdnd generarea geometriei cu ajutorul modului DesignModeler.

1. 7. CAPITOLUL 6

REZULTATE ALE CERCETARILOR PRIVIND MODELAREA
COMPORTARII SI FUNCTIONARII LA SOCURI SI VIBRATII A
MODULELOR MECATRONICE DIN COMPONENTA UNUI
NANOSATELIT; INTERPRETAREA REZULTATELOR
CERCETARILOR TEORETICE SI EXPERIMENTALE;
PROPUNERI PENTRU CRESTEREA FIABILITATII iN
EXPLOATARE A ACESTORA

Studii si cercetari experimentale pentru incircarea statica

Comportamentul structurilor dezvoltate pentru nanosatelifi poate fi
determinat la nivel teoretic cu ajutorul programelor de analiza cu elemente finite,
precum Ansys sau LMS Virtual Lab, asa cum este aratat si in articolul “Design and
Analysis of an Innovative Modular Cubesat Structure for ITU-pSAT 117 [36].

Pentru a a cuantifica experimental diferentele dintre cele trei structuri
fabricate, din punct de vedere al comportarii statice, s-a folosit un stand de test
dezvoltat in jurul unui dinamometru Kistler 9257B.

A fost definit sistemul de referintd pentru efectuarea masuratorilor, si
descris standul de test, notatiile masuratorilor fiind explicate. Au fost testate cele trei
prototipuri experimentale si pentru fiecare au fost generate rezultatele obtinute la
aplicarea fortei statice. Au fost alese astfel 4 puncte de masurare, dintre care unul
redundant, pentru a putea confirma citirile celor trei comparatoare pentru cele trei
directii de deformare.
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Fig. 26. Variatia fortei de apasare [Fz], pe intervalele masurate, pentru structura prototip 1
(cl), pozitia 1 (verticala)

n Fig. 26 sunt desenate rezultatele obtinute in urma efecturii testului, prin
aplicarea unei sarcini asupra structurii plasata in plan vertical.

Tabel 6. Rezultatele testelor efectuate si valorile deformarilor rezultate

Cub | Pozitie JForta Citire ceas comparator | Citire suplimentara
Fz[N] JAx [um][Ay [um]]|Az [um] IDirectia Valoare]
cl 1 98,7 0 0 8lAXG OI
cl 1 157,11 0 0 33JAxG 0
cl 1 2197 20 0 69 AXG 20
cl 1 598,6 30 0 87|AxG 45|
cl 1] 856,8 35 0 106JAxG 70
cl 2] 2629 40 17 2JAxC 40
cl 2] 5217 90 38 10jAxC 90
cl 2 843 130 90 19JAxC 130
c2 2 205 23 6 -30J]AxC 23
c2 2] 4388 35 38 -42JAxC 35|
c2 2] 9954 80 139 -43|AxC 80
c3 1l 3367 0 0 0JAXG 5
c3 1] 1066,9 0 0 UAXG 9
c3 1 1313 2 0 1JAxG 12
c3 2 459 -5 0 0jAazB 0
c3 2] 1017,9 20 0 0jAazB 0
c3 2] 12121 75 4 0JAzB 0
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Tn urma testelor efectuate, s-au colectat mai multe date si s-au obtinut mai
multe rezultate. Tn Tabel 6 sunt prezentate deformdrile care au aparut in fiecare caz,
pentru fiecare punct si directie masuratd, conform cu desenele din figuri. Citirea
suplimentara, este denumita explicit, pentru a putea fi usor identificata pe schema si
desenul structurii.

Compararea rezultatelor cercetarilor experimentale statice obtinute

Pentru a evidentia foarte clar diferentele Intre masuratorile efectuate, cat si
pentru a usura interpretarea rezultatelor, am comparat datele obtinute sub forma
grafica. In acest mod diferentele dintre fortele aplicate sunt evidente, astfel incat
putem face mai usor aprecierile 1n privinta eficientei si rezultatului obtinut in urma
solutiei propuse.

Pozitionare orizontala - deformare Z
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Fig. 27. Testarea structurilor 1, 2 si 3 in pozitie orizontala, variatia deformarii pe axa Z

Un exemplu al comparatiei ce a fost facuta se poate observa in Fig. 27. Aici,
pentru deplasarea pe axa Z, am constatat cd deformarea pentru structura 2 este
negativa. Acest lucru se datoreazd faptului ca latura din structura c¢2 s-a deformat
nspre interiorul acesteia in momentul aplicarii fortei asupra ei.

Studii si cercetari teoretice cu element finit si analiza la acceleratii
gravitationale

Analiza structurii la acceleratii gravitationale, este o analiza cvasistatica, In
cadrul céreia se considera structura supusad unui cimp gravitational de 10.8g. Acest
tip de Incarcare nu trebuie sd introducd tensiuni peste limita admisibila a structurii.
De asemenea, deformatiile nu componentelor trebuie sa fie mici, asa incat electonica
interioard sd nu fie afectata.

Simularea la acceleratie gravitationald s-a efectuat pentru inceput folosind
modelul simplificat al structurii modulare a satelitului, folosind doar structura
metalica si incinta condensatorilor.
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Fig. 28. Discretizarea modelului, cu tetraedre de ordin superior (10 noduri) pentru analiza la
aceleratii gravitationale: stdnga — cutia POD, dreapta — structura satelitului si cutia
condensatorilor

Modelul a fost discretizat cu elemente finite de forma tetraedrica, cu functii
de forma de ordin superior (10 noduri per element). Discretizarea aferenta celor trei
componente ale ansamblului studiat este reprezentatd in Fig. 28. Modulul lui Young
si densitatea corespund aliajelor de Al, adica p =2770 kg/m3 si E =71 GPa.
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Fig. 29. Tensiuni von Mises in cazul incércarii cu acceleratii pe toate directiile
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Dupai efectuarea analizei in ANSYS (vezi Fig. 29), rezulta, in mod evident,
ca nu exista nici un risc structural privind efectul fortelor de inertie produse in timpul
lansarii. Deplasarile maxime sunt de ordinul a 2-3 pum, iar valorile maxime ale
tensiunilor echivalente von Mises nu depasesc 4 MPa.

Studii §i cercetiri teoretice cu element finit si analiza modala

Problema rezonantei in cazul unui CubeSat apare in timpul lansarii pe
orbita, cand satelitul este asamblat intr-0 cutie de tip P-POD, la randul ei fixatd in
vehiculul de lansare. Pentru ca rezonanta sd nu se manifeste in aceste conditii,
conform reglementdrilor CubeSat si QB50 mentionate in capitolul 5, frecventa
fundamentald generala (compusa) trebuie sa fie mai mare de 90 Hz.

[n urma analizei modale, se deduce ¢ structura este suficient de ri gida, incat
nu exista nici un risc de rezonanta. Prima frecventa proprie este de 1948.7 Hz si
corespunde unor vibratii locale ale peretilor cutiei P-POD.

Tabel 7. Frecventele corespunzatoare primelor 15 moduri de vibratii

Mod | Frecventa [Hz]
1 1948.7
2 1966
3 1999.1
4 2034.8
5 2108.7
6 2154.5
7 2292.3
8 2352.1
9 3176.7
10 3179.8
11 3284.3
12 3321.2
13 3336.8
14 3341.4
15 3403.1

Studii si cercetiri experimentale a analizei modale

Pentru a avea o confirmare a analizelor teoretice realizate prin intermediul
programelor de simulare, s-au efecutat o serie de masuratori experimentale utilizand
echipamentele puse la dispozitie de catre departamenul de Mecatronica si Mecanica
de Precizie din cadrul facultatii de Inginerie Mecanica si Mecatronica.

Am utilizat echipamentele de analiza Briiel & Kjer, folosind software-ul de
achizitie de date PULSE, si software-ul ME’scope, de la Vibrant Technology Inc.,
pentru efectuarea analizei modale asupra datelor capturate.

Pentru a defini structura si a efectua determindrile din punct de vedere
dinamic s-au ales 80 de puncte de masurare. Datoritd simetriei structurii masurate a
satelitului, a fost suficient un pas de 20 mm pentru a determina functia de raspuns in
frecventa (FRF) a structurii create.
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Fig. 30. Structura mecanica a nanosatelitului in timpul testarii in cadrul laboratorului de
Mecatronica al Facultatii de Inginerie Mecanica si Mecatronica
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Fig. 31. Modelul animat $i modurile de vibratie ce apar in structura satelitului, importate in

ME’scope

Importand datele achizitionate in software-ul ME’scope am putut analiza

comportamentul structurii experimentale. Am creat odata cu analiza frecventelor de
rezonantd §i a modurilor reziduale, si reprezentarea si animarea graficd a
deformarilor. In Fig. 31 am efectuat o capturd a modului de lucru cu acest program.

43



Cercetari privind realizarea unui sist. mecatronic modular destinat nanosatelii pt. orbite 200-2500km

Studii si cercetari cu element finit si analiza armonica
Pentru determinarea raspunsului in frecventd sub excitatie armonica, este

realizata o simulare cu element finit care emuleaza un test experimental sinusoidal.
Conditiile la limitd descrise in cadrul analizei modale ramén valabile. De asemenea,
discretizarea este pastratd. Excitatia armonicd este definitd prin acceleratii
sinusoidale impuse, pe rand, pe cele trei directii. Astfel, urmatoarele trei seturi de
analize armonice sunt prezentate:

e  excitatie armonica prin acceleratie impusa pe directia x;

e  excitatie armonica prin acceleratie impusa pe directia y;

e  excitatie armonica prin acceleratie impusa pe directia z.

[ - |
0000281 T ROIEAG Tooneon e oo
acerseen acunsesz a0 s

Fig. 32. Deplasari totale in cazul excitatiei armonice pe directia X
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Fig. 33. Curba de raspuns in frecventd, in cazul excitatiei pe directia X, corespunzatoare
amplitudinii aceleratiei in nodurile cu deplasari totale maxime
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Studii si cercetari cu element finit si analiza la vibratii aleatoare

In timpul lansarii satelitului pe orbita se produc vibratii aleatoare. Prin
urmare, o analiza dinamica mai realista trebuie sa tina cont si de acest aspect. In acest
subcapitol se prezintd rezultatele obtinute pe baza simularii cu elemente finite a
raspunsului structurii satelitului sub excitatie aleatoare. Spectrul de solicitare este
impus prin reglementarea QB50. Toate detaliile privind discretizarea si conditiile la
limitd sunt aceleasi din cadrul analizelor modald si armonica.

Conform specificatiilor CubeSat, sunt trei stadii ale procesului de evaluare
a structurii: qualification, acceptance si protoflight. Pentru prima si ultima,
specificatiile sunt identice. Stadiul de acceptanta este specificat cu o valoarea a
acceleratiei RMS mai redusd, de aceea am tratat in continuare numai rezultatele
simularilor corespunzatoare stadiului de calificare.

Fig. 34. Tensiuni von Mises in cazul excitatiei la vibratii aleatoare pe directia Z

Dupi cum s-a observat Tn urma figurilor rezultate vibratiile aleatoare nu
constitue un risc de cedare a structurii sau de avariere a componentelor interne
gazduite in interiorul structurii satelitului. Prima situatie este eliminata de valorile
foarte mici ale tenisunii von Mises, adicd maximum 2.7MPa in cazul excitatiei pe
directia Z. Cea de-a doua concluzie rezultd din valorile deplasarilor pe cele trei
directii. In niciunul dintre cazurile analizate acestea nu depasesc 2pm.

Studii si cercetiri cu element finit si analiza statica a placilor de circuit si a
panourilor exterioare

Pentru panourile exterioare au fost calculate deplasarile si deformarile
pentru un numar de panouri solare. Au fost selectate mai multe grosimi ale placilor,
pentru a putea evalua comparativ, utilizarea diverselor solutii de implementare finala.

Pentru o grosime a panoului solar superior de 1.5mm, cum este aratat in Fig.
35, s-a aplicat o fortd de inerfiala in centrul de greutate cu valoarea de 2.2N,
deformatia maxima obtinutd avand valoarea de 0.0347mm. Putem aprecia ca
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deformarea obtinuta intre cele doud versiuni de grosime ale panoului superior este
Tnjumatatita pentru panoul de 1.5mm.

Transiabonal dsplacement magritude. 1

Occurence 1

Fig. 35. Analiza statica — calculul sagetii si a deformatiei pentru panoul
superior, cu grosimea de 1.5mm si forta aplicatd de 2.2N

Studii si cercetari experimentale privind modelarea comportarii si functionarii
la socuri si vibratii a modulului mecatronic din structura nanosatelitilor

Au fost realizate urmatoarele analize statice §i dinamice pentru componente,
subansamble si modul complet pentru nanosatelitul considerat. S-au efectuat
analizele modale si la vibratie aleatoare, analiza raspunsului armonic si analiza
spectrului de raspuns pentru ansamblul format din diferite grosimi ale placilor de
circuit imprimat componente ale satelitului (cu grosimi de Imm si 1.5mm), si am
notat deformatiile, tensiunile sau alte rezultate maxime obtinute.
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1. 8. CAPITOLUL 7
CONCLUZII

Concluzii generale

1. Cercetéarile si determinarile experimentale au condus la crearea unui
Sistem Electric de Alimentare (SEA) folosind ca sursa primara de stocare a energiei
electrice, supercondensatori de tip EDLC sau Li-Ion in functie de necesitatile
sistemului mecatronic ce formeazi ansamblul nanosatelitului. in cadrul tezei
elaborate s-a aratat ¢ SEA bazat pe supercondensatori poate fi realizat dintr-un
numar variabil de supercondensatori. Astfel, pentru placa de test dezvoltatd s-au
folosit cate 4 supercondensatori montati pe cate o placad de circuit imprimat (PCB).
Din punct de vedere constructiv, doud astfel de placi asezate fatd in fatd pot
reprezenta capacul superior si inferior al unei incinte.

2. S-a demostrat experimental ca circuitele integrate specifice pentru SEA
se incalzesc rapid la solicitari, impunand astfel optimizarea incintei nanosatelitului
in conditiile in care aceasta trebuie proiectata atat pentru a servi ca si cadru de racie
pentru componentele SEA, cat si pentru posibilitatea de a mentine presiune constata
in interior, simultan cu o actiune de ranforsare pentru sasiul nanosatelitului.

3. In contextul in care functionarea supercondensatorilor in spatiul cosmic
reprezinta o noutate in cercetarea stiintifica, a fost necesara realizarea unui sistem
nou de protectie si ranforsare corespunzator pentru acestia, datd fiind greutatea
crescutd a SEA obtinut.

4. S-arealizat din material A17075 o structurd de nanosatelit de tip CubeSat
1U, cu dimensiunile de 113.5x100x100mm si cu masa de 1.33kg, folosind programul
de proiectare CAD Catia V5 si programul de fabricatie asistatd, CimatronE.
Utilizarea materialului AlI7075 a fost justificata prin caracteristicile sale.

5. A fost confirmata indeplinirea restrictiilor impuse de reglementarile
CubeSat si de proiectul QB50 de catre structura realizatd. S-au efectuat analize
statice la incércari cu valori mai mari de 10.8g pentru identificarea tensiunilor von
Mises asupra modelului CAD al structurii CubeSat 1U pentru a confirma indeplinirea
standardului QB50. Tensiunile echivalente von Mises obtinute nu depéasesc 4 MPa,
ceea ce este CU mult sub valoarea impusa.

6. Determinarile experimentale pentru analize de stres si deformare asupra
modelului CAD a structurii CubeSat 1U prin aplicarea de incarcari si puncte de fixare
ale structurii, dupa discretizarea elementelor finite de forma tetraedrica in noduri, si
folosind analiza elementului finit, au aratat ca structura poate suporta deformarile si
stresul specific lansarii. Astfel, deformarile inregistrate au fost inferioare rezistentei
la deformare a materialului A17075, si anume 276 MPa. Deformarea maxima este
foarte mica de doar 2-3pum si se manifesta in dreptul grinzilor de legatura, in dreptul
grosimii de 3mm. Putem deduce astfel ca structura va rezista cu succes la la incarcari
aplicate cu o valoare de pana la 10.8g.

7. Analizele de raspuns in frecventd si frecvente naturale efectuate asupra
structurii de nanosatelit de tip CubeSat 1U, cu dimensiunile de 113.5x100x100mm
si cu masa de 1.33 kg, prin aplicarea de incarcari i puncte de fixare pe structura au
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fost prelucrate dupa discretizarea elementelor finite de forma tetraedrica in noduri,
folosind analizd MEF. Astfel, s-a aratat ca structura propusa poate rezista atat la
vibratii in domeniul de frecventa 5-100 Hz la o amplitudine de 2.5g, cét si la vibratii
in domeniul de frecventd 100-125 Hz la o amplitudine de 1.25g.

8. S-au efectuat si analize ale structurii fira elemente auxiliare montate,
aratandu-se ca prima frecventa proprie este de 1948.7 Hz, iar aceasta corespunde
unor vibratii ale cutiei P-POD.

9. Testele stabilite pe modelul CAD si realizate experimental asupra
stucturii realizate confirma ca modelul fizic se incadreaza cu succes in restrictiile si
cerintele impuse de reglementarile QB50, deci acesta este pregétit pentru a face fata
activitatilor de lansare, asezare pe orbita si operare.

10. Variatia frecventelor naturale masurata in cele doua studii de rezonanta
effectuate asupra structurii de nanosatelit de tip CubeSat 1U, cu volumul de
113.5x100x100mm si cu masa de 1.33 kg, a fost mai mica de 5%, ceea ce corespunde
restrictiilor impuse.

Contributii originale

1. Utilizarea supercondensatorilor in dezvoltarea sursei de energie electrica

2. Circuit electric pentru controlul incarcarii/descarcarii supercondensatorilor

3. Structura din aluminiu monobloc

4. Analize teoretice §i cercetari experimentale asupra structurilor pentru
sateliti de tip CubeSat

5. Analiza detaliatd a satelitilor in general si a celor de tip CubeSat in
particular
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Perspective de dezvoltare Tn viitor a structurii mecatronice a nanosatelitului de
tip CubeSat

Dupa cum a fost aratat si demonstrat pe parcursul lucrarii, am dezvoltat
multiple module mecatronice ce formeaza ansamblul general al satelitului. Lucrarea
de fatd surprinde componenta principald a acestui ansamblu, si anume sistemul
electric de alimentare dezvoltat in jurul condensatorilor, i structura mecanica
fabricata pe baza restrictiilor impuse de acest nou sistem inovativ de alimentare.

Pentru viitor sunt de interest pentru studiu si dezvoltare sistemele
mecatronice de deschidere a panourilor solare extensibile, sistemul de deschidere al
antenelor, si sistemul mecatronic de montaj al intregului ansamblu. Structura
monobloc propusa si 1n jurul careia a fost dezvoltat acest concept, permite multiple
implementari ulterioare, versatilitatea acesteia fiind mult mai largd comparativ cu
alte structuri similare, ea putind sd acomodeze o gama larga de optiuni din punct de
vedere al expansiunii functionalitatii.

Asa cum a fost deja inceput studiul, si aratat in subcapitolul 2.7.2, sistemul
mecatronic de tip nanosatelit CubeSat poate fi dezvoltat catre directia implementérii
unui sistem de radiatoare, folosind ca si lichid pentru schimbul termic ferofluide,
cercetdrile publicate indreptand deja atentia in viitorul apropiat cétre aceasta idee.

Sistemul de prindere al componentelor interne reprezinta un alt aspect ce
poate fi studiat in amanunt, in directii multiple, alaturi de sistemul de atitudine si
control. Dezvoltarea unor panouri exterioare ingropate a creat un spatiu suplimentar
in spatele acestora, spatiul fiind usor de utilizat pentru dezvoltarea sistemelor ADCS.

Sistemul de articulatii creat suplimentar pentru simularile de analiza la soc
si vibratii a aratat ca acesta nu suferd deformatii peste limita acceptabild, nepunand
in pericol integritatea celulelor solare. Astfel, urmatorul pas in dezvoltarea
nanosatelitului CubeSat propus va fi de fabricare a acestui sistem mecatronic de
deschidere al panourilor rabatabile.

Totodat, trebuie luat in calcul ca restrangerea spatiului interior disponibil
limiteaza pe de altd parte utilizarea componentelor si subansamblelor deja dezvoltate
pentru alti sateliti. Astfel, o mare parte a componentelor electronice vor trebui
regandite si refabricate pentru noile dimensiuni de pléci interioare propuse, astfel
incat acestea sd poata fi integrat cu succes in noul nanosatelit CubeSat.

Sistemul de antene de tip dipol pentru benzile de 2 m si 70 cm va fi o
structura compacta, rigida, de mici dimensiuni care va putea fi implementata ca o
structura de sine statatoare si pe alte tipuri de sateliti. Antenele vor fi pliate prin rulare
pe un tambur inchis care se va deschide vertical si va elibera cei doi dipoli, eliberand
in acelasi timp si panourile solare rabatabile. Proiectul este in curs de realizare si va
constitui tema unei solicitari pentru brevet de inventie.
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