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RESUMO

O Projeto de Pesquisa iniciado em julho de 2009, da continuidade ao
Projeto de Iniciagdo Cientifica (I.C.) de 2008/2009, referente a Interface
Lancador/Cubesat para o Projeto do NANOSATC-BR. O principal objetivo do
Projeto é focado no desenvolvimento de uma logistica de testes para o projeto
do satélite Nanosatélite Cientifico Académico Brasileiro — NANOSATC-BR e
analisar a interface padrao entre satélite/lancador (Picosatellite Orbital Deployer
— P.O.D), atualmente utilizada juntamente com testes de aceitacdao e
qualificacéo, requeridos pelo provavel lancador do satélite. A estruturacdo do
Projeto de Pesquisa foi subdivida em quatro partes: a primeira trata das
caracteristicas gerais de testes feitos para aceitacédo e qualificacdo de satélites
em geral; a segunda parte descreve testes feitos especificamente em nano-
satélites do tipo CubeSat e testes aplicados ao dummie Test-P.O.D, que simula
o real P.O.D, que faz a interface entre o nano-satélite e o veiculo lancador; a
terceira e quarta parte apresentam 0s principais resultados do projeto de
pesquisa, que sao respectivamente andlise e definicho de testes e
documentacédo aplicados ao NANOSATC-BR e desenvolvimento de logistica de
testes para o projeto. No Projeto de I. C. anterior 2008/2009, chegou-se a
conclusao de que o provavel lancador do projeto NANOSATC-BR podera ser o
Indiano Pollar Satellite Launch Vehicle (PSLV) da Agéncia Espacial Indiana
(ISRO). Portanto, todas as definicbes de testes e documentagOes foram
baseadas no foguete/lancador PSLV, tomando como base os testes exigidos
pelo manual de usuério do PSLV, testes especificados no documento Cubesat
Design Specification (CDS) e testes feitos em outros CubeSats. Os testes finais
serdo executados no Laboratorio de Integracdo e Testes — LIT do Instituto
Nacional de Pesquisas Espaciais — INPE, em Sao José dos Campos, SP,
assim, os alunos de I. C. & T. vinculados ao Projeto NANOSATC-BR poderéo
fazer o acompanhamento dos procedimentos dos respectivos testes que serdo
realizados por profissionais da area. Desta forma, além de contribuir com a
evolucdo do Projeto, ocorre o desenvolvimento do aluno na grande area
engenharia aeroespacial, mais especificamente em conceitos de logistica e

testes de satélites miniaturizados.
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CAPITULO 1

TESTES DE SATELITES EM GERAL

1.1 INTRODUCAO

Este relatorio é composto por atividades de pesquisa relacionadas a
miniaturizacdo de satélites, especialmente aos testes de nanosatélites, com
identificagcdo de conceitos e tipos de testes utilizados em nanosatélites
universitarios internacionais, e também possiveis conceitos de equipamentos,
que podem ser aplicados nos testes em nosso satélite CubeSat NANOSATC-
BR.

O desenvolvimento do trabalho foi realizado com extensa revisao
bibliografica referente a testes em satélites, dando énfase aos testes exigidos
para Cubesats, investigando seus respectivos itens exigidos pelo lancador
Indiano PSLV, o qual foi sugerido como uma boa opcdo de lancamento no
relatério do Projeto de Pesquisa Interface Lancador/CubeSat para o Projeto
NANOSATC-BR de 2008-2009. Para tal estudo foi realizado um levantamento
de informacdes de testes sobre a famosa classe dos CubeSats - os quais sé&o
cubos com 10 cm de aresta e massa em torno de 1 Kg - e alguns satélites
universitarios internacionais, como o SwissCube desenvolvido por estudantes
da Universidade “Ecole Polytechnique Fédérale de Lausanne”, na Suica.

Nos itens subseqientes sdo relatados conceitos sobre testes em
satélites, definicbes e especificacoes de tipos de testes e programa de
aceitacdo de satélites em geral, que sdo de suma importancia para o0

desenvolvimento do relatério.
1.2 DESENVOLVIMENTO DE UM SATELITE

O ciclo de vida do projeto de um satélite € um termo comumente
empregado no gerenciamento dos sistemas. Dessa forma, inicialmente s&o

identificadas todas as tarefas que deverdo ser executadas, seguindo uma
13
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ordem cronoldgica, de uma forma que minimize prazos e otimize 0S custos
envolvidos. Uma vez identificadas, estas tarefas sdo agrupadas em fases, ou
etapas. Em seguida, ao término de cada etapa sdo estabelecidos critérios para
gerenciamento e verificagcdo das metas atingidas . A partir da analise destes
critérios as decisfes sdo tomadas para a continuidade do projeto, ou para a
necessidade de revisédo e retorno de uma fase anterior. Dentro deste contexto,
cada fases do projeto é constituida por varias tarefas, as quais, por sua vez,
podem representar subfases para conjuntos de tarefas mais especificas. Ou
seja, a partir de uma visdo macro, as fases subdividem-se em tarefas, as quais
poderdo representar subfases, que por sua vez poderdo agregar subtarefas, e
assim sucessivamente, até se chegar as tarefas de execucéo direta.

O Diagrama 1 apresenta uma visao macro do ciclo de vida do projeto de

um satélite.

Desenvolvimento e
fabricagdo de unidades
da misséo e subsistemas insergdo em orbita

~ 7 N

Elaboragéo das Montagem, Integracéo [Operagéo em érbita]
especificagtes e Testes
propostas, negociagoes
e contratos

Inicio do Programa:
definigdo e objetivos

Langcamento e

Diagrama 1 : Visdo macro do ciclo de vida do Projeto de um satélite.

Fonte: http://www.lit.inpe.br/

1.3 VIDA UTIL DE UM SATELITE

A hostilidade da condicdo ambiental em que um satélite € submetido em
sua vida util € extremamente rigorosa. As primeiras condicbes adversas
ocorrem ainda durante o lancamento, periodo no qual o satélite esta sujeito a
niveis de aceleracdo que podem chegar a até 20 vezes o valor da aceleragéo
proveniente da gravidade na superficie da Terra (Diagrama 2). Além disso, as
separacdes fisicas dos diversos estagios do veiculo lancador provocam

choques mecanicos, os quais induzem vibracdes instantaneas na estrutura do
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satélite que podem chegar a até 6000 vezes o valor da aceleracdo da

gravidade “g".

[Mwel de Vibracéo = 20g ]

[ Langamento

[Mwel de Choque = 5000 a 6000 gj

Diagrama 2 : Nivel de Aceleracao sofrido pelo satélite durante o langcamento.

Fonte: http://www.lit.inpe.br/

Durante a operagdo em Orbita, o satélite esta exposto a um ambiente de
VAacuo e sujeito a variacdes extremas de temperatura (Diagrama 3), que podem
variar entre =100 T e +180 T ao longo de sua 6rbita. Apesar de condic¢des tao
adversas e devido aos altos custos envolvidos, espera-se que um satélite
funcione por varios anos seguidos, o0 que representa um prodigioso
empreendimento de engenharia. A estrutura deve ser capaz de resistir aos
esforcos dinamicos, os sistemas de controle de temperatura precisam manter
cada um dos subsistemas dentro de faixas estreitas de temperatura para seus
adequados funcionamentos, e o sistema como um todo deve funcionar

harmoniosamente de forma a cumprir sua missao ao longo dos anos.

[Temperatura °oC = -60 a +40 (orbita haixa]]

[Satélite em Orbita

 vacuo < 10E-9 mbar |

Diagrama 3 : Condicdes climaticas em ambiente espacial.

Fonte: http://www.lit.inpe.br/
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1.4 TESTES EM SATELITES

Um produto de alta qualidade deve fazer aquilo que ele foi projetado para
desempenhar. Para que isto ocorra, sao feitos os testes. Em satélites, esse
procedimento é essencial, pois apdés o langamento dificilmente se tera acesso
ao satélite caso algum defeito ou mau funcionamento ocorra. Quando tanto
esforco tem se dedicado a uma nave espacial, projetada para ser operacional
durante certo tempo, e quando as esperancas e expectativas de seus usuérios
sdo tdo grandes (como neste projeto), tudo deve ser feito para assegurar a

confiabilidade da espaconave e 0 sucesso da missao.

As atividades de montagem, integracdo e testes de um satélite artificial a
ser colocado em Orbita da Terra correspondem a conjuntos de procedimentos e
a execucdo de uma sequéncia de eventos logicamente inter-relacionados, cujo
propésito é obter um alto grau de confiangca no funcionamento do satélite,
guando este estiver em Orbita, ou seja, garantia de que todos os parametros de
projeto e de desempenho especificados serdo alcancados. Neste sentido,
todas as condi¢cbes ambientais, nas quais o satélite fica sujeito, desde seu
lancamento até sua operacdo em Orbita, sdo simuladas em laboratorio.
Condicoes simuladas compreendem as vibragcdes mecanicas e acusticas, que
ocorrem durante seu lancamento; as condigbes de vacuo e temperaturas
adversas, que ocorrem durante sua operacdo em Orbita e a susceptibilidade as

radiacOes eletromagnéticas, que ocorrem no espaco ao redor de sua Orbita.

A sigla AIT (Assembly, Integration and Tests), internacionalmente
consagrada, sera aqui utilizada no lugar de montagem, integracéo e testes. Em
AIT, o termo montagem esta relacionado as opera¢cdes mecanicas executadas
para posicionar, fixar e interligar fisicamente cada uma das unidades
pertencentes ao satélite.

O termo integracdo compreende a interligacdo e verificagcdo funcional
entre as unidades, que formam um subsistema, e entre os subsistemas, que
compdem o sistema satélite, obtendo assim, um conjunto harmonioso que

cumpra os requisitos de projeto.
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O termo teste esta relacionado a toda a sequiéncia de ensaios realizados
com o intuito de verificar se 0s requisitos de projeto sdo satisfeitos e se o
satélite sobrevivera tanto aos esfor¢cos do langamento, quanto a operacao em
oOrbita, durante o tempo estimado de vida do satélite.

Nos dultimos anos, uma nova metodologia tem sido aplicada no
desenvolvimento dos satélites: o plano de AIV , Assembly, Integration and
Verification. O plano AIV (Diagrama 4) é o plano mestre para o processo da
Verificagcdo do projeto e deve demonstrar como 0s requisitos definidos serao
verificados através de uma implementacao coerente. Este plano pode incluir o
planejamento das atividades de AIT ou este documento pode ser apresentado
separadamente. Para os niveis inferiores da arvore do produto, o plano AlV
pode coincidir com o plano de testes.

O plano AlV deve conter, normalmente, 0s seguintes itens:

* O processo global da Verificagéo ;

A filosofia de modelos;

* A matriz de hardware;

 As estratégias da Verificagdo para cada categoria de requisito;

» O planejamento dos testes, das revisdes de projeto, das analises e das
inspecoes;

* O planejamento das atividades de montagem, integracéo e testes;

» A descrigcao de tarefas da Verificagao e seu planejamento;

* As instalacdes de testes escolhidas;

» As ferramentas da Verificacdo escolhidas;

A metodologia de controle da atividade Verificacao ;
* A documentacgédo a ser gerada;
» Aorganizacdo para o desenvolvimento da atividade Verificagao .
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Diagrama 4: Sequéncia de procedimentos de Integragéo de satélites.

Fonte: http://www.lit.inpe.br/

1.4.1 Testes Ambientais

Estes testes sujeitam a peca de teste a ambientes simulados da missao
para verificacdo de requisitos como resisténcia, forca e tempo de vida. Efetiva
para com mecanismos, componentes nao mecanicos de operacao,
componentes de pequenas estruturas e para teste da espaconave totalmente
integrada.

O objetivo dos testes ambientais € expor, ndo somente o satélite, bem
como todos o0s seus subsistemas e unidades, as mesmas condi¢cdes
ambientais que |hes serdo exigidas desde o instante do seu lancamento até o
término de sua vida util em orbita. Os ensaios sdo encadeados de forma a
otimizar a execucdo das operacdes (Diagrama 5), a minimizar 0S riscos
impostos ao satélite, a aumentar garantia de que o satélite foi montado e
integrado corretamente, e a certificar que todo o satélite esta funcionando tal
como especificado. O diagrama de fluxo abaixo apresenta uma sequéncia
padrdo de ensaios ambientais aplicados a satélites:
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Propriedades de
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@ Transporte
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.-'/Carnpanha de
\_ Langamento
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Diagrama 5 : Testes Ambientais
Fonte: http://www.lit.inpe.br/

Testes de EMI/EMC: O teste de Interferéncia Eletromagnética - EMI
(Eletromagnetic Interference) tem por objetivo verificar o adequado
funcionamento do satélite e seus subsistemas, quando expostos ao perfil
de ondas eletromagnéticas que encontrardo uma vez em operacao. O
teste de Compatibilidade Eletromagnética - EMC (Eletromagnetic
Compatibility) tem por objetivo verificar se 0s subsistemas operam
adequadamente, quando expostos aos campos eletromagnéticos criados
por eles préprios. Eventuais situacdes em que um subsistema interfira no
funcionamento do outro sdo detectadas através deste ensaio.

Medidas Magnéticas: O objetivo desta etapa de teste é o de medir o
campo magnético intrinseco gerado pelo satélite e seus subsistemas.
Quando no satélite existem subsistemas destinados a medicdo de campo

magnético - magnetdbmetro - , a determinacdo do campo magnético
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intrinseco do satélite se configura como fundamental para se determinar a
calibragdo do magnetdmetro e a compensacao a ser aplicada a suas
medidas.

Propiedades de Massa: Considerado o satélite como um todo, sao
determinados sua massa e seus momentos de inércia. Além disso, ele é

dinamicamente balanceado.

Testes de Vibragdo: O satélite € exposto aos esforcos dinamicos
presentes durante o langcamento. O objetivo dos ensaios de vibracéo é o
de verificar se a estrutura do satélite e seus subsistemas suportam
adequadamente a etapa de lancamento. Além disso, os resultados do
modelo estrutural usados no projeto do satélite e seus subsistemas séo
confrontados com o comportamento real apresentado pela estrutura,
propiciando eventuais ajustes. Os Testes de Vibracdo compreendem uma
elaborada sequéncia de ensaios senoidais e aleatérios de niveis
progressivamente crescentes que, aléem de verificar a resisténcia da
estrutura, possibilitam a determinacdo das frequéncias naturais de

vibracdo do sistema acoplado ao satélite-subsistemas.

Testes de Separacdo: Nessa etapa o satélite € exposto aos esforcos
mecanicos préprios dos instantes de separacdo entre os moédulos do
veiculo langcador. Neste momento ocorre um cendrio caracterizado por um
choque mecanico, retratando-se niveis altissimos de aceleracdo, em
intervalos de tempo extremamente reduzidos. O objetivo do teste de
separacédo é o de verificar se o satélite e seus subsistemas suportam tais

esforgcos mecanicos.

Alinhamento: O propdésito do alinhamento € o de verificar e eventualmente
ajustar o posicionamento relativo entre os diversos componentes do
satélite, de tal forma a obedecer limites de toleréncia especificados no
projeto.
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Testes Funcionais e de Desempenho: O teste de desempenho SPT
(System Performance Test) tem por objetivo avaliar o desempenho do
satélite em seus diversos modos de operacdo. Compreende a
caracterizagdo de parametros de desempenho do satélite e subsistemas;

verificacdo dos sensores 6pticos, aquecedores, termistores e painel solar.

Testes de Balanco Térmico: Nesta etapa, o satélite é exposto num
ambiente de vacuo as irradiacdes térmicas que encontrara durante sua
Orbita. Este ensaio permite refinar o modelo matematico térmico do
satélite e verificar o funcionamento do sistema de controle térmico em
manter cada unidade do satélite dentro da faixa de temperatura propria de

funcionamento.

Testes de Ciclagem Térmica: Nessa etapa, 0 satélite € exposto num
ambiente de vacuo aos sucessivos extremos de temperatura que ele deve
suportar durante sua operacdo em Orbita. O objetivo do teste € o de
verificar a resisténcia das unidades a sucessivas variagdes de

temperatura.

Alinhamento e Teste de Painel Solar: O propésito do alinhamento é o de
verificar e eventualmente ajustar o posicionamento relativo entre os
diversos componentes do satélite, de tal forma a obedecer limites de
tolerancia especificados no projeto. O objetivo do ensaio dos painéis
solares é o de verificar o adequado funcionamento dos painéis solares na

geracao da poténcia necessaria a operacao do satélite.

Propriedades de Massa: Considerado o satélite como um todo, sdo
novamente determinados sua massa e seus momentos de inércia. Além
disso, ele passa por novo processo de balanceamento dinamico.

Armazenamento e Transporte: Apos o satélite ter passado com sucesso
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pela AIT , ele é colocado num contéiner apropriado e transportado para a

base de langamento, onde tem inicio a campanha de langamento.

1.4.2 Equipamentos Utilizados

A seguir, serd feita uma breve descricdo dos equipamentos utilizados para
a realizacdo da maioria dos testes de satélites relatados anteriormente. O
conhecimento de tais maquinas é essencial para o bom andamento do projeto
de pesquisa, pois indubitavelmente este maquinario serd utlizado para
realizacdo dos testes do Cubesat NANOSATC-BR, no Laboratorio de
Integracao e Testes do Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais, em Sao José

dos Campos — SP.

Camara Anecoica;:

Uma camara anecobica (Figura 1) geralmente consiste de uma sala com
blindagem RF, que sao parcial ou totalmente revestidas com material
absorvente de radiofrequéncias. Sao utilizadas para realizar diversos tipos de
testes e medicbes. Camaras anecoicas de ensaio sao utilizados pela industria
para verificar as emissoes de radiacao e operar testes de imunidade radiada de
equipamentos elétricos / eletrbnicos para diversas especificacbes

internacionais.
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Figura 1: Camara Anecoica.

Fonte: http://www.cttc.es/en/projects/testbeds/project/achamber.jsp

Shaker

Para a realizacdo dos ensaios de vibracéo, o equipamento (Figura 2), na
maioria dos casos, ndo é testado em funcionamento. A situacdo de
funcionamento podera ocorrer dependendo do tipo de ensaio de vibracao
realizado. Basicamente a montagem consiste em montar o equipamento em
uma mesa vibratoria que o “excitara”. A fixacdo, dependendo do tipo de ensaio
e produto, podera ser realizada diretamente através de barras laterais ou de
forma indireta, onde o fabricante fornece um dispositivo de fixagédo sobre o qual
a amostra € posicionada e este é fixado através de parafusos a mesa

vibratoria.
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Figura 2 : Shaker
Fonte: http://www.protos-eci.es/ABOUTPROTOS.htm

Céamara de Termo-Vacuo

A camara de termo-vacuo (Figura 3) é uma camara de vacuo em que o
ambiente térmico radiativo € controlado. Normalmente o ambiente térmico é
obtido pela passagem de liquidos ou fluidos através de capas térmicas para
temperaturas frias ou através da aplicacdo de lampadas térmicas para altas
temperaturas. Camaras de termo-vacuo sdo freqlentemente usadas para

testar naves espaciais ou partes delas em um ambiente que simula o espaco.

Figura 3: Camara de Termo-Vacuo.
Fonte: LIT/INPE
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Balancas

As balancas (figura 4) sdo usadas para definicbes de propriedades de
massa como por exemplo: centro de gravidade, centro de massa, momentos de

inércia e balanceamento dinamico.

(2 A -
Figura 4: Propriedades de massa do satélite SCD1.
Fonte: LIT/INPE

o

Sala Limpa (Clean Room)

Sala limpa, ou tenda limpa (figura 5), mais conhecida como "Clean
rooms", € um ambiente geralmente utilizado para testes ou manufatura de
produtos onde a contaminacdo por particulas presentes no ar precisa ser
controlada.

Neste ambiente, & possivel quantificar e mensurar o tamanho das
particulas em suspensdo. Existem trés objetivos principais na utilizacdo de
condicionamento de ar para salas limpas: manter a temperatura estavel,
controlar o nivel de umidade e garantir a qualidade do ar com filtros.
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Figura 5: Tenda Limpa.
Fonte: LIT/INPE
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CAPITULO 2

TESTES EM CUBESATS E DISPOSITIVO P.O.D

2.1 INTRODUCAO

A missao primaria do Programa Cubesat é disponibilizar o acesso ao
espaco para cargas de pequeno porte, para que desta forma estudantes
tenham contato direto com uma misséo espacial real, gerando conhecimento e
desenvolvimento na area aeroespacial. Desenvolvedores de CubeSats devem
desempenhar um papel ativo em questao de seguranca e sucesso das missdes
com CubeSats através de boas préaticas de engenharia, testes, e verificagdo
dos sistemas. A falha em um nanosatélite, no dispositivo P.O.D (Picosatellite
Orbital Deployer), ou falha de hardware da interface podem danificar o veiculo
lancador ou a carga primaria, colocando o Programa CubeSat inteiro em risco.
Como dever dos grupos de CubeSats, todos os participantes tém a obrigacéo
de garantir a seguranca das operacdes de todos os sistemas e sub-sistemas, e
atender os requisitos minimos de design e testes especificados no documento
fornecido pela California Polytechnic State University (Calpoly), CubeSat
Design Specification (CDS). Porém, os requisitos deste documento podem ser
substituidos por requisitos do fornecedor do lancamento.Devido a estas
especificacoes e grande necessidade de estudos na area de testes para o
Projeto NANOSATC-BR, este capitulo mostra uma abordagem geral sobre o
assunto, mais especificamente a testes aplicados a CubeSats e ao dispositivo
P.O.D (Picosatellite Orbital Deployer), que faz a interface entre o nanosatélite e
o veiculo lancador. Para isto, tomou-se como base testes especificados no
documento Cubesat Design Specification, e pesquisa bibliografica sobre testes
aplicados em outros Cubesats e nanosatélites.

2.2 TESTES EM CUBESATS

Os ensaios e testes em CubeSats séo realizados tanto para atender os
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requisitos do prestador de lancamento, necessarios para garantir a seguranca
dos outros satélites alojados no mesmo compartimento, langcador e dispositivo
POD quanto para assegurar a boa funcionalidade do nanosatélite em operagéo
no ambiente espacial. Portanto, pode-se considerar dois grandes grupos de
testes: funcionais e ambientais. Estes ultimos, tém o plano de teste fornecido
pelo lancador e fornecedor do dispositivo POD para simular ambiente de
lancamento do satélite, e testes que simulam o ambiente espacial geralmente
sdo acompanhados pela empresa agenciadora de lancamento. Planos de teste
que ndo sao gerados pelo prestador de lancamento ou responsaveis pela
interface POD néo séo considerados oficiais. No caso de o veiculo langador ser
desconhecido, a norma regulamentadora da NASA “GSFC-STD-7000" podera
ser utilizada para derivar requisitos de teste. GSFC-STD-7000 é uma referéncia
muito Uutil na definicdo de testes ambientais, porém o0s niveis de ensaio
definidos nesta norma ndo garantem englobar ou satisfazer os diferentes
ambientes de teste de qualquer veiculo lancador. Os dispositivos de interface,
POD, devem ser testados de forma semelhante para garantir a seguranca e
manutencao da integracdo com o CubeSats, sendo chamado este tipo de teste
de TEST-POD.

Os testes funcionais sdo definidos pelo grupo participante do Projeto
CubeSat, pois a boa funcionalidade do satélite em orbita depende diretamente
desta etapa, devendo ser muito bem discutida e analisada entre os
participantes.A seguir serdo descritos os testes aplicados a nanosatélites da
classe CubeSat.

2.2.1 “Bakeout” Termo -Vacuo

O teste “Bakeout” em uma camara de vacuo térmica deve ser executada
em cada CubeSat antes da entrega para a agenciadora de langcamento. ISso ird
evitar qualquer contaminacdo dos CubeSats vizinhos dentro do dispositivo
POD. O ciclo de teste e a duracéo seréo definidos pelo veiculo lancador ou, se

desconhecido, a norma “GSFC-STD-7000" podera ser usada. CubeSats que
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utilizam a camara térmica de vacuo da “Cal Poly”, por exemplo, sofrem um

vacuo de aproximadamente 5x10-4 Torr.

2.2.2 Teste Ciclico térmico

Neste teste a carga é colocada na camara de termo-vacuo, onde a
pressdo ambiente é alterada e o satélite passa por dois gradientes de
temperatura que simulam o ambiente espacial. Pois no espaco quando ha
eclipse, o satélite atinge temperaturas negativas, e quando o sol atinge pode
chegar a altas temperaturas. Portanto, para garantir o funcionamento do

nanosatélite em ambiente tdo agressivo este teste € indispensavel.

2.2.3 Inspecéo Visual

E importante analisar o satélite depois do ensaio ser concluido.
Assegurar que todas as partes do satélite estdo intactas e estdo devidamente
protegidas. Abaixo esta descrita uma lista de verificacbes a serem feitas apos

0s testes para assegurar a integridade do satélite.

. Certificar dimensdes para possiveis altera¢des por cada um dos
comprimentos de medicao, largura, altura e distancias diagonais;

. Verificar todos os painéis solares para garantir que eles nao estéao
salientes além do especificado no “CubeSat Design Specification”;

. Examinar todos componentes mdveis. Assegurar que 0S mesmos estio

firmes e na tolerancia dimensional;

. Verificar se ha arestas salientes ;

. Verificar se ha fios soltos ou componentes mal encaixados;
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. Verificar todos os parafusos e se eles ainda estado apertados .

Esta inspecao visual do CubeSat e a certificacdo de dimensdes e areas
criticas devem ser realizados de acordo com o “CubeSat Acceptance Checklist”
1U (Anexo 1).

2.2.4 Qualificacéo

CubeSats podem ser requisitados a proceder um teste de qualificacéo,
conforme descrito pela empresa lancadora. Da mesma forma que 0s outros
itens, caso o lancador ainda ndo seja conhecido a norma “GSFC-STD-7000"
podera ser utilizada. O teste de qualificacdo é realizado nas instalacbes do
desenvolvedor e em algumas circunstancias, a Cal Poly pode ajudar
desenvolvedores na busca pelo ensaio ou até mesmo prestar algum teste. Em
alguns casos, testes adicionais podem ser requisitados caso modificacbes ou

mudancas forem feitas no CubeSat ap0s os testes de qualificacao.

2.2.5 Protoflight

Todos os CubeSats devem resistir aos testes chamados “protoflight”
conforme descrito pelo fornecedor de lancamento, podendo da mesma forma
ser usada a norma “GSFC-STD-7000". O modelo Protoflight € um modelo
protétipo que também € usado como o modelo de véo para o lancamento, e €
sujeito ao chamado Protoflight Test que combina testes de qualificacdo e
aceitacdo. Para evitar que o satélite seja sujeito a cargas excessivas e
desnecessarias durante a fase de testes, as condicdes de testes sé&o
geralmente equivalentes em intensidade aos teste de qualificacdo, e sé&o
aplicadas por menos tempo que nos testes de qualificacao.

Estes testes devem ser desenvolvidos nas instalacdes dos
desenvolvedores do CubeSat, e em algumas circunstancias a CalPoly pode
ajudar na busca de instalacbes de ensaio ou prestar testes para 0s

desenvolvedores. CubeSats ndo podem ser desmontadas ou modificados apos
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o teste “protoflight”. A desmontagem de hardware apos este teste exige que
seja submetida uma solicitacdo de aprovacdo antes da desmontagem. Em
alguns casos, testes adicionais podem ser requisitados caso modificacbes ou

mudancas forem feitas no CubeSat apos os testes “Protoflight”.

2.2.6 Aceitacao

Apés a entrega e integracdo dos CubeSats no dispositivo POD, testes
adicionais devem ser realizados com o sistema integrado. Este teste garante a
integracdo adequada dos CubeSats no POD. Além disso, qualquer interacdo
nociva entre CubeSats pode ser descoberta durante os testes de aceitacdo. O
responsavel pelo integrador POD devera coordenar e executar os testes de
aceitacdo. Apds este teste, os desenvolvedores podem realizar diagndésticos
através da porta designada para tal procedimento, e a inspecao visual do
sistema deve ser realizada pelo responsavel pelo integrador POD .O POD néo
poderd mais ser desmontado a partir desta etapa. Se é descoberto uma falha
em um CubeSat, a decisdo de desintegra-lo novamente sera feita pelos
desenvolvedores dos CubeSats e pelo integrador POD, levando em conta
questbes de seguranca. O desenvolvedor é responsavel por qualquer teste
adicional necessario devido a modificacdes corretivas pela desintegracdo do
POD e CubeSats.

2.2.7 Testes Eletromagnéticos

Sabendo que a carga util do satélite NanoSatC-BR € um magnetémetro,
testes eletromagnéticos podem ser uma opgéo para certificar a qualidade dos
dados obtidos por este instrumento na magnetosfera terrestre. Porém,
especialistas afirmam que este tipo de teste em satélites do tipo CubeSat ndo é
algo imprescindivel, pois o ruido ou perturbacdo que afetam os dados
coletados seriam constantes, dessa forma podem ser retirados posteriormente
através de softwares -em solo- quando os dados do magnetdmetro estiverem

sendo recebidos e trabalhados. Mesmo com o transmissor de bordo e o
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computador ligados, a interferéncia seria pequena pela resolucéo de leitura do
equipamento que sera usado. O magnetbmetro usado no CubeSat
NANOSATC-BR sera o Low power three-axis magnetometer Mag566 da
empresa Bartington (Figura 6)

connector + pins

Figura 6 : Mag566

Fonte: Datasheet Bartington.

2.2.8 Vibracéo Senoidal

Ensaio caracterizado pela excitagdo por um sinal harmonico (senoidal),
desenvolvido dentro de um intervalo especifico de freqiiéncia, o qual é varrido
continuamente a uma taxa de varredura especifica que pode ser linear (Hertz
por segundo) ou logaritmica (oitavas por minuto). Quanto maior for a taxa de
varredura, menor sera o tempo de duragdo de uma varredura. A amplitude do
ensaio pode ser definida pela aceleracdo (g), pela velocidade (m/s) ou pelo
deslocamento da mesa (mm). Em uma curva de excitacdo pode haver
aceleracédo, velocidade e deslocamento como critérios para especificacdo da
amplitude. A duragcdo do ensaio pode ser definida através do numero de
varreduras a serem executadas, ou por um tempo pré determinado.

Em CubeSats geralmente o tipo mais comum de teste senoidal envolve
uma varredura logaritmica de frequiéncia, mantendo uma freqiéncia constante
especificada na base da peca de teste ou nas bases de montagem em um
suporte de ensaio. Um acelerdbmetro € montado na posicédo desejada e o nivel
€ mantido enquanto ocorre a varredura de frequéncias de vibragdo. Este

método assegura a excitacdo em todas as frequiéncias em que ocorrem a
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varredura. Este tipo de teste geralmente sera ciclico acima e abaixo
repetitivamente entre os limites de frequiéncia para um tempo especificado ou
namero de ciclos de varredura para garantir que 0s niveis de confiabilidade
adequados sejam atingidos. A especificacdo de um tipico teste senoidal é

mostrado abaixo, e na Figura 7 um exemplo de ensaio de vibragao.

* Vibracdo senoidal com bidirecional 1.0 oitava/minuto e frequéncia
logaritmica de varredura entre 5 e 1000Hz mantendo um nivel "pk" 10g,
exceto o limite de 0,75cm pk-pk, 20 ciclos de varredura total.

27.92

—
[ —
(—
O
—
I
.

[ LI TEEETTn

US: Finished
TIHE 5.6 Min

Figura 7 :Curva tipica do ensaio de vibragcao senoidal.

Fonte: “Vibracao e Acelerdmetros”, Jaime Izuka, Unicamp, 2007.

2.2.9 Vibracédo Aleatéria (Randbmica)

Em engenharia mecanica, vibracéo aleatéria (randémica) € o movimento
gue nao é deterministico, o que significa que o comportamento futuro ndo pode
ser previsto com precisdo. A aleatoriedade € uma caracteristica da excitacao ou
entrada, e ndo as formas ou modo de frequéncias naturais. Alguns exemplos
comuns incluem um automovel andando em uma estrada esburacada, a altura
das ondas sobre a 4gua ou a carga induzida sobre uma asa de aviao durante o
vbo. A resposta estrutural a vibracdo aleatéria € geralmente tratada com
abordagens estatisticas ou probabilisticas.
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Se o valor ou magnitude da excitacdo (forca ou movimento) que esta
agindo sobre o sistema for conhecido ( em qualquer instante de tempo), a
excitagdo é denominada deterministica. A vibracdo resultante é conhecida
como vibracdo deterministica. Em alguns casos, a excitacdo nao é
deterministica, mas sim aleatéria. O valor ou magnitude desse tipo de
excitacao para um instante de tempo n&o pode ser determinado. Exemplos de
excitacOes aleatdrias séo a velocidade do vento, a aspereza de uma estrada e
0 movimento dos solos durante um terremoto. Se a excitacdo € aleatéria, a
resposta do sistema (também aleatéria, como a excitacdo) é chamada de
Vibracdo Aleatoria ou Randémica.

O ensaio de Vibragdo aleatéria (randémica) tém uma excitagdo cuja
aplicacdo é aleatoria. Este ensaio ndo tém velocidade de varredura, pois 0
controlador escolhe aleatoriamente uma determinada freqiéncia com a sua
respectiva aceleracdo. A amplitude para este tipo de ensaio € definida através
do nivel de energia espectral (gHz). A duracdo do ensaio é feita através de um
tempo pré-determinado ja que a aplicacdo da frequiéncia é aleatéria. Na Figura

8 verifica-se um exemplo de ensaio de vibracao aleatoria.

Finished
8.8dl

Figura 8 :Curva tipica do ensaio de vibracao aleatoria.
Fonte: “Vibragéo e Acelerémetros”, Jaime Izuka, Unicamp, 2007.
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2.2.10 Teste de Choque

O ensaio de choque é -caracterizado pela excitacdo de pulsos
independentes separados por um intervalo de tempo que podem ter a forma de
meio seno, trapezoidal ou dente de serra. A sua amplitude é definida pela
aceleracdo e pela duracéo do pulso que é em milissegundos. Quanto maior for
a duracao do pulso, maior sera a sua amplitude, porém, a aceleracao néo sera
alterada. O pulso pode ser positivo ou negativo. Se for positivo, 0 choque seré
para cima, se o pulso for negativo, o choque sera para baixo.

O ensaio de choque pode ser requisitado a Cubesats pois o lancador
esta sujeito a choques principalmente durante a fase de separacao,
alinhamento e separagGes da nave espacial. Abaixo pode-se ver um exemplo

de teste de choque na Figura 9.

CURSOR
TIME=
199.61
LEV =
1.478

% 101

648
| 100

11

Figura 9 :Curva tipica do ensaio de Choque.

Fonte: “Vibragéo e Acelerdmetros”, Jaime Izuka, Unicamp, 2007.

2.3 TESTPOD

A criacdo das normas (especificacbes de projeto) para CubeSats (CDS)
pela CalPoly, levou ao desenvolvimento do Poly Pico Satellite Orbital Deployer
(P-POD), a interface padrdo entre um veiculo de langcamento e um a trés
CubeSats. O P-POD, mostrado na Figura 10, foi construido para simplificar a
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integracao entre os CubeSats e qualquer veiculo de lancamento (Figura 11). O
seu design pequeno e simples permite que caiba em pequenos espacos no
interior do veiculo lancador, possibilitando o langamento dos satélites como

carga secundaria ou terciaria.

Figura 10: P-POD
Fonte: http://www.thespacereview.com/archive/1490b.jpg

Figura 11: P-POD no ultimo estagio do lancador
Fonte: Toorian, Armen et. Al, “CubeSats as Responsive
Satellites,” Paper no. AIAA-RS3 2005-3001, AIAA 3rd
Responsive Space Conference, Los Angeles, CA, 25-28
Abril 2005.
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Como o P-POD é auto-suficiente, seu projeto reduz a possibilidade de
interferéncia com a carga priméria. Atualmente, este dispositivo € capaz de
conter e posteriormente, depositar em érbita até trés CubeSats, medindo 10cm3
e aproximadamente 1 kg cada. Esta interface é fabricada com Aluminio Al-7075
T-73 e tem um revestimento de Teflon.

O P-POD destina-se a funcionar como o brinquedo “jack-in-the-box”, os
satélites ficam no interior de uma estrutura retangular e ao abrir a porta de
ejecao os satélites sdo depositados em Orbita impulsionados por molas. A mola
principal, fornecendo cerca de 10 kg de forca, juntamente com quatro
pequenas molas, sdo compactadas plenamente quando os CubeSats séo
inseridos. Molas adicionais chamadas Spring Plungers (figura 12) ficam na
parte inferior de cada CubeSat para fornecer forca para separa-los um do
outro, uma vez aberta a porta do P-POD. Uma linha de tensdo impede que a
porta de abertura do P-POD se abra durante o lancamento. Esta linha é
cortada através de dois elementos de aquecimento resistivo (Figura 13), que

sao acionados assim que o P-POD atinge a orbita desejada.

- THREADS)  *LOCKING ELEMENT

Figure 5: Standard Spring Plunger

Separation Springs

Deployment Switches i
(2 Recommended)

Figure 6: Separation Spring Locations
Alumanun bracket
Heater (cover removed)

Jamut — ey

Tensioning nut

Belleville washers

- o =
.-
Yoke
Retaining line pin

Heater cover

Figure 8: Planetary Systems Line Cutter
Figura 12: Spring Plunger e elemento cortador de linha.
Fonte: Cal Poly Coordination of Multiple CubeSats on the DNEPR

Launch Vehicle
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Para que desenvolvedores de Cubesats possam testar cada satélite
integrado com esta estrutura de interface, ficaria inviavel que cada equipe
recebesse um P-POD. Por esse motivo, foi criado o Test-Pod, que nada mais é
do que uma estrutura chamada “dummy” em termos aeroespaciais, que
significa que € uma estrutura nao funcional para efeito de testes, que possui

grande semelhanga com o P-POD usado em voo.

Figura 13 : Test-Pod

Fonte: Test Pod User Guide Revision 6

O Test-Pod (Figura 13) foi feito para ser usado por desenvolvedores
CubeSats como uma simulagcdo do ambiente interno do P-POD, isto permitira a
validacdo da integridade estrutural dos CubeSats sob cargas de langcamento.
Este tipo de teste é projetado para simular o ambiente dentro do P-POD,
analisando o resultado aos Cubesats e verificando se 0 mesmo esta apto a ser
integrado no veiculo lancador.Vale ressaltar, que o Test Pod ndo € uma um
teste de encaixe. CubeSats que n&o atendem a especificagcdo do “Cubesat
Design Specification” pode ainda caber no Test-Pod. Os desenvolvedores sdo
responsaveis pelo cumprimento de tais especificagdes.

O desenho para controle de interface do Test-Pod € mostrado na Figura
14, que detalha as dimensfes necessarias para adapta-lo a base, que fixa o
Test-Pod ao shaker de vibragdo. .A convencao de eixos também é mostrada,
permitindo que documentos e resultados sejam publicados em um mesmo

formato.
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B.48 — .95

CUBESAT TEST POD ASSEMBLY

CALIFORMIA POLYTECHN G STATE UNIVERSITY
SAN LUIS OBISPO, CALIFORNIA

DATE: 4/6/2002 | | DRAWN: [ JOHANSEN/NASON |
SCALE: .40 ] [

Figura 14: Desenho para controle de Interface do Test-Pod

Fonte: Test Pod User Guide Revision 6

A Tabela 1, retirada do Test Pod User Guide Revision IV 2005, apresenta
as frequéncias naturais para dois principais eixos do Test-Pod. Estas
frequéncias séo resultado de Testes senoidais de varredura repetidamente
aplicados com um modelo de massa de 1 kg no interior, produzindo freqtiéncias

resultantes.

Fundamental Frequencies (Hz)

X-AXIS Z-AXIS

Test Pod 650 616

Tabela 1: Frequéncias naturais do Test-Pod

Fonte: Test-Pod User’s Guide Revision 6.

2.3.1 Teste De Vibracéo

Um dos deveres de um projeto CubeSat € garantir que seu langcamento

nao interfira na seguranca de nenhum outro satélite durante o lancamento.
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Para isso, 0s seguintes requisitos de teste de vibracdo irdo assegurar que o
hardware ndo causara danos em satélites nas condicdes ambientais de pior

caso esperado durante o langamento internamente do P-POD.

. Varredura Senoidal : No Test-Pod, o teste de varredura senoidal

geralmente é recomendado a todas frequéncias disponiveis até 2kHz.

. Vibracdo Randdémica: O perfil de vibracédo aleatoria € alcancado desde
que um veiculo de lancamento ja esteja escolhido. Desenvolvedores de
CubeSats podem obter a densidade espectral de vibracao aleatoria para inserir
no controlador do shaker usando como referéncia o manual do usuario do
veiculo lancador escolhido . O documento “NASA General Environmental
Verification Specification” (GEVS) pode ser usado como o pior caso de perfil

vibracional, que abrange todos os maiores veiculos lancadores (Tabela 2).

Frequency ASD Level (G</Hz)
(Hz) Qualification Acceptance
20 0.026 0.013
20-50 +6 dBloct +6 dB/oct
50-800 0.16 0.08
800-2000 -6 dB/oct -6 dB/oct
2000 0.026 0.013
Overall 14.1 Gyms 10.0 Gyms

Tabela 2: NASA GEVS Perfil de vibracao aleatoria
Fonte: Test-Pod User’s Guide Revision 6.
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CAPITULO 3

TESTES, DOCUMENTACAO E LOGISTICA DE TESTES
APLICADOS AO NANOSATC -BR

3.1 INTRODUCAO

Como j& sugerido no relatério INTERFACE LANCADOR/CUBESAT
PARA O PROJETO DO NANOSATC-BR de 2008-2009 da bolsa PIBIC/CNPQ-
INPE, o provavel lancador do projeto NANOSATC-BR serd o Indiano Pollar
Satellite Launch Vehicle (PSLV) da agéncia espacial Indiana ISRO. Portanto,
tomando como base os testes exigidos pelo manual de usuario do foguete
Indiano e planos de teste de CubeSats ja lancados por ele, nesta secao sera
feita a analise e definicAo dos testes aplicados ao Nanosatélite Cientifico
Brasileiro, NANOSATC-BR, juntamente com a documentagdo necesséria para
a realizacdo da campanha de lancamento. Com esta andlise pretende-se
construir uma prévia do Plano de Testes da Missao Espacial do Projeto
NANOSATC-BR, pois a cada diferente lancamento algumas especificacdes de

testes podem sofrer pequenas variagoes.

3.2 NIVEIS DE AMBIENTE DE VOO

Durante o vbo, a carga “piggy back” (como é chamado o modo que
pequenos satélites vdo de carona em um langcamento) ou satélite auxiliar, esta
sujeita a cargas inerciais e dindmicas. O design da estrutura primaria do

satélite deve ser verificado com observancia aos seguintes niveis.

3.2.1 Cargas Semi -Estéticas

Durante o v6o, o0 satélite é sujeito a cargas estaticas e dinamicas (Tabela

3). Tais excitacbes podem ser de origem aerodinamica (e.g. vento, rajadas, ou
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buffer em altas velocidades) ou devido aos sistemas de propulsdo (e.qg.,

aceleracéo longitudinal, impulso, etc.).

(5L |g] [+ = mnsion; - = compression)

Launch vehicle Lonpinadinal sceelerstion | Lateral seceleration
(statie + dynamic) (seatie + dynamic)
=70
PSLV 25
+2.5

Tabela 3: Cargas Semi-Estaticas
Fonte: PSLV User’s Manual Issue 5, Rev.0, ISRO — 2005.

3.2.2 Fatores de seguranca

Os niveis de testes de qualificagdo e aceitacdo de satélites séo
determinados pelo aumento dos fatores de carga de projeto (niveis de limite de
vO0o) com os fatores de seguranca descritos na Tabela 4. O satélite deve ter
margens positivas de seguranca para garantir situacées de risco em que a
carga € maxima. O fator de seguranca (FOS) € um coeficiente pelo qual as
cargas de projeto sdo multiplicadas de modo a adicionar carga para cobrir
incertezas estatisticas na distribuicdo de cargas, incertezas na analise
estrutural, processo de manufatura, propriedades dos materiais e critérios de

falha.
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SO Tests Cualifiesrion Protoflighe .I'LL'EEr'tii[]I:L'
Faebors Duration/ Raee Faerors Dursdon/Rare | Factors | Durstion/ Rate
Staric 1.3 MNiA 1.3 uldmare NSA MNAA MNOA
(5L ultimare 1.1 vield
1.1 yield
Sine 1.25 2 et/ mn 25 4-permn 1.0 4 ot mn
wibrations
Random 225 2 mn 225 1 s 1.0 1 frrs
vibration
Acouostics 141 2 mn 1.41 | ey 1.0 | mn
‘ot +3dH) (oo +3dB)
Shock 1.41 3releases 1.41 | release MNAA MM
(or +3dB) for +3dB)

Tabela 4: Fatores de seguranca, relacdes de teste e duracéo.
Fonte: Swiss Cube Launch Environment, Rev.6, EPFL, 2008.

A verificacdo de Projeto deve ser realizado com niveis da carga maxima.
Cargas laterais devem ser consideradas atuando simultaneamente com cargas

longitudinais e todas cargas agindo no centro de gravidade do satélite.

3.2.3 Testes de Qualificacédo e Aceitacao

O cliente deve demonstrar que a espaconave auxiliar satisfaz o
ambiente de v6o com a execucdo dos seguintes testes de qualificacdo e

aceitacado no satélite:

. Testes de Qualificacdo: Vibracdo Senoidal, Vibracdo Randdémica e

testes de Choque
» Testes de Aceitacdo: Teste de Vibracdo Randémica
O plano de teste definido para conduzir os testes de qualificacdo e

aceitacdo do satélite auxiliar e os resultados dos testes devem ser fornecidos a
ISRO.
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3.2.4 Requisitos de Frequiéncia

Para evitar acoplamento dinamico com os modos de frequéncias
naturais do veiculo lancador, o satélite deve ser projetado com a rigidez

estrutural de modo que os seguintes requisitos sejam atendidos.:
* Frequéncia fundamental no eixo longitudinal >90Hz
* Frequéncia fundamental no eixo lateral >45Hz

Estes valores incluem a influéncia do sistema satélite/sistema de

separacao.

3.2.5 Niveis de Teste de Vibracdo Senoidal

ExcitagOes senoidais provenientes da oscilacdo de pressao dos motores
e efeito POGO" podem afetar o veiculo lancador durante o voo (principalmente
no vbo atmosférico), bem como durante alguma das fases transientes do voo.
No compartimento de satélites auxiliares, os niveis de vibracdo senoidal
(Tabela 5) ndo excedem os valores dados na Figura 15 para o caso
longitudinal, e figura 16 para o caso lateral (para veiculo lancador PSLV vide
legenda). Os niveis abaixo séo referentes a interface do satélite e o sistema de

separagéo.

1 O efeito de instabilidade vibracional POGO ocorre devido ao acoplamento
entre a estrutura principal do lancador, a chamada estrutura secundaria e o
impulso. Variagdes no impulso geram vibracdes longitudinais as quais geram

vibracdes de presséo, influenciando a variagdes de impulso.
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Sine Vibration test levels
Freq. Range Qualification level Acceptance level
(Hz)
Longitudinal 5.0 - 10.0 12.5mm (0 to 10mm {0 to
axis peak) peak)
10-100 2.5g 2.0g
Lateral axis 5-8 12.5mm {0 to 10mm {0 to
peak) peak)
8 - 100 2.5g 2.0g
Sweep rate 2 Oct / min 4 Oct / min

Tabela 5 : Niveis de Teste de Vibracao Senoidal
Fonte: PSLV User’s Manual Issue 5, Rev.0, ISRO — 2005
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Figura 15: Amplitude para excitacdes senoidais para a direcdo longitudinal.

Fonte: Swiss Cube Launch Environment, Rev.6, EPFL, 2008.
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Figura 16: Amplitude para excitacdes senoidais para a direcao lateral.
Fonte: Swiss Cube Launch Environment, Rev.6, EPFL, 2008.

3.2.6 Niveis de Teste de Vibracdo Randdémica (Aleatoria)

Vibracbes aleatdrias sdo geradas pela operacdo do sistema de
propulsédo e pela resposta vibro-acustica da estrutura adjacente do veiculo. Os
niveis maximos de excitagdo sdo obtidos durante o primeiro estadgio de véo. A
densidade de poténcia espectral (PSD) de vérios veiculos lancadores (entre
eles o0 PSLV) é dada na Figura 17 e Figura 18.
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Figura 17: Vibracao randémica em niveis de qualificacéo
Fonte: Swiss Cube Launch Environment, Rev.6, EPFL, 2008.
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Figura 18: Vibracdo randémica em niveis de aceitagao.

Fonte: Swiss Cube Launch Environment, Rev.6, EPFL, 2008.
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3.2.7 Vibracdo Acustica

Em solo, o nivel acustico gerado pelo sistema de ventilacdo nao excede
94dB. Em vbo, varia¢cdes da pressdo acustica sobre a carenagem séo geradas
pela operacdo do motor e pelo fenbmeno aerodinamico instavel durante a fase
atmosférica do voo (i.e., ondas de choque e turbuléncia dentro da camada
limite), que é transmitido através das estruturas superiores. Apos a decolagem
e fase de velocidade transdnica, niveis acusticos sdo substancialmente abaixo

dos valores a seguir indicados na Tabela 6 e Figura 19.

OASPL: overall acoustic sound pressure level

PSLV | Worst case
Octave Center Frequency [Hz] | Flight limit level [dB]

31.5 128 132

63 130.5 135

125 134 139

250 140 143

500 144 144
1000 139 139
2000 132 132
4000 129 129
8000 126 126

OASPL 147

Duration [sec] 120 120

Tabela 6: Espectro Acustico sobre a carenagem (nivel de qualificacao)
Fonte: PSLV User’s Manual Issue 5, Rev.0, ISRO — 2005
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Figura 19: Espectro Acustico (nivel de qualificacao)
Fonte: Swiss Cube Launch Environment, Rev.6, EPFL, 2008.

De acordo com a figura anterior, os teste de vibracao acustica devem ter

niveis descritos na Figura 20. A duracao do teste deve ser de dois minutos para

gualificacdo e um minuto para aceitacao.
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Figura 20: Espectro Acustico, pior caso em nivel de qualificacao.
Fonte: Swiss Cube Launch Environment, Rev.6, EPFL, 2008.

Tolerancias:
e SPL: +/-3%

» OASPL: +/-1,5%

e Tempo de Teste: 0/+10%

3.2.8 Ambiente Térmico

Durante a fase de pré lancamento, a dissipacdo de poténcia maxima
para cada satélite auxiliar ndo deve exceder um certo numero de Watts a ser

definido pelo langador.

3.2.9 Ambiente de Choque

Satélites auxiliares serdo sujeitos ao ambiente de choque em véarios
eventos de estagio de vbéo como estagio de separacdo, separacdo do Heat
Shield e separacéo do satélite auxiliar. O espectro tipico de Choque € mostrado
na Figura 21, no qual o satélite auxiliar deve ser testado durante as fases de
qualificacédo. Excitacdes de choque devem ser aplicadas na base do adaptador
de montagem, e no minimo trés choques devem ser impostos para garantir o
criterio de amplitude em ambas direcbes de cada um dos trés eixos
ortogonais.Na Tabela 7 é mostrada uma aproximacdo dos niveis de

qualificagcédo do teste de choque.
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Figura 21: Espectro tipico de Choque de Separacado por um satélite
Auxiliar

Fonte: PSLV User’s Manual Issue 5, Rev.0, ISRO — 2005.

Frequency [Hz] | 30 50 100 200 300 | 1000 | 1500 | 2000 | 5000 | 10000
Qualification [g] 8 15 40 150 250 | 2200 | 2200 | 3500 | 4500 | 4500

Tabela 7: Niveis de Teste para aceitacao do teste de choque.
Fonte: Swiss Cube Launch Environment, Rev.6, EPFL, 2008.

Tolerdncias: A tolerdncia maxima permitida para os diferentes

parametros é indicada abaixo.

» SRS(1/6 oitava frequéncia): +/- 6dB

3.2.10 Fit-Check entre Satélite Auxiliar/PSLV

Um Fitcheck para verificar a compatibilidade mecanica e elétrica com a

interface definida sera conduzido com o hardware de v6o no minimo 4 meses

antes do langamento.
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3.2.11 Compatibilidade eletromagnética

Detalhes dos sistemas de Radio Frequéncia (RF) a bordo do satélite
auxiliar devem ser providenciados a ISRO para analise de compatibilidade

eletromagnética. Estes detalhes devem incluir:

* Frequéncia, largura de banda, poténcia (EIRP), ganho da antena

e localizacao dos transmissores

* Frequéncia, largura de banda, sensibilidade, frequéncias e
poténcia dos osciladores locais, ganho da antena e localizac&o

dos receptores.

* Plano/Sequéncia de operacao dos
Transmissores/receptores/transceivers durante a fase de pré-
langamento (apoés integracao ao veiculo langador)

As transmissfes de RF (para e de origem) do satélite auxiliar
apos estar integrado no veiculo lancador séo sujeitos ao controle baseado nas

restricdes de compatibilidade eletromagnética da Geréncia de missdo da ISRO
e a restricdes de seguranca.

3.2.12 Restricbes

Os clientes do satélite auxiliar estdo sujeitos a seguir as seguintes

restricbes técnicas e gerenciais

Gerais:

* O satélite auxiliar deve ser compativel com a carga primaria e

também deve ser transparente a ISRO.
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* O Cliente deve providenciar um dummy representativo ( com a
exata simulacdo de massa, centro de gravidade e interfaces de
montagem) no inicio da campanha de lancamento. Este dummy
serd lancado em caso de ndo compatibilidade com a carga
priméria do veiculo lancador a tempo necessario para as devidas
modificacdes.

Fase de Lancamento:

« O satélite auxiliar deve estar preparado para operacdes
combinadas e montagem ao veiculo lancador no minimo 10 dias
antes do lancamento.Portanto, as operacdes de transporte e pré-
lancamento no complexo de lancamento devem ser planejadas

em acordo.

» O satélite auxiliar deve ser totalmente inerte, sem nenhuma radio
transmissao durante a contagem final, lancamento e até um certo
periodo especificado ap06s a separacdo. A ISRO ira definir o
periodo (apo0s a separagdo do satélite auxiliar) no qual o satélite
podera dar inicio a radio transmissao baseada em analise de

compatibilidade eletromagnética.

* A separacao do satélite auxiliar sera efetivado de um modo onde
0s trés eixos serdo estabilizados. A atitude do satélite auxiliar na
separacdo sera definida pela ISRO. O cliente ndo podera insistir

em uma orientacéo preferencial.

3.2.13 Requisitos de Seguranca

O cliente deve providenciar informacdes detalhadas de todas as
operacOes dos subsistemas os quais poderéo influenciar a seguranca na base

terrena ou seguranca de v6o. Uma lista com estes subsistemas deve incluir:
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Recipientes pressurizados

» Dispositivos explosivos

+ Baterias

* Propelentes e fluidos de operacao perigosa

* Radiac0Oes idnicas e altas voltagens geradas por operacdes

As decisdes baseadas em analise de seguranca deve ser aplicadas
durante a preparacéo do satélite auxiliar no centro de lancamento, e durante as

fases de contagem regressiva.

3.3 TESTES APLICADOS AO NANOSATC -BR

O manual de usuério do veiculo lancador estipula niveis, restricdes e
testes necessarios para o lancamento de satélites secundarios que serao
integrados em uma determinada parte da coifa do foguete langador. Entretanto,
tendo em vista que CubeSats sdo satélites de um tamanho infimo comparado a
satélites de carga principal, e que testes sdo operacdes que necessitam de
mao de obra qualificada e equipamentos muito caros, CubeSats passam por
uma menor gama de testes que sdo de pratica geral do Programa CubeSat
para atender os requisitos dos langadores.

3.3.1 Vibrag&o Senoidal

Baseando-se nos graficos anteriores referentes ao manual de usuario do
lancador, o teste senoidal para 0 NANOSATC-BR terd os seguintes niveis de
aceitacao, qualificacdo e tolerancias abaixo.
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Frequency [Hz] 2 4 6 6 100
Qualification [g] 0.32 1.6 | 375 | 3756 | 875
Acceptance [g] 0.26 1.3 3 3 3

Tabela 8: Teste de Vibracdo Senoidal nos niveis de qualificacéo e
aceitacao.
Fonte: Swiss Cube Launch Environment, Rev.6, EPFL, 2008.

1Q 20 30 40 50 680 70 80 80 100
Frequency [Hz]

Figura 22: Teste de Vibracdo Senoidal nos niveis de qualificacédo e

Qualification = = Acceptancea

aceitacao.
Fonte: Swiss Cube Launch Environment, Rev.6, EPFL, 2008.

Tolerancias:

Amplitude: +/- 10%

Frequéncia: +/- 2% ou 1Hz

Taxa de Varredura: +/- 5%
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3.3.2 Vibragcdo Randdmica

De acordo com as solicitagdes do manual descritas anteriormente, 0s

testes de vibragdo randémica devem ter aproximadamente os niveis descritos

na Figura 23 e Tabela 9. Excitacdes aleatérias devem ser aplicadas na base do

adaptador de montagem, e aplicada ortogonalmente nos trés eixos, um sendo

paralelo ao eixo de impulso. A duracdo do teste deve ser de dois minutos por

eixo para qualificagdo e um minuto por eixo para aceitacao.

Frequency [Hz] 20 40 50 800 1000 | 2000 Gis
acceptance = 3
PSD [10™ g*/Hz]| 50 50 80 80 50 50 11.5
o Frequency [Hz] 20 35 50 800 1500 | 2000 Grms
gualification T3
PSD [107 g'/Hz]| 72.7 72.7 160 160 72.7 72.7 | 15.28

Tabela 9: Vibracdo randémica em niveis de aceitacéo e qualificacao
Fonte: Swiss Cube Launch Environment, Rev.6, EPFL, 2008.

100 +
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Figura 23: Testes de vibracdo randémica em niveis de aceitacdo e qualificacao.
Fonte: Swiss Cube Launch Environment, Rev.6, EPFL, 2008.

Tolerancias:
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e Frequéncia: +/- 5% ou 1Hz

e PSD de 20Hz a 500Hz (filtro de largura de banda 25Hz ou menor): -
1/+3dB para qualificacao e -3/+1,5dB para aceitacéo.

e« PSD de 500Hz a 2000Hz (filtro de largura de banda 50Hz ou menor): -

1/+3dB para qualificacao e -3/+1,5dB para aceitacéo.

» Aleatoriedade Geral (Grms): +/-10%

e Tempo de Teste: 0/+10%

3.3.3 Teste Ciclico termo -Vacuo

Este teste simula o ambiente espacial a um gradiente de temperaturas
de -20°C a +70°C. O caso de temperatura negativa, ocorre quando o satélite
estd em eclipse, ou seja, ndo atingido pela luz solar; o caso de temperatura
positiva ocorre quando o satélite € atingido pelo sol, variando muito sua

temperatura em um pequeno espaco de tempo.

3.3.4 Teste Bake-Out

O modelo de vbo deve sofrer o teste Bake-out (Figura 24) para garantir
que nao haverdo gases ou substancias volateis que poderéo interferir no
lancamento. Como regra geral, a camara de termo vacuo deve chegar a 10"-4
a 1075 Torr e a temperatura da camara variar estabilizando duas horas na
temperatura de 70°C e duas horas a temperatura ambiente. Deve haver uma
verificacdo de mudanca de pressao na camara, em seguida mais um ciclo do

teste € repetido para garantir que ndo ha mudanca de pressao.
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Figura 24: Exemplo de teste Bake-Out
Fonte: DNEPR Safety Compliance Requirements, Ver. 1.0, 2004.

3.4 LOGISTICADE TESTES

Os Satélites CubeSats sdo submetidos a varios testes (Fluxograma 1),
agui serdo expostos de forma simplificada os niveis usados de uma forma geral
nos testes de CubeSats, lembrando que estes niveis sdo adaptados para
atender especificagbes do langcador, podendo sofrer pequenas variagdes. O
primeiro é realizado no modelo de engenharia. Este modelo sera submetido ao
teste de vibracdo randémica de 150% dos niveis de vibragcdo requisitado no
documento NASA GEVS, aproximadamente 14.1Grms nos trés eixos; 10
minutos para cada eixo. Entdo o satélite passara pelo teste de varredura
senoidal para determinar a sua frequéncia natural.

ApoOs a unidade de engenharia passar nos testes de vibragao, alguns
testes de termo-vacuo podem determinar possiveis falhas devido a gradientes
extremos de temperatura (-20°C a 70°C). Apés esta etapa, o préximo nivel de
teste serd submetido no modelo de voo. Esta unidade de vb6o passara por
niveis de vibracdo de 150% do nivel ambiental definido pelo coordenador

responsavel pelo lancamento do foguete. Entdo a unidade de v6o necessita ter
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retirado todos gases e substancias volateis. Este procedimento ocorre entre
1074 a 1075 Torr, a temperatura da camara alterna entre duas horas na
temperatura de 70°C e duas horas a temperatura ambiente. Deve haver uma
verificacdo de mudanca de pressado na camara, em seguida mais um ciclo do
teste € repetido para garantir que ndo ha mudanca de pressao.

Uma vez que a unidade de vb6o é enviada para a empresa que faz o
intermédio de langamento (para 0 NANOSATC-BR provavelmente a holandesa
ISIS), o satélite sera integrado ao dispositivo P.O.D juntamente com o0s
CubeSats vizinhos. Uma vez integrado, o P.O.D passa por testes com niveis de
100% do ambiente do veiculo langador. Entdo os diagndsticos de cada satélite
serdao definidos. O P.O.D nédo deve ser desintegrado a menos que
circunstancias especiais sejam necessarias e haja tempo suficiente para tal

procedimento.
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Fluxograma 1: Fluxograma de Testes do NANOSATC-BR

Fonte: Eduardo Escobar Birger
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3.5 LOGISTICA DA EMPRESA AGENCIADORA DE
LANCAMENTO

O agenciamento do lancamento do CubeSat Brasileiro NANOSATC-BR
sera feito pela empresa Innovative Solutions In Space — ISIS. Esta € uma
jovem e dindmica empresa da induUstria espacial, especializada na
miniaturizacdo de sistemas de satélites com énfase na concepcdo e
desenvolvimento de sub-sitemas para micro e nanosatélites. Localizada em
Delft, Holanda, a ISIS apdia através de seus produtos e servi¢os, projetos de
pequenos satélites e missdes espaciais. Desta forma, as equipes
desenvolvedoras de CubeSats ndo precisam se envolver com burocracias que
dificultam o desenvolvimento da missdo, podendo se concentrar no
desenvolvimento do satélite. Abaixo foi feita a relacdo de logistica que a

empresa segue em seu servico de agenciamento de lancamento.

Requisitos de Missdo, Lancamento e Orbita: Primeiramente sao
discutidos os requisitos de missdo, lancamento e Orbita em termos de

parametros orbitais e cronograma.

Servigos d e Langamento : Ser& analisado o grau desejado de servigos
de lancamento para o Cubesat, servicos estes relacionados a interface

Lancador/Cubesat e testes de aceitacao.

Oportunidade de Langcamento: A empresa ISIS ird investigar a opgéo
de langamento que melhor se encaixa com o0s requisitos da missdo. Para
negociacbes com o fornecedor do lancamento, a ISIS geralmente elabora
juntamente com a equipe do CubeSat uma carta com as necessidades e

intengdes da misséo.

Oferta de Lancamento: Uma vez encontrada a oportunidade de
lancamento, geralmente dois meses apos a decisao dos requisitos da misséo,
a ISIS enviara para a equipe CubeSat uma oferta para o servigo de interface,
como decidido nas etapas anteriores.
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Contrato de Lancamento: Uma vez aceita a proposta, a empresa
Holandesa dard inicio ao processo burocratico. Quando finalizado, o
lancamento € reservado e 0 processo de gerenciamento de langamento pode

ser iniciado.

Gerenciamento de Langamento : Durante esta fase até o envio do
satélite ao local de lancamento, a ISIS representard a equipe CubeSat frente

ao provedor do langcamento, sendo responsavel por aspectos de lancamento

como:
. Planejamento e organizagcao de gerenciamento;
. controle de interface;
. reunides;
. documentacéo técnica;
. testes ambientais (caso necessario).

Suporte de Logistica: ISIS providenciara o suporte logistico para a
entrega do CubeSat ao local de lancamento, bem como a viagem, acomodacé&o

para a equipe e transporte dos equipamentos.

Assisténcia no local de Langamento: ISIS providencia assisténcia
diretamente para o grupo CubeSat no local de langcamento.

Preparacoes Finais e Lancamento:  Finalmente, sera supervisionada a
integracdo do CubeSat ao veiculo lancador e se possivel a equipe da ISIS
estard presente nos estdgios finais de langcamento, incluindo o proprio

lancamento.

Relatério pés Lancamento: Logo apds o lancamento, ISIS atualizara a
equipe CubeSat sobre o status e elementos orbitais do nanosatélite.

3.6 DOCUMENTACAO APLICADA AO NANOSATC -BR

Em qualquer grupo CubeSat, a documentacdo € uma parte essencial da

missdo. Como esta parte burocratica nem sempre € fécil e necessita
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experiéncia para que tudo ocorra como planejado, a empresa que fara a
interface  NANOSATC-BR/ISRO provavelmente ser4d a holandesa ISIS,
tomando conta de todos aspectos burocraticos e de langcamento. A seguir serdo
descritos alguns destes documentos que envolvem a fase de lancamento e

testes.

Interface de controle de Documentos

A execucdo dos acordos de servicos de lancamento serao
regulamentados tecnicamente através da Interface de Controle de Documentos

(ICD). O ICD sera preparado pela ISRO levando em consideracao o seguinte:

-Requisitos Técnicos do Satélite auxiliar

-Interfaces com o Veiculo Lancgador

-InstalagBes no Centro de Lancamento e requisitos de preparagéo do satélite

-Procedimentos de instalacéo durante a fase de integracéo

O ICD seré revisado e juntamente aprovado entre o cliente e a ISRO.
Este documento deve ser o documento de controle técnico em todas as fases
de execucédo dos acordos de Servicos de Lancamento. O cliente e a ISRO iréo
discutir e fazer um acordo com os documentos a serem gerados e trocados

durante as varias fases do contrato por ambas partes.

Pedido de Isencao de desvio de aprovagao

Desenvolvedores de CubeSats devem preencher um Pedido de Isencéo
de desvio de aprovacdo (DAR) [Anexo 1] caso o CubeSat necessitar a
alteracao de algum dos requisitos de teste ou de especificagdo do documento
CubeSat Design Specification. Este processo pretende ser rapido e facil com
intencdo de ajudar e facilitar a comunicacéo e explicitagdo de documentacdo
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entre o grupo CubeSat, integradores P.O.D e prestadores do servico de
langcamento. Isto ajudara a melhor identificacdo de qualquer questdo que venha

a acontecer antes da integracdo e langamento.

Apos o preenchimento do DAR, a empresa responsavel pela integracao
do P.O.D deve revisar o pedido, e determinar se necessario algum teste
adicional, analise ou custos para auxiliar a mudanca. Apds, o grupo CubeSat,
com insumos da empresa que fara a integracdo P.O.D, pode redigir um plano
de teste e aplicar os testes antes deste documento ser aceito pelo integrador
P.O.D. Documentos de dispensa s6 podem ser aceitos pelos integradores do
P.O.D até que um lancador seja estipulado pelo grupo CubeSat. Uma vez que o
lancamento € definido, este documento € revisado pelo gerente de missao do
lancador. Este gerente da o aceite final do documento, e pode requisitar
corregbes e/ou testes a serem aplicados antes da aprovacdo do documento.
Grupos CubeSat devem ter em mente que cada documento de pedido de
isencdo de desvio de aprovacdo dificulta ainda mais a encontrar uma
oportunidade de lancamento adequada a missdo. Abaixo ,na Figura 25,
verifica-se o diagrama do processo de documentagédo do pedido de isencédo de
desvio de aprovacao.
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Figura 25: Diagrama do processo de documentacao do pedido de
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Fonte: CubeSat Design Specification, CalPoly University, Rev.12, 2009.

» Check List de Aceitacao de CubeSats

Este documento [Anexo 2] destina-se a ser utilizado concomitantemente

com o Processo de Integracdo do CubeSat e deve ser usado pelo grupo

CubeSat antes e apos cada fase de testes para verificar se as dimensdes do

satélite permanecem as mesmas.
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CAPITULO 4

CONCLUSAO E SUGESTOES PARA TRABALHOS
FUTUROS

4.1 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Para trabalhos futuros de pesquisa cientifica, seria de grande valia para
o desenvolvimento do Projeto NANOSATC-BR a familiarizacdo dos requisitos
impostos para langcamento com o foguete PSLV particularmente para o Projeto
NANOSATC-BR, através de contato com a Agéncia Espacial Indiana e
empresa ISIS, agenciadora de lancamentos, juntamente com O
aprofundamento e detalhamento do Plano de Testes do Projeto. E necessario
para o Projeto, a familiarizacdo com o0s recursos e infra-estrutura disponivel
para testes do CubeSat no Laboratério de Integracdo e Testes (LIT), do
INPE/MCT em S&o José dos Campos, Sdo Paulo. E aconselhavel, a
continuacdo e aprofundamento na logistica de testes e interface entre P.O.D e
CubeSat e o procedimento de execucdo dos testes que serdo realizados no
CubeSat NANOSATC-BR.

4.2 CONCLUSAO

No Relatorio o Bolsista demonstra as atividades executadas no Projeto
“INTERFACE LANCADOR/CUBESAT PARA O PROJETO NANOSATC -BR”,
que foi desenvolvido no periodo de Agosto de 2009 a Julho de 2010, no
Laboratorio de Mecanica Fina, Antenas e Mecatrénica do Centro Regional Sul
de Pesquisas Espaciais — LAMEC/CRS/CCR/INPE — MCT, em Santa Maria,
RS. Os resultados obtidos com o Projeto, conforme descrito no Relatorio,
revelam resultados praticos referentes aos testes necessarios para langamento
de um CubeSat, especificamente com o langador Indiano PSLV, além de obter
uma versao simplificada do futuro plano de testes do Projeto NANOSATC-BR.

As atividades revelaram grandes dificuldades para definicdo dos tipos de
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testes necessarios para o langcamento devido aos diferentes requisitos de cada
langamento, bem como a variagdo de testes feitos em diferentes missdes de
CubeSats. Foi identificada uma dificuldade na diferenciacdo de testes
funcionais e testes ambientais, exigidos para o lancamento do nanosatélite.

Um aspecto muito positivo adquirido no desenvolvimento do trabalho, foi
0 conhecimento gerado relativo a testes em satélites, especialmente nos testes
de vibragdo, que inclusive gerou o interesse do Bolsista a participar de um
estagio no Laboratério de integracdo e Testes do INPE. Houve uma
aproximacdo e troca de informagbes com a empresa Holandesa ISIS e
estudantes de graduacdo que atuam no projeto SwissCube, da Suica. O
Bolsista desenvolveu habilidades de pesquisa, tanto em trabalhos de grupo
como individuais. Os conhecimentos que foram adquiridos nas pesquisas
bibliograficas foram de grande valia, uma vez que estas atividades ndo sdo
ministradas nas ementas das disciplinas do Curso de Engenharia Mecanica do
Centro de Tecnologia da UFSM.

De forma geral, o Projeto de Pesquisa permitiu um contato direto com
todas as areas relacionadas ao Projeto NANOSATC-BR, com varios
profissionais, pesquisadores e académicos de outras areas e instituicdes,
permitindo sempre uma troca de idéias e um aprendizado diferente em cada
situacdo, o que foi muito positivo pelas novas amizades construidas e

crescimento profissional e pessoal do Bolsista.
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ANEXO 1

CubeSat Design Specification
Deviation Waiver Approval Request (DAR)
Dete: August T, 2009 Hay 12

CubaSat Davalopare only fillout sactiones 1 through 2 and 15{opbanal). Email ta: standards@eubasat. arg

1. MISSION NAME: Z. DAR NUMBER: 3. DATE:
4. INITATOR & INITIATING ORGANIZATION:
B SPECIFIED REQUIREMENTS 7. JUSTIFICATION FOR DAR: B WAIVER TYPE
MU MBERS: [J DIMENSIONS or MASS
[[] STRUCTURE
[] ELECTRICAL
] OPERATIONS
[0 TESTING
[[] OTHER
8. DESCRIPFTION OF DEPARTURE FROM REQUIREMENTS:
10. CSEF DISPOSITION: 11. ACCEPT/REJECT JUSTIFICATION:
[] ACCEPTED
| REJECTED
[] CONDITIONALLY ACCEPTED
CSEP AUTHORIZED REP. SIGMATURE DRGANIZATION DATE
1Z. ACCEFTANCE CONDITIONS
13. LAUNCH VEHICLE INTEGRATOR 4. LVl APPROVAL/DISAPPROVAL JUSTIFICATION:
AFPROVAL AUTHORITY:
[] APPROVED
[] DISAPPROVED
[] CONDITIOMALLY APPROVED
LVl AUTHORIZED REP. BIGMATURE ORGANIZATION DATE

156 APPROVAL CONDITIONS

70




Centro Regional Sul de Pesquisas Espaciais — CRS/INPE — MCT
Relatério Final de Atividades

1. MISSI1ON HAME: DEVIATION WANER Z. DAR MO, d. DATE:
APPROVAL REQUEST
CONTINUATION PAGE

16. CONTINUATION (Indlcate Item or block number):
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. HalL L e T
CubeSat Acceptance Checklist ... [FEPLOMENT SuiTCHES)
RevEian: 12 U
Teyiian Date! August 1, 2008 HEFRRAT 10N SPLIRGE] \}@f’lr ,-"r
Bathars Ak Munshets T i, SR T
i i ""'\-""‘\-\,{ -
| T — ATCEST FOR
Trid documend 5 ntendad 1o be wed concurnandy with the Cubssst / ’__.e""-’ I = e e i
[ageation Frocedure (C17) 2ad showd be wsad by deveinnery hafors s e
B EMber aach bagtng onage 1A ey the CubeSar dmanang 44 MR / e .
ek Ehange. i e
b .
List Ttem Actual Required L ,,; o = ]< ‘
4 e T :

i < 1330g = o1

s m
Remave Befora Flight Protruces £ 5.3 mm - g B

Option (A/B) Sy ®
Spring Plungers Fumctional v/ H) Q“:ﬁl S ’__{_,.f'#{"
Rails Arosizes (Y/N) N [l

Option {&8) LL {EOTTOM)

Dapiaymant Switches
Width [x-y], Top

Funchicnal (Vi N)

List Item Actual Euir&d

Side 1 1000 = 0 Imm Height [z]
Sida 2 0D = 0. bmm il 13520 mm
Sida 3 (000 =1 Imm Rail 2 [135=1) Imm
Sida 4 LA = 00, L Flail 3 I35 =0 e
Width [x-y], Middle il o L1350, lmm
Side 1 [000 = 0. Iy Diagonal [x-y]
Side 2 100.0 £ 0. Leym Top 1&3 4125 mm
Side 3 000 =0, bum Top 284 14127, mm
Side 4 100 =0, Imm Battarm 153 141277, mm
Width [x-y] Bottom Battarm 284 L4127, o
Sida 1 [0 20, bam Protrusions
Sida 2 1000 = ). Iem Sida 1 f.5 = (1.0 m
Sida 3 DO =00 L Side 2 6.5+ 0.0mm
Sida 4 [O0A) £ 0. Lrvm Sida 3 £.5 = 0.0km
Authorizad By Testing Infa; Sded 6.5 = 0. 0mm
T #1 Drata: Side § 6.3+ 0.0mm
T &3 Passed: ¥ / N Side & 6.5 = 0.0mm

12



