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1 Prezentare generala

Proiectul PROFET sgi-a propus sa dezvolte si sa implementeze o solutie mai buné, comparativ cu cele
existente deja, privind pozitionarea precisa a unui satelit pe orbita. Eficienta abordarii propuse in acest
proiect a fost generata de o solutie de pozitionare care a necesitat o frecventa redusa a interactiunii
dintre obiectul spatial si reteaua GNSS (Sistemul Global de Navigare cu Sateliti). In acest scop, au
fost necesare definirea tehnica a misiunii impreuna cu achizitia datelor reale de la satelit. Pentru un
astfel de obiectiv, exista solutii curente disponibile de pozitionare precisa. Totusi, desi aceste abordari
sunt relativ eficiente din punct de vedere computational, ele sunt puternic dependente de arhitectura
solutiei, cu o probabilitate inerenta de a obtine erori destul de mari de estimare.

Acest proiect si-a propus folosirea ecuatiilor analitice, derivate din principiile fundamentale ale
mecanicii clasice, pentru a obtine un model clasic in reprezentare pe stare sau cu exprimare diferentiala,
mai usor de folosit In cadrul unor algoritmi numerici eficienti, mult mai atractivi de integrat in tehnici
clasice si chiar avansate de estimare a pozitiei. Incheierea cu succes a proiectirii algoritmilor de
estimare a fost urmata de definirea cerintelor tehnice pentru echipamentul hardware si proiectarea
modulului electronic, continuata de implementarea software a procedurilor de estimare gi la nivel

firmware.

Primul obiectiv al primei etape a fost recenzia literaturii de specialitate (Activitatea 1.1), s-au
stabilit specificatiile de proiectare (Activitatea 1.2) si s-a propus maniera de formatare a datelor

(Activitatea 1.3).

Ulterior, s-a determinat modelul analitic prin ecuatii de dinamicd (Activitatea

1.4) si s-a formalizat procedura de confirmare a corectitudinii acestuia si prin identificare sistemica
(Activitatea 1.5). Primul obiectiv al celei de-a doua etape a fost validarea modelului de satelit (A-
2.1). Apoi, s-a ficut studiul algoritmilor de estimare (A-2.2), s-a particularizat adaptarea acestora
pentru aplicatii aerospatiale (A-2.3) si s-a realizat programarea acestora in limbaje avansate (A-2.4).
Ulterior, s-au definit specificatiile hardware (A-2.5), s-a proiectat circuitul electronic (A-2.6) si s-a
realizat integrarea hardware/software a sistemului (A-2.7). Primul obiectiv al celei de-a treia etape a
fost simularea HIL (A-3.1). Apoi, s-a facut testarea TVAC (A-3.2), continuand cu definirea platformei
de interfatare (A-3.3). Cercetarea la proiect a culminat cu elaborarea raportului final (A-3.4).
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1.1 Propagatorul de stare 1 PREZENTARE GENERALA

1.1 Propagatorul de stare

Un propagator de stare este un model matematic sau algoritm utilizat pentru estimarea starilor vii-
toare ale unui corp pe orbita; acesta are la baza legi de migcare si forte (perturbatii) gravitationale ce
actioneaza asupra corpului aflat pe orbita. Propagatorul are nevoie de o stare initiala pe baza careia
prin integrare numerica a legilor de miscare si a perturbatiilor gravitationale obtine o stare viitoare.
Propagatoarele de stare sunt unelte esentiale pentru determinarea orbitei unui satelit; sunt utilizate
pentru generarea traiectoriei satelitilor, dar si pentru calculul parametrilor orbitali. Precizia propaga-
toarelor de stare este strans legata de complexitatea acestora; un propagator ce tine cont de cat mai
multe perturbatii ce afecteaza un corp pe orbita va produce o estimare mai buna, dar timpul necesar
etapei de calcul va creste.

1.1.1 Perturbatiile active asupra unui satelit pe orbita

In continuare vom prezenta principalele tipuri de perturbatii ce actioneazi asupra corpurilor de pe
orbita Pamantului; astfel vom pune fundamentele teoretice pentru propagatorul de stare urmand ca
mai apoi sa prezentam rezultatele obtinute prin propagarea starii.

Geopotentialul Plecand de la presupunerea ca Paméntul are toatd masa concentrata in centru,
putem scrie ¥ = —r%r. Totusi pentru un model mai realist, reprezentarea folosind gradientul potenti-
alului gravitational este mai indicata, astfel avem r = VU. Potentialul gravitational al Pamantului:

Uv=23% fpn,m(sm 6)(Cpym 0S(mA) + Sy sin(mA)) (1)

n=0m=0

Perturbatii datorate altor corpuri ceresti Potrivit legii atractiei gravitationale a lui Newton
si considerand ca Pamantul se afla In miscare, acceleratia gravitationald indusa satelitului de catre

corpurile ceregsti este:
. s—r s
P=GM <|S_r,3 - s3> (2)

Perturbatia cauzata de radiatia solara Un corp aflat pe orbita expus la radiatia solara este
influentat de o forta produsa de catre fotonii absorbiti sau reflectati. Contrar cu perturbatiile de
natura gravitationala prezentate anterior, perturbatia introdusa de catre radiatia solara depinde de
masa si de suprafata satelitului; astfel definim perturbatia datorata radiatiei solare astfel:

Aqq LAU?
i = —ypy—rad 2U cos 6 [(1 — €) ep + 2¢ cos O] (3)

Perturbatia cauzata de presiunea exercitatd de atmosferda Cea mai importanta perturbatie
atmosferica ce afecteaza satelitii cu orbita joasa o reprezentata frecarea, ce are o directie opusa vitezei
de deplasare a satelitului. aceste perturbatii sunt printre cele mai grele de modelat datorita lipsei
caracterizarii fizice a atmosferei, in special a desitatii acesteia, a interactiunii dintre gazele neutre si a
particulelor incarcate din atmosfera cu satelitul. Putem scrie aceasta perturbatie astfel:

. 1., A
I = —§CD%pvfev (4)

1.1.2 Analizd de erori in raport cu perturbatiile

In acestd sectiune vom analiza influenta perturbatiilor asupra timpilor de rulare, dar si a erorilor medii
patratice. Pentru realizarea analizei vom adauga secvential perturbatii; vom Incepe cu perturbatiile
cauzate de geopotentialul terestru pentru care vom considera un ordin n = m = 21. La aceasta
perturbatie vom adauga pe rand perturbatiile cauzate de atractia gravitationala a Soarelui, a Lunii,
a frecarii atmosferice gi a radiatiei solare. Graficul aferent acestei etape de simulare se regaseste n
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1.2 Filtrul Kalman pentru estimarea traiectoriei 1 PREZENTARE GENERALA

Fig. 1 si reprezinta rezultatele obtinute pentru propagarea a aproximativ doud orbite ale GRACE-FO
in jurul Pamantului in diferite perioade ale anului 2021.

25

Geopotential ISoare Luna FFrecare Radiatia Solara
I ]

20 —

|
&
TIMP RULARE [sec]

Tip rulare

Figura 1: Radicalul erorii medii patratice vs. timpul mediu de rulare pentru diferite configuratii de
perturbatii pentru orbite de-a lungul unui an

Observam in Fig. 1 ca timpii de rulare pentru diferitele scenarii de propagare a orbitei satelitului
GRACE-FO au aceeasi tendinti, fapt ce ne demonstreazi consistenta simularilor efectuate. In ceea
ce priveste radicalul erorii medii patratice, observam ca in mare masura tendinta este de scadere
odata cu cresterea numarului de perturbatii. Pe baza acestor date putem valida afirmatia anterioara
conform careia cel mai bun compromis intre radicalul erorii medii patratice si viteza de propagare este
reprezentat de setul de perturbatii compus din: geopotentialul Pamantului, atractia gravitationala a
Soarelui gi a Lunii.

1.2 Filtrul Kalman pentru estimarea traiectoriei

Principalele metode utilizate in estimarea traiectoriei sunt urmatoarele:
1. Filtrul Kalman Liniar;
2. Filtrul Kalman Extins (Extended Kalman Filter - EKF);
3. Filtrul Kalman Unscented (UKF);

4. Filtrul Kalman Derivative-Free (DKF).

1.2.1 Filtrul Kalman Extins

Filtrul Kalman Extins a fost ales datorita capacitatii sale de a estima sistemele neliniare precum
dinamica satelitului. Disponibilitatea masuratorilor la un pas de timp suficient de mic ne-a permis
estimarea starii in mod recursiv prin liniarizarea modelul sistemului in mod continuu in jurul starii
estimate. Acest lucru imbunatateste stabilitatea numerica a filtrului.

In contrast, un LKF nu ar putea aproxima corect dinamica neliniara a, miscarii satelitului pe orbita.
Mai mult, efortul de calcul si, implicit, Incarcarea procesorului sunt mai mici in cazul EKF decét
pentru UKF. Alte elemente de care am tinut cont in alegerea filtrului sunt urmatoarele:

1. pasul de esantionare al simularii - astfel incat sa putem avea un model cu erori mici si un filtru
EKF cu estiméri suficiente, fara a Incarca prea mult memoria;
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1.2 Filtrul Kalman pentru estimarea traiectoriei 1 PREZENTARE GENERALA

2. rata de achizitie a datelor de la senzori - astfel Incat sa fie sincronizata cu rata la care EFK ofera
solutiile de estimare;

3. gradul de neliniaritate al sistemului - astfel incat sa permita corectia estimarii in timp util;
4. acuratetea si precizia dorite;
5. efortul de calcul al algoritmului - incarcarea procesorului;

6. spatiul disponibil pentru stocarea datelor.

Aplicarea EKF in estimarea traiectoriei Ne propunem sa estimam traiectoria unui satelit,
reprezentata de starea x(k), bazdndu-ne pe dinamica sistemului si pe disponibilitatea unor masuratori
anterioare y(k). Aplicarea unui filtru Kalman implica un proces iterativ care consta in doua etape:
predictie (propagare) si actualizare (corectie).

Conform tehnicilor studiate, in cazul unui sistem discret, algoritmul filtrului Kalman poate fi scris
incepand de la dinamica sistemului afectata de perturbatii

x(k+1)=¢(x(k)) + L(k)u(k) + w(k), (5a)
z(k) = y(z(k)) + v(k), (5b)

unde w(k) si v(k) sunt zgomotele specifice proceselor, ¢ - functia care da dinamica sistemului, 7 -
functia care proceseaza masuratorile corespunzatoare starii.

Se considera faptul ca zgomotele de proces, w(k) si v(k) sunt albe, necorelate, au media zero si au
matricile de covarianta cunoscute (Q(k) si R(k)).

Masuratori disponibile Masuratori disponibile

Zm ={z(1),..., z(k—1)} Zm ={z(1),...,: z(k)}

Estimarea starii Estimarea starii

(k) =2 (k) (k) = &(k)

Eroarea de estimare y(k) disponibil Eroarea de estimare | estimare
_ ———

e (k) e(k)

Covarianta erorii Covarianta erorii

P(k)” P(k)

Eroarea medie patratica Eroarea medie patratica

Ele” (k)(e” (k)] = tr(P~ (k) Ele(k)(e(k))"] = tr(P(k))
a phiori a posferiori

estimare

Figura 2: Diagrama EKF

Trebuie mentionat faptul ca, deoarece EKF necesita liniarizarea modelului la fiecare pas de timp,
acest lucru implica necesitatea calculului Jacobianului. Astfel, este necesar ca ¢ si v sa fie suficient
de netede incat sa permita scrierea lor sub forma de serii Taylor. Urmarind procedura de liniarizare,
scriem vectorul de m functii de tranzitie a starii, ¢, si vectorul de p functii de observatie,y, utilizand
dezvoltarea in serii Taylor si aplicand Jacobianul functiilor ¢(z) si y(z)

V(@(k) = (& (k) + Sy (&(k)[x(k) — 2(R)] + ... (6b)

In final, obtinem vectorul de stare x, cu matricea de tranzitie a starii ¢ si matricea de observatie «y

w(k) = [ri(k),rj(k), ri(k), vi(k), v (), vk (K)], (7a)
¢(k) = [vi(k), v;(k), vr(k), ai(k), a; (k), ar(k)], (7b)
V(k) = [ri(k), rj (k) ri(k), vi(k), v (K), vk (K)]. (7c)
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1.2 Filtrul Kalman pentru estimarea traiectoriei 1 PREZENTARE GENERALA

Pentru o estimare cit mai corecta a orbitei, matricea de tranzitie a starii ia in considerare toate
fortele care actioneaza asupra satelitului. Astfel, elementele luate in considerare in dezvoltarea matri-
cii de tranzitie a starii sunt: forta de atractie dintre Pamant si satelit ¢ pamant—satetit, geopotentialul
Ggeopotential, acceleratii gravitationale datorate altor corpuri ceresti (in principal, Luna ¢ryunq), presiu-
nea exercitata de radiatia solara (Solar radiation Pressure - SRP ¢srp) si efectul de incetinire dat de
frecarea cu atmosfera ¢utmos fera-

§Z5(."L’) = ¢Pamant—satelit(x) + ¢geopotential ($) + ¢Luna(x) + ¢SRP ($) + Cbatmosfera(x)- (8)

1.2.2 Procedeul iterativ de estimare Kalman

Initializarea filtrului Un element extrem de important in estimarea starii este initializarea filtrului
deoarece, in functie de conditiile initiale, este posibil sa nu avem masuratori disponibile. Pentru
estimarea initiald a stirii nainte de a achizitiona méasuratori utilizim notatia #(0)". Pentru a calcula
primele valori ale starii (2] ), pornim de la conditiile initiale si aplicam (5) astfel

#(1)” = ¢(0)&(0)" + L(0)u(0). 9)
Procesul iterativ al EKF Versiunea liniarizata a sistemului se scrie ca

w(k+1) = ¢(&(k)) + Jo(&(k))[x(k) — &(k)] + w(k), (10a)
2(k) = (27 (k) + Jy (&7 (k))[z(k) — 27 (k)] 4 v(k). (10b)
De la momentul de timp (k—1)" pana la momentul de timp k£~ nu avem méasuratori disponibile, iar,

din acest motiv, estimam starea pe baza informatiilor de dinamica de sistem reprezentate de matricea
de tranzitie a starii ¢(k). Astfel, pentru etapa de predictie scriem

K(k) = P~ (k)J, (&~ (k)5 (&~ (k) P~ (k)J] (& (k) + R(K)] 7, (11a)
B = & (k) + K(k)[=(k) - y(@~ (k)] (11b)
P(k) = P~ (k) — K(k)J, (&~ (k) P~ (k). (11c)

Pasul urmator consta in actualizarea valorii lui P, covarianta erorii de estimare a starii. Astfel, lui

~

P(0)*, covarianta estimarii initiale a lui 2(0), 1i putem atribui valoarea 0, in cazul In care cunoastem
exact starea initiala, sau oo - I, in cazul in care nu avem nicio informatie legata de starea initiala.
Pentru etapa de actualizare scriem

P~ (k+1) = J,(2(k) P(k)J4 (2(k)) + Q(K), (12a)
i (k+1) = ¢(a(k)) + Lk)u(k). (12b)

1.2.3 Rezultatele estimarii de traiectorie

Rezultatele estimarii pentru pozitie Rezultatele estimarii pentru pozitie sunt reprezentate pen-
tru fiecare axa in Fig. 3.

Rezultatele estimarii pentru viteza Rezultatele estimarii pentru viteza sunt reprezentate pentru
fiecare axa in Fig. 4.
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Figura 3: Rezultatele estimarii pentru pozitie
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Figura 4: Rezultatele estimarii pentru viteza

1.2.4 Analiza de robustete cu tuburi de traiectorii
Consideram cazul concret al dinamicii orbitale a satelitului
,’,',
_ r + dsol + hsol
1713 Nldsotll3  [1hsalll3

(13)

k™ i ta |

113

unde p este constanta gravitationala iar a, = a,(t) este perturbatia ce afecteaza vectorul de acceleratie.

Termeni aditionali ce pot fi adaugati sunt, spre exemplu, cei ce corespund interactiunii satelit — Soare

(dso1) sau Pamant — satelit (hgoy). Prin adaugarea acestora se reduce nivelul perturbatiei conform
dsol hsol

Hdsolug Hhsong
in ce mai precis iar termeni ne-adaugati sunt considerati ca surse de eroare si contribuie la descrierea
multimii admisibile. Aplicand CORA, se pot construi aproximari interioare si exterioare (“inner”
si “outer”) ale regiunii ce acopera traiectoriile posibile ale sistemului. Mai precis, putem construi
multimea “forward reachable” definita pe intervalul [¢;, ] astfel

relatiei a}, = ap — . Aceasta constructie progresiva conduce la un model din ce

R(Xo, W, [ti, ty]) = U {z([ts, t]; xo,w(-)) € R" : w(r) € W, VT € [t;, 1], x(t;) € X}, (14)

te(tity]

unde notatia x([t;, t]; xo, w(-)) Inseamna “traiectoria ce respectd dinamica (13), porneste din starea
initiald x(¢;) si este afectata de perturbatia admisibila w(t)”. Trebuie mentionat ca functia folosita
(REACH, a librariei CORA) aproximeaza dinamica neliniara (13) prin utilizarea primilor termeni ai
seriei Taylor. Aceasta conduce rapid la formulari complexe ce cresc substantial durata timpului de
calcul. Fig. 5 ilustreaza comportamentul dorit: i) regiunea (14) este calculata si afisata (gri deschis)
iar ii) traiectoriile (negru) se regasesc in interiorul acesteia la toate momentele de timp. Trebuie
remarcate si aspectele negative ale acestei abordari:

m pentru un orizont de predictie de 40 secunde (cel ilustrat in figura), timpul de calcul este relativ
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1.2 Filtrul Kalman pentru estimarea traiectoriei 1 PREZENTARE GENERALA

mare: 5.04 secunde, ceea ce conduce la concluzia ca nu putem implementa un astfel de mecanism
la nivel de satelit (cel putin, nu fara simplificari majore);

m functionand in bucla deschisa, eroarea creste in mod exponential; iterand pe un orizont lung va
conduce in consecinta la valori ce sunt corecte dar extrem de conservative.

6 6 6
3.5 210 562 210 562 210

-3.3 -5.66 -5.66

-1.84 -1.82 -1.8 -1.78 -1.76 -1.74 -1.72 -1.7 -3.5 -3.45 -3.4 -3.35 -3.3 -3.25 -1.84 -1.82 -1.8 -1.78 -1.76 -1.74 -1.72 -1.7
X, x10° X, x10° X, x10°

(a) proiectie z —y (b) proiectie y — z (c) proiectie x — z

Figura 5: Ilustratie multime admisibila pentru intervalul [0, 40]

Pentru a ilustra mai clar mecanismul, in Fig 6 sunt evidentiate primele 5 componente (alterndnd
culorile albastru si rosu) ale (14), proiectand pe subspatiul z — y.

6
3465 10

-3.475

-3.485

-3.49

-3.4¢

95 !
-1.838 -1.836 -1.834 -1.832 -1.83 -1.828 -1.826 -1.824 -1.822 -1.82

6

x10

Figura 6: Detaliu din constructia multimii admisibile (proiectie pe sub-spatiul z — y)

Dincolo de problemele de implementare tehnica, dificultatea evidenta este cresterea dimensiunii
tubului ce margineste traiectoriile sistemului. Aceasta evolutie este naturala si provine din integrarea in
bucla deschisa a perturbatiei exogene a,. Solutia este implementarea unui mecanism de corectie pentru
a reseta valoarea estimarii la valoarea masurata. Prin urmare propunem urmatoarea implementare:

1. alegem un orizont de integrare in bucla deschisa de lungime rezonabila (spre exemplu 7 =
ty —t; = 50 secunde); evident lungimea acestui interval poate fi schimbata sau chiar poate sa fie
variabila In timp daca observam portiuni ale traiectoriei unde erorile se acumuleaza mai rapid;

2. la terminarea unui interval de integrare, masuram pozitia satelitului si resetam estimatia in mod
corespunzator (in cazul nostru, folosind datele misiunii Grace); o alternativa este pur si simplu
folosirea centrului regiunii ce borneaza estimatia la finalul intervalului de integrare;

3. repetam procedura pentru pasul urmator, pana la terminarea orizontului de simulare.

Rezultatul este ilustrat in Fig. 7c pentru proiectia in planul x — y.

Fig. 7Ta detaliaza primele 4 iteratii pentru a putea observa evolutia tubului ce acopera traiectoriile
posibile. Fig. 7b ilustreaza norma zonotopului obtinut la capatul fiecarui interval de integrare. Acesta
functioneaza ca o masura a erorii de integrare asociate unui interval. Observam ca, desi intervalele
sunt de lungime egala, eroarea poate varia in timp. Parametrii folositi si valorile obtinute au fost:
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x10° x10° x10°

-1.9 -1.8 A7 16 15 1.4 -1.3 -1.2 ER 0 50 100 150 4 3 2 B 0 1 2 3 4
X, %10° X, x10°

(a) detaliu integrare repetatd (b) normé& tub la capatul intervalului de (c) integrare repetatd
integrare

Figura 7: Ilustratie multime admisibila cu integrare repetata si corectie, proiectie In planul x —y

model ‘ timp calcul ‘ interval integrare ‘ timp total ‘ norma eroare tub (val. maxima)
eq. (13) | 1032.32 | 50 | 7200 | 6914708.98

Merita remarcat ca procedura de integrare depinde de update-ul starii curente (i.e., masurarea po-
zitiei si vitezei satelitului). Putem alege momentul la care solicitim o noud masuratoare (si implicit
lungimea intervalului de integrare) ca un balans intre costul unei noi masuratori (putere consumata
de satelit pentru trimiterea si receptionarea unui mesaj) versus eroarea de aproximare ce creste expo-
nential cu lungimea pasului de integrare. Aceasta analiza poate fi efectuata:

offline analiza se efectueaza offline pe baza datelor deja existente (e.g., ruldri anterioare din care
putem extrage eroarea de integrare);

adaptiv alegem o anumita valoare a erorii (i.e., diametrul tubului (14) depaseste o valoare prescrisa,
v. Fig. 7b) pentru care sa solicitim o noua masuratoare pentru corectia estimatiei.

2 Argumentare TRL

Proiectul a inceput de la un nivel de maturitate tehnologica 2, fiind fundamentat pe principii si
modele teoretice bine stabilite, ca, de exemplu, propagarea pozitiei satelitului bazata pe legile miscarii
si conform cu modelele de perturbatie gravitationala, plus filtrare Kalman. In derularea proiectului
s-au luat aceste elemente aplicate pentru rezolvarea unei probleme specifice, anume Imbunatatirea
estimarii pozitiei satelitului, considerand datele furnizate de receptorul GNSS de frecventa joasa.

Pentru avansarea spre nivelul TRL 3 si demonstrarea fezabilitatii conceptului, s-au identificat ce-
rintele la nivel de consortiu, bazate si pe o recenzie extinsa a starii curente in cercetarea din domeniu.
Un model al satelitului a permis investigarea mai multor tipuri de algoritmi de estimare pentru aplicatii
aerospatiale si evaluarea performantelor acestora la nivel de simulare rulata pe computer. Rezultatele
obtinute prin aplicarea acestora au reprezentat etalonul pentru verificarea conceptului pe un sistem
dezvoltat special pentru sateliti de mici dimensiune (subsistemul PROFET). Circuitul imprimat PRO-
FET, a fost dezvoltat ca un sistem integrat de calcul integrabil la nivelul satelitilor CubeSat, care
sa poata sa fie interfatat direct cu un receptor GNSS si magistrala de date a satelitului. In ultima
etapa a proiectului, s-au desfasurat activitatile care au condus cercetarea inspre nivelul TRL 4, anume
prin prototiparea mai multor modele de circuit imprimat, integrarea codurilor dezvoltate, verificarile
functionale ale acestora in conditii de laborator si in sistem HIL (Hardware In the Loop). Mai mult,
proiectul pregateste continuarea cercetarii si dezvoltarea ulterioara pentru avansarea nivelului TRL
prin desfasurarea cu succes a activitatii de testare a subsistemului PROFET (cablajul imprimat final)
la conditii de temperatura si presiune specifice orbitei terestre joase (intre —20° C si +-70° C la presiuni
mai mici de 10-6 hPa), astfel confirméand fezabilitatea tehnologica si reducénd riscul de indeplinire in
proiecte ulterioare.
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3 Atingere rezultate

Din punct de vedere tehnologic, subsistemul PROFET valideaza obiectivele asumate si avanseaza
conceptul propus pana la nivelul unui hardware demonstrativ cu software integrat. Au fost validate
o serie de obiective specifice, identificate de RISE (partenerul industrial) ca necesare evolutiei spre
comercializare, respectiv:

- Dezvoltarea unui hardware care sa permita rularea de cod computational complex cu un nivel
mediu de putere. Se demonstreaza un nivel de eficienta computationala care sa permita integra-
rea si pe sateliti CubeSat.

- Dezvoltarea unui software care sa permita estimarea cu precizie a pozitiei satelitului in timp
real. Sistemul se bazeaza pe date GNSS de pozitionare si implementeaza algoritmi inovativi de
augmentare a pozitiei.

- Implementarea de referinta a componentei software pe hardware-ul dezvoltat.

- Demonstrarea functionalitatii la nivel de subsistem In conditiile de orbita.

3.1 Proiectarea si testarea modulului electronic

In etapele initiale ale proiectului, s-a proiectat si realizat o placa de circuit, urmand ca aceasta sa fie
programata cu software-ul dezvoltat, care includea algoritmi transpusi in cod sursa C/C++. Obiecti-
vul principal al fazei finale a fost integrarea placii de circuit cu software-ul si validarea functionalitatii
lor integrate, incepand cu teste in conditii standard de laborator si continuand cu verificari in mediu
de vid.

Testarea functionala a placii de circuit a fost efectuata utilizand hardware-ul creat specific pentru
acest proiect. Procesul de testare a implicat executarea continua a algoritmului de predictie a orbitei
satelitului, incepand de fiecare data de la acelasi vector de stare initial pentru a detecta posibile erori
numerice cauzate de fluctuatiile de temperatura. A fost evaluat si impactul conditiilor de temperatura
si presiune asupra timpului de calcul. Interfatarea cu receptorul GNSS a fost simulata prin utilizarea
unui fisier de date, astfel incat vectorul de stare sa fie initializat corespunzator, ca si cum datele ar fi fost
preluate direct de la receptor. Inregistrarea traiectoriei calculate de sistemul PROFET intr-un fisier
text a inclus toate datele colectate pe durata testarii, confirmand succesul integrarii si functionalitatii
sistemului.

Figura 8: Versiunea finala a subsistemului PRO- ) ) i
FET Figura 9: Incinta de vid
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4 Impact rezultate

Partenerul industrial, RISE, considera rezultatele indeplinite in cadrul proiectului PROFET ca fiind
foarte importante atat in demonstrarea fezabilitatii conceptului propus, cat si in avansarea tehnologi-
ilor comercializabile.

Subsistemul PROFET a fost dezvoltat sa fie versatil, respectiv:

- atat ca produs care sa functioneze de sine statator pentru estimarea pozitiei satelitului pe baza
datelor furnizate de catre computerul de bord;

- precum si ca produs interfatabil direct cu senzorii satelitului ale caror date sa le utilizeze in
furnizarea unei estimari consolidate direct catre computerul de bord.

Ambele cazuri au fost acoperite prin interfetele multiple expuse pentru conectare. Astfel, pentru
cazul 2, PROFET include optiunea de montare a unui senzor GNSS, bazat pe produsul OrbFIX si
dezvoltat de RISE in doua contracte cu Agentia Spatiala Europeana.

In cadrul proiectului PROFET, s-a demonstrat pentru prima datd implementarea algoritmilor bazati
pe mesajele Galileo HAS la nivel de subsistem integrabil pe sateliti CubeSat.

Proiectul PROFET are astfel impact direct prin extinderea functionalitatii si a performantelor unui
produs dezvoltat pentru pozitionare precisa pe orbita. Extinde astfel si domeniul de aplicare a OrbFIX
catre misiuni si sateliti cu cerinte de pozitionare mult mai precise, specifice scenariilor de rendez-vous,
andocare si zbor coordonat.

Rezultatele atinse de catre RISE prin proiect vor fi utilizate in etapele de validare si calificare pentru
spatiu a receptorului OrbFIX, precum si pentru misiunea de demonstrare a acestuia in orbita. De
asemenea, RISE lucreaza la implementari similare bazate pe algoritmi ce utilizeaza mesajele Galileo
HAS pentru produse comerciale dedicate aplicatiilor terestre care necesita pozitionare precisa.

Consideram astfel ca impactul proiectului PROFET este semnificativ atat la nivel comercial direct,
dar si la nivel de maturizare a tehnologiei si deschidere de noi directii de cercetare aplicata.

4.1 Validarea functionala si impactul operational

Testarea in TVAC a validat ca procesorul modulului electronic PROFET este capabil sa opereze
eficient in conditiile extreme din spatiu, asigurand functionarea adecvata a intregului sistem pe orbita.
Aceasta validare demonstreaza ca echipamentul electronic dezvoltat poate suporta variatiile mari de
temperatura si vidul caracteristic mediului din spatiul cosmic, fiind un indicator clar al fiabilitatii
tehnologiei implementate.

In plus, capacitatea de a prezice precis traiectoria satelitului folosind algoritmi avansati de calcul
ofera un beneficiu major in gestionarea resurselor energetice. Reducerea dependentei de receptorul
GNSS, mai ales in perioadele de eclipsa, atunci cand energia este mai limitata, contribuie la econo-
misirea semnificativa a bugetului de putere. Utilizarea eficienta a resurselor energetice prin minimi-
zarea, activitatii receptorului GNSS pe orbita permite o gestionare mai eficienta si prelungirea duratei
de viata a satelitului, oferind astfel o valoare adaugata intregului proiect cu adevarat substantiala.
Aceasta strategie asigura nu numai o autonomie crescuta a satelitului, dar si o reducere a costurilor
operationale pe termen lung.
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6 Listare livrabile

Nr.crt. || Livrabile/indicatori Nr. Livrabile/indicatori || Nr.
planificati realizati
1 raport tehnic privind recenzia literaturii de specialitate || D-1.1 || DA 1
2 raport tehnic privind specificatiile de proiectare D-1.2 || DA 1
3 raport tehnic privind modelarea satelitului D-2.1 || DA 1
4 model obtinut post-validare D-2.2 || DA 1
5 raport tehnic privind estimarea D-3.1 || DA 1
6 biblioteca de algoritmi de estimare D-3.2 || DA 1
7 raport tehnic privind modulul electronic D-4.1 || DA 1
8 placa hardware obtinuta D-4.2 || DA 1
9 raport tehnic privind simularile HIL D-5.1 || DA 1
10 raport tehnic privind testele experimentale D-5.2 || DA 1
11 diseminarea rezultatelor in mediul academic D-6.1 || DA 10
12 realizare site proiect — http://profet.upb.ro + D-6.2 || DA 1
actualizarea rezultatelor pe pagina de internet
13 raport tehnic final D-6.3 || DA 1

Factorul de impact cumulat prin insumarea punctajelor aduse de cele 5 articole de revista (din
totalul de 10 publicatii, din care alte 3 lucrari de conferinte internationale de top si 2 capitole de carte
intr-o colectie la o editura internationald de prim rang) este de 23.6.

7 Nota finala

Proiectul PROFET si-a propus sa dezvolte si sa implementeze o solutie mai buna privind pozitionarea
precisa a unui satelit pe orbita. Eficienta abordarii propuse in acest proiect a fost generata de o solutie
de pozitionare care a necesitat o frecventa redusa a interactiunii dintre obiectul spatial si reteaua
GNSS. In acest scop, au fost necesare definirea tehnicd a misiunii impreuns cu achizitia datelor reale
de la satelit.

Acest proiect gi-a propus folosirea ecuatiilor analitice pentru a obtine un model cu exprimare dife-
rentiala, mai usor de folosit in cadrul unor algoritmi numerici eficienti si mult mai atractivi de integrat
in tehnici avansate de estimare a pozitiei. Incheierea cu succes a proiectirii algoritmilor de estimare
a fost urmata de definirea cerintelor tehnice pentru echipamentul hardware si proiectarea modulului
electronic, continuata de implementarea software a procedurilor de estimare si la nivel firmware.

Imaginile reprezentative cu echilibrul din influenta perturbatiilor, schema generala a estimatorului
de stare Kalman extins, a modulului electronic proiectat si conectat, plus rezultatele obtinute in
urma testarii acestuia In camera de vid pot fi descarcate de pe situl proiectului din sectiunea Gallery,
respectiv: http://profet.upb.ro/gallery/.

De asemenea, arhiva continand programele dezvoltate pentru intreaga aplicatie poate fi descarcata
din sectiunea Software, respectiv: http://profet.upb.ro/software/.

Director de proiect:
conf.dr.ing. Bogdan D. Ciubotaru
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