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Abstract: Acest articol reprezinta justificarea alegerii rotilor volante ca instrumentul principal de
control a atitudinii. Este prezentat substratul teoretic a functionalitatii rotilor volante cit §i
structura lor fizica. Rotile volante fiind unele din cele mai precise instrumente de control a
atitudinii prezinta o alegere perfecta pentru misiunele care necesita fotografierea sau alte operafii
de precizie inalta. A fost elaborat modelul Simulink al sistemului de control a atitudinii care arata
timpul relativ mic de echilibrare si precizia inalta a rotilor volante.
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1. Introducere

In proiectarea nanosatelitilor, una din cele mai importante etape este alegerea componentelor
sistemului de determinare si control a atitudinii (SDCA). Aceasta se face in baza citorva criterii,
printre care: misiunea satelitului, forma geometrica a lui, cerintele de consum al puterii si altele. In
cazul nanosatelitilor, mai ales a celor proiectate in cadrul proiectelor CubeSat, existd componente
care sunt utilizate mai des, cum sunt: giroscopul triaxial, magnetometru triaxial, magnetorquer,
roata de reactie si altele. Astfel, procesul de definire a nomenclaturii SDCA in cele mai multe cazuri
se reduce la justificarea utilizarii anumitor componente in cadrul misiunii in cauza. Articolul
prezintd justificarea utilizarii rotilor de reactie in cadrul proiectului ,,Satelitul Republicii Moldova”
si careva aspecte ale simuldrii functionarii SDCA.

2. Considerente de simulare

Rotatia satelitului este atinsa prin actiunea momentului fortei obtinut in urma rotatiei rotilor de
reactie. Momentul fortei cu care actioneaza roata de reactie asupra satelitului se calculeaza dupa
urmatoarea formula:

diL dedy
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unde r este bratul momentului, F e forta aplicata la acest brat, L este momentul cinetic, I, este
momentul de inertie a rotii pe axa sa de rotatie si o, este viteza sa unghiulara.

Pentru a induce satelitului viteza ungiulard s pe 0 anumita axa trebuie sa aplicam un moment
al fortei 15, descris de formula:

dedg

T = 'rs Ey (2)

unde Is este momentul de inertie a satelitului pe axa dorita.

Daca axa pe care se roteste roata coincide cu axa pe care trebuie sa se roteasca satelitul, putem
egala momentele de forta T Si 15 pentru a obtine dependenta vitezei unghiulare a satelitului de viteza
ungiulard a rotii de reactie:
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E necesar de mentionat faptul ca roata volanta nu influenteaza momentul cinetic a satelitului, ci
doar 1l compenseaza cu vectorul momentului cinetic propriu, orientat in directia opusa. Deci, roata
trebuie sa efectuieze o rotatie continud pentru a mentine echilibrul satelitului si satelitul va reveni la
vitezele unghiulare initiale atunci cind rotile de reactie se vor opri. Pentru a obtine viteza unghiulara
curentd a satelitului, vitezele unghiulare induse satelitului de roatd se sumeaza cu vitezele
unghiulare initiale ale satelitului.

Pentru simularea propriu-zisa am utilizat mediu Simulink, in care, pentru a simula variatia
atitudinii unui satelit prin intermediul a trei roti volante, am proiectat schema reprezentata in figura
1. Schema data obtine ca parametri de intrare vitezele unghiurile pe care trebuie sa le posede
satelitul. Aceste unghiuri sunt transmise la subsistemul de adaptare a valorii vitezelor unghiulare
reprezentat in figura 2. Subsistemul dat calculeaza impulsul care este necesar de aplicat motorului
pentru a ajunge la vitezele unghiulare dorite. Analizind rezultatele actiunii motorului asupra
satelitului obtinem vitezele unghiulare curente, care mai apoi sunt transformate in pozitia curentd a
satelitului.
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Figura 1. Prototip al unui SDCA primitiv
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Figura 2. Subsistemul de adaptare a vitezei unghiulare curente
la o valoare solicitata a vitezei unghiulare

3. Reti de reactie

Rotile de reactie (numite in unele surse roti volante) sunt roti montate axial, a caror frecventa de
rotatie poate fi ajustatd cu ajutorul unui motor electric. Principiul lor de functionare constd In
schimb de moment de rotatie cu satelitul prin variatia vitezei de rotatie a rotii, farda a afecta
momentul de rotatie al sistemului 1n intregime.

Avantajul principal al utilizarii rotilor de reactie pentru ajustarea atitudinii unui sistem e precizia
oferita de roata de reactie. Precizia rotilor volante constituie circa 0.01°, ceea ce ofera o pozitionare
cu mult mai precisa comparativ cu altele instrumente de control a atiudinii, ca thrustere si
megnetorquers, precizia carora este respectiv ~0.1° S i ~1°.[3]

Un alt avantaj semnificativ al rotilor de reactie este rezistenta sa la influente externe si
posibilitatea proiectarii unui sistem eficient de adaptare la zgomot. Acest avantaj e contrariat de
catre posibilitatea saturatiei rotii de reactie, s1 anume atingerea unei viteze prea Inalte, care nu poate
s balanseze sistemul. Intr-un astfel de caz, incepe un proces de anulare a momentului de rotatie a
sistemului, timp in care roata volantd se opreste sau se roteste in directie inversa, iar controlul
asupra sistemului il preia unul din celelalte componente.

4. Rezultatele experimentale si concluzii

Modelul a fost simulat cu urmatoarele unghiuri de rotatie: pe axa X - o constanta, pe axa Y 0
constanta cu zgomot artificial indus la pozitia curenta, si pe axa Z - o step functie. Rezultatele
simularii sunt prezentate in figura 3. In urma simularii, am putea conclude ca sistemul ar trebui sa
poata sa detecteze zgomot de diferita natura si sa-l anuleze prin activarea componentelor respective
(de exemplu, la zgomot mic, s-ar putea activa doar magnetorquer-urile, care consuma mai putina
energie, dar au o eroare mai mare; la o abatere brusca si considerabild, s-ar putea activa rotile de
reactie, care ar pozitiona satelitul cu mult mai repede in pozitia necesard). E evident ca sistemul de
operare, care monitorizeaza activitatea SDCA si starile componentelor sale trebuie sa poata sa faca
decizii In dependenta de multi parametril, cum ar fi: pozitia curenta a satelitului, etapa de misiune la
care se afla in momentul de fata satelitul, consumul de energie pe care il are fiecare componenta,
ordinea in care ar putea fi activate componentele s.a.m.d.)
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Figura 3. Datele de intrare si de iesire a modelului

In acest context apare necesitatea de a simula sistemul de operare a satelitului in mod bottom-
up: Intii pe cele mai mici componente (de ex., roatd de reactie, senzor solar, etc.), apoi la nivel de
module si sisteme (SDCA, sistem de management al puterii, etc.) si combinindu-le intr-un strat
superior abstractizat, in cadrul caruia se iau decizii de misiune si scop al aflarii satelitului in spatiu.
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