MINISTERIO DA CIENCIA, TECNOLOGIA, INOVACOES € COMUNICACOES

INSTITUTO NACIONAL D€ PESQUISAS €SPACIAIS

sid.inpe.br/mtc-m21c¢/2018/06.05.22.08-TDI

UM MODELO DE REFERENCIA MBSE DA
INTERFACE ENTRE SATELITE E UM VEICULO
LANCADOR ESCOLHIDO USANDO AHP

Ricardo Franco

Dissertacao de Mestrado do Curso
de Pés-Graduagao em Engenharia
e Tecnologia Espaciais/Engenharia
e Gerenciamento de Sistemas
Espaciais, orientada pelo Dr.
Walter Abrahdao dos Santos,
aprovada em 13 de abril de 2018.

URL do documento original:
<http://urlib.net/SIMKD3MGP3W34R /3RSLKQ5>

INPE
Sao José dos Campos

2018


http://urlib.net/8JMKD3MGP3W34R/3R8LKQ5

PUBLICADO POR:

Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais - INPE
Gabinete do Diretor (GBDIR)

Servigo de Informagao e Documentagao (SESID)
Caixa Postal 515 - CEP 12.245-970

Sao José dos Campos - SP - Brasil

Tel.:(012) 3208-6923/6921

E-mail: pubtc@inpe.br

COMISSAO DO CONSELHO DE EDITORACAO E PRESERVACAO
DA PRODUCAO INTELECTUAL DO INPE (DE/DIR-544):
Presidente:

Maria do Carmo de Andrade Nono - Conselho de Pés-Graduagao (CPG)
Membros:

Dr. Plinio Carlos Alvalé - Centro de Ciéncia do Sistema Terrestre (COCST)

Dr. André de Castro Milone - Coordenagao-Geral de Ciéncias Espaciais e
Atmosféricas (CGCEA)

Dra. Carina de Barros Melo - Coordenagao de Laboratérios Associados (COCTE)
Dr. Evandro Marconi Rocco - Coordenacao-Geral de Engenharia e Tecnologia
Espacial (CGETE)

Dr. Hermann Johann Heinrich Kux - Coordenacao-Geral de Observacao da Terra
(CGOBT)

Dr. Marley Cavalcante de Lima Moscati - Centro de Previsao de Tempo e Estudos
Climaticos (CGCPT)

Silvia Castro Marcelino - Servigo de Informagao e Documentagao (SESID)
BIBLIOTECA DIGITAL:

Dr. Gerald Jean Francis Banon

Clayton Martins Pereira - Servigo de Informagao e Documentagao (SESID)
REVISAO E NORMALIZACAO DOCUMENTARIA:

Simone Angélica Del Ducca Barbedo - Servigo de Informacao e Documentagao
(SESID)

Yolanda Ribeiro da Silva Souza - Servi¢o de Informacao e Documentacao (SESID)
EDITORACAO ELETRONICA:

Marcelo de Castro Pazos - Servigo de Informagao e Documentagao (SESID)

André Luis Dias Fernandes - Servigo de Informagao e Documentagao (SESID)



MINISTERIO DA CIENCIA, TECNOLOGIA, INOVACOES € COMUNICACOES

INSTITUTO NACIONAL D€ PESQUISAS €SPACIAIS

sid.inpe.br/mtc-m21c¢/2018/06.05.22.08-TDI

UM MODELO DE REFERENCIA MBSE DA
INTERFACE ENTRE SATELITE E UM VEICULO
LANCADOR ESCOLHIDO USANDO AHP

Ricardo Franco

Dissertacao de Mestrado do Curso
de Pés-Graduagao em Engenharia
e Tecnologia Espaciais/Engenharia
e Gerenciamento de Sistemas
Espaciais, orientada pelo Dr.
Walter Abrahdao dos Santos,
aprovada em 13 de abril de 2018.

URL do documento original:
<http://urlib.net/SIMKD3MGP3W34R /3RSLKQ5>

INPE
Sao José dos Campos

2018


http://urlib.net/8JMKD3MGP3W34R/3R8LKQ5

Dados Internacionais de Catalogacéo na Publicacio (CIP)

Franco, Ricardo.

F848m Um modelo de referéncia MBSE da interface entre satélite e
um veiculo langador escolhido usando AHP / Ricardo Franco. —
Sao José dos Campos : INPE, 2018.
XXX + 228 p. ; (sid.inpe.br/mtc-m21c/2018/06.05.22.08-TDI)

Dissertagdo (Mestrado em Engenharia e Tecnologia
Espaciais/Engenharia e Gerenciamento de Sistemas) — Instituto
Nacional de Pesquisas Espaciais, Sdo José dos Campos, 2018.

Orientador : Dr. Walter Abrahdo dos Santos.

1. MBSE. 2. Satélite. 3. Interface com lancador. 4. Engenharia
de sistemas. 5. Modelo de referéncia. I.Titulo.

CDU 629.7:004.414.23

Esta obra foi licenciada sob uma Licenca Creative Commons Atribuicao-NaoComercial 3.0 Nao
Adaptada.

This work is licensed under a Creative Commons Attribution-NonCommercial 3.0 Unported
License.

i


http://creativecommons.org/licenses/by-nc/3.0/
http://creativecommons.org/licenses/by-nc/3.0/deed.pt_BR
http://creativecommons.org/licenses/by-nc/3.0/deed.pt_BR
http://creativecommons.org/licenses/by-nc/3.0/

Aluno (a): Ricardo Franco

Titulo: “UM MODELO DE REFERENCIA MBSE DA INTERFACE ENTRE SATELITE E UM VEICULO LANCADOR
ESCOLHIDO USANDO AHP".

Dr. Fabiano Luis de Sousa

Dr.  Walter Abrahdo dos Santos

Dr. Geilson Loureiro

Dr. Luis Eduardo Vergueiro Loures da
Costa

Dr.  Carlos Henrique Netto Lahoz

Esto trabatho fol aprovado por:

{ ) maloria simples
}Q unanimidade

Aprovado (a) pela Banca Examinadora
em cumprimento ao requisito exigido para
obtencdo do Titulo de Mestre em

Engenharia e Tecnologia Espaciais/Eng.
Gerenc. de Sistemas Espaciais

™~ 4 .
i

- . Py
/ ‘?/‘i t’ A o> f\-ﬁ"\ o P
Presidents / INPE / SJCampos - SP

( ) Participagdo por Video - Conferéncia

Membro da Banca / INPE / $80 José dos Campos - SP
( ) Participagbo por Video - Conferéncia

Dé:iw/? g!obb\.c{ci Ciiw:ﬁ' rL Méi’u\‘:"") 0(& Cziy{f‘\

Convidado(a) / ITA / S&o José dos Campos - SP

( ) Participagéo por Video - Conferéncla

(ol

Convidado(a) / IAE/DCTA / SR) José dos Campos - SP

{ ) Participagio por Video - Conferéncle

Séo José dos Campos, 13 de abril de 2018






“As invengbes sao, sobretudo, o resultado de um trabalho teimoso, em que nao

deve haver lugar para o esmorecimento. ”

Alberto Santos Dumont



vi



A minha familia.

Vii



viii



AGRADECIMENTOS

Foram muitas as pessoas que contribuiram de forma direta e indireta com este
trabalho. Agradeco a todos por esta inestimavel contribuicdo e aqui o fago

formalmente.

Agradeco primeiramente os meus pais Mario Antonio Franco e Roseli Luzia
Vano Franco por terem me dado, amor, carinho, educacdo e valores
necessarios para minha formagao pessoal e profissional, os quais carregarei

comigo durante toda minha vida.

Agradeco também minha esposa Carolina Gomes Franco pela paciéncia e
suporte que me foram essenciais para o desenvolvimento desta e de muitas

outras atividades de minha vida.

Agradego ao Instituo de Aeronautica e Espaco, meu empregador, que me
possibilitou deu suporte ao desenvolvimento deste trabalho, bem como aos
colegas e amigos do IAE que igualmente me ajudaram. Dentre os amigos do
IAE agradeco distintamente o Marco Rizol pela revisdo e sugestbes a este

trabalho.

Agradeco, também, aos meus amigos e familiares, que entenderam minhas
auséncias em encontros importantes, momentos estes que me fizeram falta,

mas eu nunca deixei de estar presente com meu coracao.

Por fim, agradecgo ao Instituo Nacional de Pesquisas Espaciais, que, por meio
dos professores e demais profissionais possibilitaram os estudos e proveram
conhecimento e infraestrutura necessarios para a execugao e conclusao deste

trabalho.

Dentre os profissionais do INPE cabe agradecimento distinto ao meu orientador
Dr. Walter Abrahdo dos Santos por sua orientagdo, suporte e sugestdes, a
Edleusa Ferreira por sua solicitude em questdes diversas quanto ao INPE, as
funcionarias da biblioteca Maria Tereza Smith de Brito e Marilucia Santos Melo
Cid pela solicitude em conseguir documentos necessarios, de forma rapida,

para a elaboracdo deste trabalho. Todos os funcionarios do INPE sempre



foram muito prestativos e atenderam prontamente a solicitagdes de ajuda e

contribuicao.



RESUMO

O presente trabalho tem por objetivo propor um modelo de referéncia da
interface entre o satélite e o veiculo langador (VL), em linguagem SysML, para
servir como base a futuros esforgos na utilizagdo de Engenharia de Sistemas
Baseada em Modelo (MBSE - Model Based Systems Engineering) para
definicdo e controle desta interface. Um satélite € langado ao espacgo, de modo
a orbitar a Terra, para prover um determinado servigo. Com a tecnologia atual,
a forma de coloca-los em operacao é através de veiculos langadores providos
de propulsores a motor-foguete. A Engenharia de Sistemas € uma metodologia
que se propde a ser utilizada para o desenvolvimento de satélites e veiculos
langadores, dentre uma miriade de outros dispositivos. Entretanto, algumas
vezes, sua abordagem mais tradicional, centrada em documentos, néao leva em
conta o aspecto de reuso de arquiteturas de solugdo em um determinado
dominio nem sua consolidacdo em um modelo de referéncia. Atualmente,
novas abordagens de Engenharia de Sistemas tém surgido, dentre elas a
abordagem de MBSE. O modelo de referéncia proposto foi elaborado, e
também foram realizados dois estudos de caso, nos quais tal modelo foi
aplicado, a saber: o primeiro estudo consiste na transcricdo de uma analise de
‘stakeholders” existente para o modelo de referéncia e o segundo consiste na
utilizagdo do modelo em conjunto com o método Analytic Hierarchy Process —
AHP (Processo Analitico Hierarquico, em portugués), para a escolha mais
adequada de um veiculo lancador de um hipotético satélite. Conclui-se que é
possivel e vantajosa a aplicacdo da abordagem de MBSE para lidar com o
problema da definicdo da ISVL, porém com o 6nus da implementacdo e

manutencdo de um ambiente de MBSE.

Palavras-chave: MBSE. Satélite. Interface com Langador. Engenharia de

Sistemas. Modelo de Referéncia. SysML
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A MBSE REFERENCE MODEL OF THE SATELLITE - LAUNCHER
INTERFACE AND ITS USE FOR A LAUNCHER CHOICE USING AHP

ABSTRACT

The present work aims to propose a reference model of the interface between
the satellite and the launch vehicle, using the SysML language, to work as
background to future efforts using Model Based Systems Engineering (MBSE)
in its definition and control. A satellite is launched into space, in an orbit around
the Earth, to provide a particular service. With the current technology the way to
launch a satellite into space, is through launch vehicles, equipped with rocket
propulsion engines. The Systems Engineering is a methodology proposed for
developing satellites and launch vehicles, among a myriad of other devices.
Nevertheless, sometimes, it is more traditional methods do not take into
account architectural reuse of solutions in a defined domain neither its
consolidation into a reference model. Nowadays, new Systems Engineering
approaches emerged, among them, the MBSE approach. The model proposed
was elaborated and two case studies were carried out applying the reference
model, that is: the first study consists of an existing stakeholder analysis
transcription to the reference model and the second uses the model together
with Analytic Hierarchy Process — AHP for the selection of a launch vehicle best
suited for a hypothetical satellite. It was concluded that it is possible and
advantageous to apply the MBSE approach to deal with the ISVL definition
problem but with the burden of implementing and maintaining an MBSE

environment.

Keywords: MBSE. Satellite. Launcher Interface. Systems Engineering.

Reference Model. SysML.
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1 INTRODUGAO

Os satélites artificiais sao dispositivos estratégicos ao modo de vida atual uma
vez que servigos como comunicagao, previsao do tempo e navegagao muitas

vezes dependem destes artefatos.

Um satélite € colocado em ambiente espacial de modo a orbitar a Terra para
prover um determinado servico. Com a tecnologia atual, a forma de colocar-se
um satélite em determinada 6rbita € por meio de veiculos langadores (VLs)

providos de propulsores a motor-foguete.

Colocar um satélite em determinada Orbita significa levar o satélite a
determinada posi¢&o no espago e com um determinado vetor velocidade.

Uma metodologia utilizada no desenvolvimento de satélites e de VLs é a de
Engenharia de Sistemas (ES). Novas abordagens de ES tém surgido, dentre
elas a de Engenharia de Sistemas baseada em modelo (MBSE — Model Based

Systems Engineering).

Este trabalho propde um modelo de referéncia da interface entre o satélite e o
VL (MRISVL), a servir como base para futuros esforgos na utilizacdo de MBSE,
para definicdo e controle da interface entre satélite e VL (ISVL) e ainda dar
suporte a uma escolha de um VL ou opgédo de projeto de VL por meio do
método Analytic Hierarchy Process — AHP (Processo Analitico Hierarquico, em

portugués).
1.1. MOTIVAGAO

As atividades espaciais brasileiras sdo, em sua maioria, fomentadas pelo
Programa Nacional de Atividades Espaciais (PNAE) (AEB, 2012), que tem
vigéncia no periodo de 2012 a 2021. Duas das agdes prioritarias do PNAE sao
"alcancar a capacidade de lancar satélites a partir do nosso territorio" e "usar o
poder de compra do Estado, mobilizando a industria para o desenvolvimento de
sistemas espaciais completos". Estas acbes prioritarias levam ao

desenvolvimento e a operacdo de satélites e de VLs. Dessa forma, é



importante elaborar, estudar e aprimorar o desenvolvimento e a operacao

destes sistemas no Brasil.

Em uma missédo espacial, geralmente o sistema satélite e o sistema VL séao
desenvolvidos por equipes e até mesmo por organizag¢des diferentes. Entende-
se que a ISVL é importante para os desenvolvedores de satélites e de VLs,
pois gera requisitos para estes desenvolvimentos. Conclui-se, portanto, que se

faz importante a definicdo e o controle dessa interface.

Os satélites e os VLs sao sistemas complexos e demandam uma metodologia
para lidar com seus processos de desenvolvimento. Estes processos de
desenvolvimento tratam de um grande numero de aspectos de sistema, que
tém um alto grau de interdependéncia. Os componentes dos sistemas quando
agregados, de modo a compor o sistema, geram propriedades emergentes.
Este conjunto de aspectos de sistemas e propriedades emergentes tem uma
determinada complexidade que é dificil de ser gerenciada algumas vezes.

A Engenharia de Sistemas (ES) € uma metodologia interdisciplinar, que permite
a realizagao de sistemas bem-sucedidos (INCOSE, 2015) e deve ser utilizada
para gerenciar a complexidade inerente a estes sistemas espaciais. A ES
integra todas as disciplinas e grupos de especialidades em um esforgo de
equipe, formando um processo de desenvolvimento estruturado que vai do
conceito a produgao e, apos, a operagdo do sistema (INCOSE, 2015). Os
processos de ES consideram ndo apenas o sistema que esta sendo realizado,
mas também todas as pessoas e organizagdes envolvidas neste processo.

O aumento da complexidade do sistema exige praticas de ES mais rigorosas e
formalizadas. Em resposta a essa demanda, juntamente com os avangos na
tecnologia computacional, a pratica da ES passa por uma transigao
fundamental de uma abordagem baseada em documentos, para uma
abordagem baseada em modelos (Friedenthal et al, 2009). A abordagem de
MBSE tem algumas vantagens em relacdo as abordagens de ES mais
tradicionais, algumas dessas vantagens s&o: (1) o controle de configuragédo é
menos oneroso; (2) a apresentacéo € desacoplada dos dados, ou seja pode-se



gerar diferentes diagramas, de diferentes representagdes do sistema, a partir
de um mesmo modelo; (3) existe uma melhora na troca de dados, pelas
diversas disciplinas de desenvolvimento, através dos processos de ES; (4) os
dados do sistema sdo compreensiveis por maquinas (KONING et al, 2010) e
(5) dependem menos da interferéncia humana e também ocorre a facilitagdo do
reuso de solugdes arquiteturais. O uso da abordagem MBSE tem potencial
para melhorar as atividades de definicdo e o controle da ISVL em relacéo a

abordagem de ES centrada em documentos.
1.2. DEFINICAO DO PROBLEMA

A fase do ciclo de vida do satélite, na qual ele € colocado em érbita por meio de
um VL, é chamada de lancamento. A fase de lancamento é parte da fase E do
ciclo de vida de projetos da ESA (Agéncia Espacial Europeia). Durante o
langamento o satélite € submetido a um ambiente diferente do ambiente
espacial. Este ambiente, ao qual o satélite € submetido, tem seus parametros

em fungao também das caracteristicas do VL.

A definicdo do ambiente ao qual o satélite € submetido durante o langamento
se da por meio da definicdo da ISVL. A partir da definicdo desta interface
resultam n&o apenas os aspectos ambientais do langamento (cargas térmicas,
acusticas, radioelétricas, aceleragbes entre outras), mas também os aspectos

mecanicos e elétricos da montagem e da integracao do satélite com o VL.

A ISVL é definida, neste trabalho, como o conjunto de todos os sistemas,
subsistemas e componentes do VL que trocam matéria, e / ou energia, e / ou

informacao com o satélite.

E importante que a ISVL seja definida, estudada e controlada durante todos os
processos de desenvolvimento do satélite e do VL, em um ambiente no qual
estes dois sistemas estdo sendo desenvolvidos simultaneamente. Esta ISVL é

parte da definicdo de ambos os sistemas.

Outra parte do problema é a escolha de uma determinada opg¢éo de projeto

para um VL. Em um ambiente de desenvolvimento simultdneo de sistemas



diferentes e complexos, por duas organizagdes diferentes, alguns problemas
de interface podem surgir. Estas organizagdes estdo geralmente em locais
diferentes e sob diferentes administracoes, e ainda, € provavel que tenham
diferentes abordagens, metodologias e até mesmo prioridades diferentes.
Neste contexto, podem haver dificuldades na troca de dados ou, ainda, uso de

dados invalidos.

Ter uma abordagem unica e que seja uma abordagem de MBSE pode melhorar

tanto estes processos de definicdo, como o estudo e controle desta interface.

O problema a ser abordado por esta dissertacdo € o problema da dificuldade
do controle da ISVL por duas organizagdes diferentes e ainda, de forma
secundaria, a escolha de uma determinada opg¢ao de projeto de VL utilizando
dados da ISVL.

1.3. SOLUGAO PROPOSTA

O escopo deste trabalho reside no estudo de parte do processo de ES a ser
utilizado para definicdo de missdes orbitais, com a especificidade no processo
de engenharia relacionado a definicdo da ISVL quanto aos aspectos

relacionados a fase de langamento do satélite ao espaco.

A solucgao proposta para melhorar os processos de definicdo e controle da ISVL
€ a utilizagdo de uma abordagem de MBSE e um modelo de referéncia desta
interface a ser compartilhado entre as organizagdes de desenvolvimento do

satélite e VL.

Para que se efetive a utilizagdo desta abordagem nos processos de ES,
relacionados com a ISVL, sdo necessarias varias etapas, que vao desde a
modelagem destes processos de ES, até a implantacdo da abordagem de

MBSE como ferramenta para suportar os processos modelados.

Uma das etapas para a implantacdo da abordagem de MBSE pode ser a
criacdo de um modelo de referéncia, o qual as equipes podem usar no

desenvolvimento de uma missao especifica, conforme proposto por Kaslow et



al (2015). Dessa forma, a elaboragdo de um modelo de referéncia da ISVL

(MRISVL) pode fazer parte da implantagado da abordagem de MBSE.

Como existem diversos aspectos relacionados a ISVL, de diversas ordens, este

estudo se limitara aos aspectos relacionados a fase de langamento.

Propde-se ainda a utilizagdo do método AHP em conjunto com o MRISVL para
a escolha de uma determinada opc¢ao de projeto de VL, ou em alguns casos a

utilizacdo do AHP para a escolha de um VL disponivel para o langamento.
1.4. OBJETIVO DA DISSERTAGAO

O objetivo desta dissertagdao € propor um MRISVL de modo a melhorar a
definigdo e controle da ISVL utilizando a abordagem MBSE e que ainda dé
suporte a uma escolha de um VL ou opgao de projeto de VL com base nos

dados desta interface.
Este estudo teve como objetivos:

e Obter um modelo de referéncia, levando-se em consideragao apenas a
fase de langcamento, a ser utilizado em futuros esforgos de
implementacdo de MBSE na definicdo da ISVL e que ainda dé suporte a
uma escolha de uma determinada op¢ao de projeto de VL ou de um VL

existente utilizando o método AHP;
e Aplicar o modelo em uma escolha utilizando o método AHP;

e Avaliar a aplicagdo do modelo em uma escolha utilizando o método
AHP;

1.5. METODOLOGIA

Este trabalho parte da premissa de que a aplicacdo de uma abordagem de
MBSE durante os processos de ES pode melhorar a comunicagao entre
organizagbes de desenvolvimento de um satélite e de um VL. Propde-se uma
abordagem MBSE aplicada ao desenvolvimento simultdneo de um satélite e
um VL.



Dessa forma, este trabalho teve por objetivo propor um modelo de referéncia,
na linguagem de modelagem de sistemas SysML, para a ISVL e ainda que dé
suporte a uma escolha de VL ou opcéo de projeto de VL por meio do método
AHP. Para tanto, foram seguidos os seguintes passos, aplicados de forma

ordenada:

a) Pesquisa em diversos manuais de usuario de veiculos langadores, de
modo a criar um conjunto minimo de caracteristicas importantes para a
ISVL;

b) Escolha, pesquisa e aprendizado da linguagem de modelagem de
sistemas SysML,;

c) Pesquisa com o objetivo de encontrar um modelo de referéncia para um
processo de ES;

d) Desenvolvimento do MRISVL a ser aplicado em parte do modelo de
processo de ES e que dé suporte a uma escolha de um VL ou opcéo de
projeto de VL por meio do método AHP;

e) Elaboracdo de um estudo de caso para transcricdo dos resultados de
uma “Analise de Stakeholders e Requisitos de Missao” para a SysML e
elaboragdo de um estudo de caso de modo a apresentar um ambiente

tomada de decisao utilizado o MRISVL e o método AHP.

1.5.1. CARACTERISTICAS DA INTERFACE S-VL

Foi realizada uma revisdo nos manuais de usuarios dos lancadores e literatura,
com o objetivo de se levantar as principais caracteristicas da ISVL a serem
modeladas, a citar: Guia de usuario do langador Falcon 9 (SPACEX, 2015),
Guia de usuério do langador DNEPR (SPACE COMPANY KOSMOTRAS,
2001), Guia de wusuario do langador Pegasus (ORBITAL SCIENCES
CORPORATION, 2015), Guia de usuario do langador Soyuz, langado a partir
do Centro Espacial de Kourou (ARIANESPACE SERVICES AND SOLUTIONS,
2012) e publicacao “Introdugéo a Tecnologia de Foguetes” (PALMERIO, 2004).



1.5.2. UTILIZAGAO DA LINGUAGEM SYSML

Escolheu-se a SysML como linguagem de modelagem de sistemas. Neste
trabalho ela foi sucintamente descrita como linguagem de modelagem de
sistemas na secgéo 2.7. Esta escolha se deu em virtude de sua relevancia para
o contexto MBSE atual, pela disponibilidade de diversas ferramentas de
modelagem SysML disponiveis e, ainda, pela alta disponibilidade de obras

publicadas usando SysML como a principal linguagem para MBSE.

Esta fase foi necessaria para o entendimento dos conceitos e normas desta

linguagem que permitirdo sua posterior utilizag&o.

1.5.3. ESCOLHA DO PROCESSO DE REFERENCIA

Um modelo de referéncia de MBSE tem a fungao de registrar e disponibilizar os
dados gerados por um processo de ES. Neste trabalho foi realizada uma
pesquisa com o objetivo de encontrar um processo de ES a ser utilizado como

referéncia.

O processo utilizado foi o “processo de referéncia para o desenvolvimento da

arquitetura de sistemas de pico e nanosatélites” proposto por Costa (2015).

Este processo foi escolhido por ser um processo de referéncia para o
desenvolvimento de um CubeSat, que, supostamente, deve ser um sistema
mais simples do que um veiculo langador e um satélite de médio ou grande

porte.

1.5.4. DESENVOLVIMENTO DO MODELO DE REFERENCIA MRISVL

Com base na fundamentacao tedrica apresentada resumidamente no Capitulo
2, nos trabalhos anteriores citados no Capitulo 3 e na pesquisa citada no inicio

desta sec¢ao, foi desenvolvido o modelo de referéncia MRISVL, ora proposto.

A Figura 1.1, mostra o ambiente de MBSE proposto e no qual o MRISVL serve

como referéncia.



Figura 1.1Ambiente de Aplicagcao do MRISVL
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Fonte: Producao do autor

1.5.5. ESTUDOS DE CASO

Dois estudos de caso foram planejados, a saber: (1) transcrigdo dos resultados

de uma “Analise de “Stakeholders” e Requisitos de Missao” para a SysML e (2)

apresentacao de um ambiente tomada de decisédo utilizando o MRISVL. Os

resultados destes estudos de caso, bem como as respectivas discussdes, sao

apresentados no Capitulo 5.

1.6. ESTRUTURA DA DISSERTAGAO

Esta dissertacdo foi dividida em 6 capitulos a saber: (1) Introdugao, (2)

Fundamentacgdo Tedrica, (3) Trabalhos Anteriores, (4) O Modelo de Referéncia

Proposto, (5) Estudos de Caso e (6) Conclusao e Discusséo.

1. Introducgao: este capitulo introduz o assunto o qual esta dissertagao

trata, o problema a ser resolvido, a solugao proposta para resolver este

problema, o objetivo esperado e a metodologia utilizada.

2. Fundamentagao Tedrica: este capitulo aborda os conceitos basicos,

tecnologias e padrdes utilizados para a elaboragdo deste trabalho:




definicdo tedrica de missdo espacial, apresentacdo da classificagdo e
subsistemas dos satélites, apresentacdo dos subsistemas dos VLs,
definicbes de conceitos relacionados a ES que foram utilizados,
apresentacado da abordagem de MBSE, apresentagédo da linguagem de
modelagem de sistemas SysML e, ainda, a apresentacdo do método de
decisado multicritério AHP.

. Trabalhos Anteriores: este capitulo apresenta os trabalhos anteriores
que criaram o conhecimento e a base tecnoldégica para a realizagao
deste trabalho.

. O Modelo de Referéncia Proposto: este capitulo apresenta o MRISVL
proposto no presente trabalho.

. Estudos de Caso: neste capitulo sdo apresentados dois estudos de
caso elaborados utilizando-se o MRISVL. O primeiro estudo de caso
consistiu no modelo dos dados contidos no documento “Nanosatélite
AESP14: anadlise de ‘stakeholders’ e requisitos de misséao” (CARRERA
et al., 2014). O segundo estudo de caso consistiu na elaboragao de uma
escolha de um VL, para o langamento de um satélite hipotético, de modo
a observar o uso dos atributos da interface modelada no MRISVL em um
processo de ES utilizando o método AHP.

. Fundamentagao Tedrica: este capitulo apresenta os resultados obtidos

das atividades desenvolvidas durante os estudos realizados.
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2 FUNDAMENTAGAO TEORICA

Neste capitulo serdo apresentados os conceitos basicos, tecnologias e padrdes
utilizados para a elaboracdo do trabalho aqui exposto. Os conceitos basicos
expostos serdo: definicdo tedrica de missao espacial, apresentacdo da
classificagcdo e subsistemas dos satélites, apresentacdo dos subsistemas dos
VLs, apresentacao da ISVL, definicdes de conceitos relacionados a ES que
foram utilizados, apresentacdo da abordagem de MBSE, apresentacdo da
linguagem de modelagem de sistemas SysML e, ainda, a apresentacdo do

método de decisao multicritério AHP.
2.1. MISSAO ESPACIAL

Pode-se definir uma missido espacial como sendo uma forma de resolver um
problema e/ou prover um servigo, de modo que um ou mais artefatos deve (m)
ser levado (s) para fora da atmosfera terrestre, incluindo-se toda a
infraestrutura necessaria para a solugdo do problema ou a execucdo do
servigco. Nesta secao sera explicada a composi¢cao de uma missao espacial em

segmentos de missao.

Este trabalho propde a classificagdo das missdes quanto a sua trajetéria em
trés tipos aqui definidos como: (1) suborbital (parabdlica), (2) orbital (eliptica) e

(3) extraorbital (hiperbdlica).

As missdes suborbitais consistem no lancamento do artefato ao espaco e o seu
retorno a Terra, momento no qual a missao ¢ finalizada. O servigo provido pelo
artefato ocorre durante o inicio do voo até o retorno a atmosfera terrestre.
Citam-se, como exemplos, os voos de experimentos em microgravidade e os

voos de sondagem espacial.

A Figura 2.1 mostra o tipico perfil de uma missao suborbital de experimentos
em microgravidade, na qual um veiculo langador langa uma carga util em um
voo parabdlico para a ocorréncia de experimentos cientificos em um ambiente

de muito baixa aceleragao gravitacional, que ocorre devido ao voo parabdlico.
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Ja as missodes orbitais consistem em lancgar o artefato no espagco de modo que
0 mesmo permanec¢a em determinada érbita eliptica ao redor de determinado
corpo celeste provendo determinado servigo, sendo que, apds o término desta
missao, este artefato € disposto em uma trajetéria descarte. Esta trajetéria de
descarte consiste em desacelerar o satélite de modo que a forga da gravidade
o atraia para a Terra e este satélite queime devido ao atrito com o ar e a sua
alta velocidade de queda. E o que ocorre, por exemplo, em todas as missdes

de satélites terrestres artificiais.

Figura 2.1 Perfil Tipico da Missao MicroG - AEB

-
Inicio Microgravidade
Acionamento i6-i6
;:\%
L
;;1-
Voo balistico =
> 3/ e
Ejegdo da coifa 7 :
Voo propulsado Znestagio__ /" Separacao 2“estagio
o, 4 e =
Ignigdo 2%estagio & =
| 7
7
; o
, Separacao 1° estagio
' .J
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Fonte: Adaptada de MCTI-AEB (2013)

A Figura 2.2 mostra a 6rbita do satélite CBERS-1 e sua projecao na superficie
da Terra. Esta orbita do satélite CBERS-1 € uma érbita com 778km de altitude,

inclinagao de 98,504° e 100,26 minutos de periodo orbital (INPE, 2011).
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Por fim, as missbes extraorbitais consistem em o artefato assumir uma
trajetdria (hiperbdlica) na qual a influéncia da gravidade terrestre € muito pouco
significativa, esta trajetoria pode ser alterada quando da influéncia gravitacional
de outros corpos celestes, de modo a executar uma missao, podendo ou nao
retornar a Terra, como por exemplo, nas missdes de exploracdo espacial.

Figura 2.2 Orbita do Satélite CBERS-1

Fonte: Adaptada de INPE (2011)

A Figura 2.3 mostra as trajetorias iniciais das missdes de exploragao espacial

Voyager 1 e Voyager 2 pelo Sistema Solar.
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Figura 2.3 Trajetorias iniciais das espagonaves Voyager 1 e Voyager 2
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Langamento

VOYAGER 1
Langamento

VOYAGER 2

Japiter

5 Mar 79 Urano

24 Jan 86

12 Nov 80

VOYAGER 1

Saturno
25 Ago 81

Fonte: Adaptado de NASA (1977)

Hoje, a maneira de tirar esses artefatos da atmosfera terrestre € usando

veiculos langadores equipados propulsores a motor-foguete.

Em alguns casos o VL ndo leva o satélite diretamente a orbita determinada
para a sua missao, mas sim a uma orbita intermediaria e, entdo, o proprio

satélite se injeta em sua orbita final.

Observa-se que a Orbita de langamento do satélite artificial (6rbita final ou
intermediaria) € um elemento a ser considerado em ambos os projetos do

satélite e do veiculo langador.

Os elementos de uma Missao Espacial sdo os Segmentos de Missdo. Estes
elementos ou componentes da missao serao descritos nesta se¢do, bem como

suas classes.

Este trabalho foi desenvolvido de modo a considerar um ponto de vista

generalista quanto ao servigo prestado pela Missao Espacial, a fim de se obter
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um MRISVL. Para tanto, a Missao Espacial foi dividida em 5 classes de

Segmentos de Missao:

a)

b)

Seguimento Espacial: engloba todos os artefatos no espago, neste
caso, todos os Satélites, seus subsistemas (considerando Hardware e
Software), todos os equipamentos de apoio (elétricos e mecanicos),
todos os esforcos de desenvolvimento e qualificacdo, bem como sua
integracdo ao Langador e comissionamento. Ele é responsavel pela
execucao de todas as funcdes da Missao Espacial no ambiente espacial.
A Figura 2.4 mostra uma ilustragao do Satélite CBERS 2B que faz parte
do segmento espacial da missdo CBERS.

Figura 2.4 Satélite CBERS 2B

Fonte: Adaptada de CBERS/INPE (2011)

Segmento Langador: engloba (1) o Sistema de Langamento e seus
subsistemas (considerando hardware e software), (2) o segmento solo
pertencente ao segmento langador, que sdo: todos os equipamentos de
apoio (elétricos e mecanicos), (3) o segmento controle de missdo do
segmento langador do qual faz parte o Campo de Langamento,
(incluindo toda sua infraestrutura e todos os esforgos necessarios para
que este campo esteja em condi¢gdes de langamento) e (4) o segmento
servigo/usuario do segmento langador que se constitui de todos os itens

relacionados ao Servico de Langamento. O segmento langador é
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responsavel por colocar o(s) artefato(s) (neste caso o(s) satélite(s)) em
determinadas 6rbitas, finais ou de transferéncia, para que possam
integrar o Segmento Espacial e executar sua missdo. A Figura 2.5
mostra um Veiculo Langador Soyuz-FG em conjunto com o centro de
langamento de Baikonur, no Cazaquistdo, cumprindo parte do papel de

segmento langador em missdes de 5 satélites.

Figura 2.5 Veiculo Langador Soyuz-FG em Baikonur

Um veiculo langador russo Soyuz-FG langa os satélites: (1) Kanopus-V
No. 1, (2) BKA, (3) MKA-FKI-PN1, (4) exactView-1 e (5) TET-1 a partir
do centro de langamento de Baikonur em 22 de julho de 2012

Fonte: ROSCOSMOS, space.com (2012)

Segmento Solo: engloba todos os sistemas que recebem e enviam
dados ao segmento Espacial e fazem a interface entre os Segmentos
Controle de Missdo e Espago, seus subsistemas (considerando
hardware e software), todos os equipamentos de apoio (elétricos e
mecanicos) e todos os esforgos de desenvolvimento e qualificagdo. Ele

€ responsavel pela interface entre o Segmento Controle de Missao e
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Segmento Espacial, vale dizer, pelas trocas de informagdes entre estes
segmentos. A Figura 2.6 mostra a estagao terrena do INPE em Cuiaba-
MT, que desempenha parte do papel de segmento solo na missao
CBERS.

Figura 2.6 Estacao Terrena do INPE em Cuiaba-MT

Fonte: Adaptada de CBERS/INPE (2013)

d) Segmento Controle de Missao: engloba todos os sistemas que
recebem e enviam dados ao Segmento Solo e fazem a interface entre o
Segmento de Servigo/ Usuario e o Segmento Solo, os sistemas
necessarios ao gerenciamento de orbita e de manutengéo do satélite e
seus subsistemas (Hardware e Software), todos os equipamentos de
apoio (elétricos e mecanicos) e todos os esforgos de desenvolvimento e
qualificagdo. Ele é responsavel pela interface entre os Segmentos
Controle de Missao e Espacial, o que corresponde em processar e
disseminar os dados da(s) carga(s) util(eis) do Segmento Espacial
(BOGOSSIAN, 2015), bem como fazer o gerenciamento de érbita e o

planejamento de manobras do satélite. A Figura 2.7 mostra uma sala de
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controle no ESOC (European Space Operations Centre — Centro
Europeu de Operagdes Espaciais); o ESOC desempenha o papel de
Segmento de Controle de Missdao em diversas missdes espaciais

desempenhadas pela ESA.

Figura 2.7 Sala de Controle no ESOC da Agéncia Espacial Européia ESA

Fonte: ESA (2012)

E importante observar que ha casos nos quais ha trocas de dados
diretamente entre os Segmentos Servigo / Usuario e Segmento Espacial,
como os de Missdes Espaciais de Telecomunicagbes e de Navegacao

Global, por exemplo.

Segmento de Servigo / Usuario: € composto por todos os sistemas
e/ou organizagdes e/ou pessoas que fazem uso dos servigos e/ou dados

gerados pela Misséo Espacial.
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2.2. SATELITES

Satélites artificiais, neste trabalho simplesmente satélites, sdo artefatos que

orbitam corpos celestes, de modo a prover um ou mais servigos.

Neste item serdo apresentados os seus subsistemas e uma explanacéo sobre
a trajetdria destes artefatos no espaco, a orbita.

O APENDICE A apresenta as classificacdes dos satélites por area de atuacéo

e por massa.
2.2.1. SUBSISTEMAS DOS SATELITES

Como exposto por Bogossian (2015) os satélites sdo divididos em dois
modulos: modulo de servico e modulo de carga util. O modulo de servigo
contém todos os subsistemas responsaveis pela manutencao da operagao do
satélite em ambiente espacial, ja o mdédulo de carga util contém todos os

sistemas relacionados diretamente ao servigo prestado pelo satélite.

Os principais subsistemas de servi¢co do satélite sdo: (1) controle de atitude, (2)
suprimento de energia, (3) telecomunicagao de servigo, (4) gestdo de bordo, (5)
estrutura e mecanismos, (6) controle térmico e (7) propulsdo. (BOGOSSIAN,
2015)

2.2.1.1. SUBSISTEMA DE CONTROLE DE ATITUDE

A atitude de um satélite é sua orientagdo. Dessa forma, a funcdo do
subsistema de controle de atitude é garantir o apontamento de um ou mais
eixos do satélite para um determinado alvo (Terra, Sol, etc.), controlando seus
eixos e garantindo um erro maximo deste apontamento, assim como, a
estabilidade do satélite, de acordo com as exigéncias da misséao.
(BOGOSSIAN, 2015)

2.2.1.2. SUBSISTEMA DE SUPRIMENTO DE ENERGIA

As fungdes do subsistema de suprimento de energia sdo produzir, armazenar e
distribuir energia elétrica aos outros subsistemas com tensbes elétricas

adequadas. Um meio comum de se obter energia elétrica no ambiente espacial
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€ por meio de painéis solares. Desta forma, este subsistema deve ser capaz de
transformar energia eletromagnética (luz solar) em energia elétrica quando os

painéis estao iluminados, armazenando-as para momentos de eclipse.
2.2.1.3. SUBSISTEMA DE TELECOMUNICAGAO DE SERVICO

As fungdes deste subsistema sdo enviar dados de telemetria (estado dos
diversos equipamentos de bordo) para o solo e receber do solo telecomandos
que alteram a configurag&o. Ele permite fazer medidas de distancia (ranging) e
de velocidade (range-rate | doppler) entre o satélite e a estacdo de rastreio e
controle. Este subsistema é responsavel pela comunicagdo, com o recebimento
e transmissao dos sinais. (BOGOSSIAN, 2015)

2.2.1.4. SUBSISTEMA DE GESTAO DE BORDO

As fungdes basicas deste subsistema sao coletar informacdes dos estados dos
diversos componentes de bordo e envia-las para o solo através do subsistema
de telecomunicagao de servico, e, ainda, receber os telecomandos oriundos do
solo através do subsistema de telecomunicagcdo de servigo, executa-los
diretamente ou distribui-los pelos diversos componentes de bordo em tempo
real ou diferenciado. (BOGOSSIAN, 2015)

2.2.1.5. SUBSISTEMA ESTRUTURAS E MECANISMOS

As funcgdes deste subsistema sdo fornecer suporte mecanico e de movimento
para as partes (fixas e moveis) do satélite, e também oferecer prote¢cao contra
as vibragdes durante a fase de langamento, evitando ainda acoplamentos
ressonantes com o veiculo langador. (BOGOSSIAN, 2015)

2.2.1.6. SUBSISTEMA DE CONTROLE TERMICO

As funcbes deste subsistema sdo manter os equipamentos dentro de suas
faixas nominais de temperatura e garantir a taxa de variagdo de temperatura

dentro dos limites previstos para os equipamentos. (BOGOSSIAN, 2015)
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2.2.1.7. SUBSISTEMA DE PROPULSAO

As funcdes basicas deste subsistema sio fornecer o empuxo necessario para o
controle de érbita e produzir os torques necessarios para o controle de atitude.
(BOGOSSIAN, 2015)

2.2.1.8. SUBSISTEMAS RELACIONADOS AO MODULO DE CARGA UTIL

Trata-se de todos os subsistemas responsaveis por coletar, armazenar e enviar
sinais e dados de modo a prover o servigo relacionado a missao do satélite. As
especificidades e caracteristicas dos subsistemas de carga util variam de

acordo com a misséao.
2.2.2. PARAMETROS DAS ORBTAS DOS SATELITES

O movimento de um satélite artificial em torno do planeta Terra é descrito por
uma Orbita Kepleriana, ou seja, enquanto em operagao sao descritos por
elipses ou por uma circunferéncia (caso especifico de elipse). Em Oorbitas
Keplerianas a Terra fica posicionada em um dos dois focos da elipse

Sendo assim, para que se determine uma orbita de um satélite, € necessario
que se determine os parametros de uma elipse e os pardmetros que
descrevem a forma como esta elipse esta posicionada em relagéo a Terra. A

Figura 2.8 apresenta estes parametros.
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Figura 2.8 Parametros de Orbitas Keplerianas
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Fonte: Adaptado de what-when-how.com ([2010])
Os parametros apresentados na Figura 2.8 sao:
Apogeu: ponto de altitude maxima do satélite em relagao a Terra;
Perigeu: ponto de altitude minima do satélite em relagédo a Terra;
a: tamanho do semieixo maior da elipse;
b: tamanho do semieixo menor da elipse;
I inclinagao do plano orbital em relacdo ao plano equatorial;
Q: longitude do n6 ascendente;
w: argumento do perigeu;

v. anomalia verdadeira (angulo entre a posi¢ao do satélite e o eixo que tem
origem no centro da Terra e cresce em diregdo ao ponto do Perigeu, em

determinado instante de tempo).

Os parametros minimos que descrevem estas o6rbitas séo: (1) tamanho do

semieixo maior da elipse, (2) tamanho do semieixo menor (igual ao tamanho do
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semieixo maior no caso especifico da circunferéncia), (3) inclinagdo do plano
orbital em relagédo ao plano do equador, (4) longitude do né ascendente, (5)
argumento do perigeu e (6) anomalia verdadeira. Com estes parametros

minimos € possivel calcular os demais parédmetros orbitais.
2.3. VEICULOS LANGADORES

A funcao do VL de satélites é entregar ao satélite a energia necessaria para ser
injetado em sua érbita, o que significa levar o satélite a determinado ponto do

espaco com determinado vetor velocidade.

Com a tecnologia atual, a forma mais eficiente de realizar tal procedimento é

através de motores de propulséo a foguetes.

A declaragao de missao de um VL € "injetar um ou mais satélites em orbitas,
com determinada precisdo a partir de um determinado campo de lancamento."
(PALMERIO, 2004)

Os VLs de satélite, geralmente, sdo compostos por: (1) estagios, (2) coifa e por

(3) interestagios. A Figura 2.9 mostra a composi¢ao do VL Soyuz.
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Figura 2.9 Composi¢cao do Soyuz
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Fonte: adaptada de Arianespace Services and Solutions
(2012)

2.3.1. ESTAGIOS

Os VLs, geralmente, tém de dois a cinco estagios, cada um com seu proprio
sistema de propulsdo. Os estagios sdo acionados de forma sequencial, e apos
a queima de todo o combustivel de um estagio, este é descartado. Esta
construcdo se da para que, a medida que o propelente é utilizado, a estrutura
que é utilizada para armazena-lo seja descartada, e assim o VL leve menos
“peso morto” ao longo de sua trajetoria. (SUTTON e BIBLARZ, 2000)
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Cada estagio leva consigo seu préprio propelente, seu préprio sistema (ou
sistemas) de propulsdo e seu préprio sistema de controle. (SUTTON e
BIBLARZ, 2000)

O numero de estagios de um veiculo depende da trajetoria, do numero e tipos
de manobras, da energia especifica do propelente dentre outros fatores.
(SUTTON e BIBLARZ, 2000)

Em alguns casos, o primeiro estagio de um VL é composto por mais de um
propulsor, este € o caso do VL Souyz, que esta ilustrado na Figura 2.9. Esta

configuragao de estagio €, geralmente, denominada de “cluster”.
2.3.2. INTERESTAGIOS

Os interestagios, conectam um determinado estagio do VL a outro. Geralmente
€ composto por sua estrutura, pelo sistema de separagdo com o estagio a ser

separado e pelos subsistemas aviénicos do VL.

Geralmente os subsistemas avidnicos ficam dispostos nos interestagios, porém
a depender da arquitetura do VL equipamentos destes subsistemas podem
estar dispostos em outras partes dos VLs. Geralmente, os principais servigos

providos dos subsistemas avidnicos de VLs s&o:

e navegacao do VL,

e guiagem do VL;

e controle do vetor empuxo;

e comunicagao com solo;

e tratamento de dados;

e fornecimento de energia elétrica; e

e recebimento e decodificacdo do comando de teledestruicao.
2.3.3. COIFA

A coifa de um VL tem a funcdo de proteger o satélite das cargas
aerodinamicas, acusticas e térmicas durante o voo enquanto na atmosfera.

Uma vez que o VL sai da atmosfera, a coifa é alijada.
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Geralmente, a coifa é composta pela sua estrutura, pelo sistema de separacao

e pelo adaptador do satélite.
O adaptador do satélite é a estrutura onde o satélite € montado no VL.

2.4. INTERFACE ENTRE O SATELITE E O VEICULO LANGADOR

A ISVL é definida, neste trabalho, como sendo todos os sistemas, subsistemas
e componentes do VL que trocam energia, e/ou matéria e/ou informagéao com o
satélite durante a fase de langamento. Como ja citado, existem fenémenos e
caracteristicas da ISVL que sao significativas para o satélite, devem ser
consideradas em seu projeto e dao origem a estas trocas de energia, e/ou

matéria e/ou informacgéo.

Estas caracteristicas geralmente sao expressas pelos manuais de usuario dos
VLs, e sdo especificadas com mais detalhes em cada projeto por meio de um
documento denominado “documento de controle de interface” abreviado por
DCI e usualmente referido pela sigla da expressdo na lingua inglesa: ICD
(Interface Control Document — Documento de Controle de Interface).

2.4.1. ACELERAGCOES

O satélite € um corpo nao rigido, de modo que as aceleragdes provocam
deformagdes nas estruturas do satélite. Outro fator a ser considerado refere-se
ao fato de que o acoplamento entre as estruturas do satélite e do veiculo

lancador altera estas aceleracgoes.

E importante que se conheca essas aceleracdes a fim de se avaliar se é
possivel ocorrer algum dano estrutural ao satélite durante o voo. Esta avaliagédo
se da, geralmente, por meio de simulagdes e / ou dados de voos anteriores e é
chamada de analise de carga acoplada ou em inglés “coupled load analysis”
(CLA).

As aceleragdes imprimidas ao satélite durante a fase de langamento sao
classificadas, quanto a faixa de frequéncia, como sendo: quase estatica (muito

baixa frequéncia, devido ao deslocamento, até 2Hz), senoidal (baixa
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frequéncia, até 100Hz), aleatdria (faixa de frequéncia mais abrangente, 20Hz a
2000Hz) e choque (alta frequéncia, 100Hz a 10kHz) (CALVI, 2011)

2.4.2. RADIAGAO ELETROMAGNETICA NA FAIXA DE
RADIOFREQUENCIA

A radiagao eletromagnética na faixa de radiofrequéncia, geralmente chamada
apenas de radiofrequéncia, ou ainda RF, é todo o conjunto de ondas
eletromagnéticas que incidem no satélite, com frequéncia na faixa de 30Hz a
300GHz (BEASLEY e MILLER, 2013).

Durante a fase de langamento existem diversos “geradores” de ondas
eletromagnéticas na faixa de RF dentro do proprio VL, do campo de
langcamento e do ambiente de langamento, por exemplo, avides e embarcacgdes

préximos a trajetéria de voo do VL.

Essas ondas eletromagnéticas podem interferir nos circuitos e nos sistemas
eletrdbnicos embarcados no satélite. A medida do nivel no qual uma onda
eletromagnética em determinada frequéncia, altera o funcionamento de um

equipamento ou sistema € chamada de susceptibilidade eletromagnética.

Conclui-se, portanto, que é necessario que se compare os dados do ambiente
eletromagnético, em RF, esperado com a susceptibilidade eletromagnética do

satélite.

Em alguns casos pode existir comunicagao via radio entre solo e o satélite
durante o langamento ou em momentos antes do langamento, porém, muito
préximos ao instante inicial do langcamento. Para estes casos, é necessario que
a coifa seja “transparente”, para as frequéncias utilizadas em tais

comunicacoes.

2.4.3. PRESSAO ACUSTICA

O deslocamento do ar dentro da coifa, que se da devido as diversas
aceleragbes das estruturas desta regido, gera ondas mecanicas com

frequéncia dentro da faixa acustica de 20Hz a 2000Hz.
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Estas ondas mecanicas também imprimem aceleragdes na estrutura do satélite

e 0 mesmo deve estar preparado para recebé-las.

2.4.4. DESPRESSURIZAGAO DA COIFA

O satélite € montado e integrado ao VL, geralmente, em pressao atmosférica
ambiente. A presséo atmosférica final da fase de langamento € préxima a zero,

uma vez que, as oOrbitas dos satélites ficam fora da atmosfera terrestre.

Cada perfil de voo de VL tem uma taxa maxima de descompressao diferente. O
satélite, seus subsistemas e os componentes devem estar preparados para

esta descompresséo.

2.4.5. TRANSFERENCIA DE CALOR

Durante o langcamento existe troca de calor entre o VL e o satélite devido a
diversas fontes de calor, por exemplo, calor gerado pelo atrito aerodinamico
entre o VL e o ar, aquecimento gerado por equipamentos eletronicos e
aquecimento gerado pela combustdo dos motores foguete.

Estas transferéncias de calor devem ser mapeadas e calculadas, de modo a
avaliar se existem ou ndo pontos quentes que ultrapassem os limites

estabelecidos para os componentes do satélite.

2.4.6. INTERFACE ELETRICA

A interconexdo do satélite com seus equipamentos de controle, que ficam em

solo, se da por meio do VL e da infraestrutura do campo de langamento.

E importante que sejam conhecidas as seguintes caracteristicas da interface
elétrica do VL: (1) a pinagem dos conectores de interface, (2) como e se séo
trancados os cabos entre si, (3) como e se s&o blindados os cabos e (4) quais
sao os pontos de aterramento destas blindagens e, ainda, se as carcacas dos

conectores s&o ou ndo aterradas, bem como, seus pontos de aterramento.

Aterrar um ponto elétrico significa colocar este ponto em determinado potencial

elétrico de referéncia.
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2.4.7. INTERFACE MECANICA

No presente trabalho, a interface mecéanica entre o satélite e o veiculo lancador
€ definida como sendo toda a geometria das estruturas, equipamentos e
componentes, que tém possibilidade de interferéncia mecanica com o satélite
durante a fase de integragdo do satélite, na coifa ou durante fase de

lancamento.

Como técnica de controle da interferéncia, define-se uma entidade geométrica

chamada de envelope da carga util.

O envelope da carga util representa o volume que o satélite pode ocupar,
dentro da coifa do veiculo langador, levando em consideragdo, de forma
conservadora, os seguintes itens (EUROCKOT LAUNCH SERVICES GMBH,
2011):

e maximo movimento das estruturas do veiculo langador durante o voo,
e tolerancias maximas de fabricac&do da coifa integrada,

e erro maximo na montagem da coifa,

e maximo movimento do satélite durante o voo,

e erro maximo de montagem do satélite no adaptador da carga util.

Durante os processos de desenvolvimento do veiculo langador, o envelope da
carga util € geralmente dividido em dois: (1) “envelope estatico” e (2) “envelope
dinamico”.

O “envelope dinamico” é definido como o volume que o satélite ocupa dentro
da coifa enquanto se movimenta em decorréncia de aceleragbes recebidas
durante o langamento. E obtido a partir de diversas analises dinamicas, dentre
quais, a CLA, que é uma analise do comportamento das estruturas do satélite e

do veiculo lancador acopladas e sob as aceleracdes esperadas.

Para a CLA, sado necessarios modelos detalhados do satélite e do VL
integrados, para que se obtenha, dentre os resultados desta analise, os

movimentos das estruturas do VL e do satélite durante o voo.
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Por sua vez, o “envelope estatico” é definido como o maximo volume que o

satélite deve ocupar em repouso, considerando os itens supracitados.

Ambas as entidades, “envelope estatico” e “envelope dinamico”, sao
importantes para os processos de engenharia de ambos os sistemas satélite e

veiculo langador.
2.5. ENGENHARIA DE SISTEMAS

“A Engenharia de Sistemas (ES) consiste em uma abordagem multidisciplinar
em conjunto com o0s meios para possibilitar a realizacdo de sistemas bem-
sucedidos. A ES tem por escopo a definicdo das necessidades dos clientes e
funcionalidades requeridas ao sistema logo no inicio do ciclo de
desenvolvimento, documentando requisitos; e, entdo, procedendo com sintese
do projeto e validacdo do sistema considerando o problema por completo.”
traducao livre (INCOSE, 2015)

O INCOSE (International Council on Systems Engineering — Conselho
Internacional em Engenharia de Sistemas) considera o problema por completo
como sendo os assuntos: operagdes, desempenho, teste, fabricagao, custo e
prazo, treinamento e suporte e, por fim, descarte, que estdo relacionados com

o sistema.

“A ES integra todas as disciplinas e grupos de especialidade em um esforgo de
equipe, formando um processo de desenvolvimento estruturado, que vai da
concepgao do produto até a operagédo. A ES considera ambos o negdcio e as
necessidades técnicas de todos os clientes como objetivo de prover um
produto de qualidade que atenda as necessidades de usuario” tradugao livre
(INCOSE, 2015)

A ES é uma disciplina que busca uma abordagem metddica, de modo a lidar
com as complexidades dos sistemas e dos processos de desenvolvimento

destes sistemas.

A ES busca, como caracteristica de um sistema bem-sucedido, um sistema que

prové uma solugdo que seja balanceada ao longo do ciclo de vida do sistema e
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para as diversas disciplinas relacionadas. Uma solugdo balanceada para as
diversas disciplinas significa afirmar que a satisfacdo das necessidades dos
“stakeholders” deve ser equivalente para os diversos requisitos relacionados as
diversas disciplinas envolvidas no desenvolvimento do sistema. E uma solugéo
balanceada ao longo de todo o ciclo de vida do sistema, significa que a
satisfacdo das necessidades dos “stakeholders” de fases diferentes dos ciclos

de vida também devem ser equivalentes.
2.5.1. DEFINIGAO DE SISTEMA

A palavra sistema tem a origem na palavra grega systema que significa aquilo
que permanece junto. Foi usada no contexto da biologia, pela primeira vez, nos
anos 30 (HARPER, 2011). A palavra vem sendo utilizada na designacéo de
artefatos, como produtos de engenharia, desde o inicio dos anos 60 e uma das
primeiras obras que discutiu a definicdo do conceito de sistema para a
engenharia foi “General System Theory” — Teoria Geral de Sistema
(BERTALANFFY, 1969).

Para a disciplina de ES “Um sistema é uma construgdo ou colecdo de
diferentes elementos que juntos produzem resultados n&o obtidos por
elementos sozinhos. Os elementos, ou partes, podem incluir pessoas,
hardware, software, instalagbes, politicas e documentos; ou seja, todas as
coisas necessarias para produzir resultados em nivel de sistemas. Os
resultados incluem qualidades, propriedades, caracteristicas, funcdes,
comportamento e desempenho em nivel de sistema. O valor agregado pelo
sistema como um todo, além do que é contribuido independentemente pelas
partes, é criado principalmente pela relagao entre as partes; ou seja, como elas

estdo interligadas.” (INCOSE, 2015), em tradug&o livre.

Diz-se que estes resultados, que séo obtidos pela unido das partes do sistema,

sao as propriedades emergentes do sistema.
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2.5.2. “STAKEHOLDERS”

O conceito de cliente €, muitas vezes, abrangido pelo conceito mais amplo de

“stakeholder”.

A palavra “stakeholder” € uma palavra inglesa e é comumente traduzida pela
expressao “parte interessada”. No presente trabalho optou-se por manter o

estrangeirismo.

O “stakeholder” pode ser definido, dentro do contexto de ES, como "um
individuo ou organizagao tendo direito, quota, pretensdo, ou interesse em um
sistema ou na posse de caracteristicas que atendam as suas necessidades e
expectativas” (ISO/IEC/IEEE, 2015) em tradugéo livre.

A personagem do “stakeholder” é importante dentro dos processos de ES, pois
0os requisitos dos sistemas sao gerados a partir de necessidades de
“stakeholders” ou a partir de outros requisitos que foram gerados por

necessidades de “stakeholders”.

Por fim, cita-se como exemplo da diferenga entre cliente e “stakeholder” o caso
de um aviao comercial: para um fabricante de um avido comercial seu cliente é
uma determinada companhia aérea, que ira comprar e operar 0 aviao; porém,
podem ser considerados “stakeholders” do sistema aviao, por exemplo: piloto,
passageiro, agéncia regulatéria, mecanico de manutencédo, comissarios de

bordo e organizagdes relacionadas a operagao do avido em solo ou em voo.
2.5.3. REQUISITOS

Os requisitos sao registros importantes a serem efetuados ao longo do

processo de ES, que definem caracteristicas dos sistemas.

A ISO/IEC (2007) define requisito como: “Declaragdo que identifica
caracteristica ou restricdo operacional, funcional ou de projeto de um produto
Ou processo, que é ndo ambiguo, testavel ou mensuravel, e necessario para a

aceitabilidade do produto ou processo”, em traducéo livre.
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O (INCOSE, 2010) define requisito como: “Declaragdo que identifica uma
caracteristica ou restricdo de um sistema, produto ou processo, que é nao
ambiguo, claro, unico, consistente, ndo agrupado, verificavel e é considerado

necessario para a aceitabilidade do ‘stakeholder’ ”, em traducao livre.
2.5.3.1. CARACTERISTICAS DE BONS REQUISITOS

E importante que se observe a qualidade dos requisitos, pois um processo de
desenvolvimento de um sistema os tem como parte de suas entradas.
Qualquer erro em especificagado, analise e gerenciamento de um requisito pode
se desdobrar em um erro dentro do processo de ES ou até em um erro de

projeto.

Expde-se, assim, uma lista de caracteristicas de bons requisitos, compilando
as duas definicdes de requisito supracitadas e, ainda, o que foi exposto por
BKCASE (2015) e por Kar e Bailey (1996):

e Nao ambiguo: o requisito ndo deve ter sentido duvidoso, ou incerto;

o Verificavel: o requisito deve ser verificavel, ou seja, deve haver algum
modo de medir, testar ou avaliar se ele foi ou ndo cumprido;

e Necessario: o requisito deve ser indispensavel para satisfazer a
necessidade do “stakeholder”,

e Claro: o requisito deve ser de facil entendimento;

e Unico: ndo devem haver requisitos duplicados;

e Consistente: um requisito ndo deve contradizer outro;

e N&o agrupado: um requisito deve conter apenas uma restricdo ou
carateristica de apenas um aspecto do referido sistema;

e Livre de implementagcdo: um requisito n&o deve restringir a
implementagao de determinada caracteristica ou fungédo no sistema;

e Viavel: um requisito deve ser viavel de se implementar; (um requisito
muitas vezes s6 pode ser dito viavel apds um estudo de viabilidade. Em
determinados momentos dentro de um processo de ES pode nao ser
possivel avaliar a viabilidade de um requisito.)
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e Completo: um requisito deve por si sé ser inteligivel, ndo se
demandando mais explicagdes de outras fontes para seu entendimento;

e Construgao padrdo: um requisito deve ter seu estilo de escrita e
construgéo gramatical padréo;

e Nivel de abstracdo apropriado: um requisito deve se referir ao nivel de
abstragao apropriado, ou seja, requisitos de sistema devem declarar
caracteristicas ou restricdes de sistema e ndo de subsistema,
componente ou missio;

o Correto: um requisito deve ser correto, com informacdes atualizadas e

precisas.
2.5.3.2. MEDIDAS DE EFETIVIDADE

Uma medida de efetividade (MDE) pode ser definida como “uma métrica usada
para quantificar o desempenho de um sistema, produto ou processo em termos
que descrevem uma medida de qual grau um objetivo real é atingido”
(INCOSE, 2006) em traducao livre.

O termo MDE nao deve ser confundido com o termo medida de desempenho
MDD, que € uma métrica de algum parametro especifico do sistema e né&o
necessariamente o quanto este paradmetro influencia na realizagcdo de um

objetivo.

A MDE mede o sistema sob o ponto de vista do “stakeholder”, um ponto de
vista externo, ja a MDD mede o sistema sob o ponto de vista do desenvolvedor,
um ponto de vista interno. (SPROLES, 2001)

2.5.4. O MODELO EM V DE CICLO DE VIDA DE PROCESSO DE ES

O termo ciclo de vida, emprestado da biologia, € usado na ES para descrever
toda a vida de um sistema de interesse especifico e seu gerenciamento, de
modo a entregar satisfacdo das necessidades dos “stakeholders” (BKCASE,
2015).

“O modelo de ciclo de vida € um dos conceitos chave da ES. Um ciclo de vida,

para um sistema, geralmente consiste de uma série de estagios regulados por
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um conjunto de decisdes de gerenciamento que confirmam que o sistema esta
maduro o bastante para deixar um estagio e entrar em outro” (BKCASE, 2015)
em traducgao livre. O modelo de ciclo de vida guia este conjunto de decisbes de
gerenciamento e os fluxos de atividades relacionadas a vida do sistema de

interesse.

Existem diversos modelos de ciclo de vida de processos a serem aplicados a
depender de diversos fatores, como, por exemplo, complexidade do sistema a
ser desenvolvido, conhecimento da tecnologia empregada e reutilizagédo de

projetos anteriores.

Figura 2.10 Modelo de ciclo de vida de processos em V

Arquitetura Estudo de
Regional Viabilidade / Operagdo e | Alteragdes e | Aposentadoria
(Sistemas de Exploragdo de Manutencdo | Atualizagdes | /Substituicio
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I ]
Conceito de Plano de Validagdo do Sistema Validacdo
2 +— — — — — — — dac
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e flelimgao Projeto de  JAceitagéo do Subsistema) Verificagdo 6COMPOSIGa0
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el o BOSHYD. w! unidade /
. . Dispositivo Documento /
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\J

Fonte: Adaptado de U.S.DT/FHA (2007)

O modelo em V se apresentou como um bom exemplo tedrico de ciclo de vida
para a aplicacdo de ES, uma vez que tem bem definidas as atividades

relacionadas aos diversos niveis de abstragdo do sistema (nivel de sistema,
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nivel de subsistema e nivel de componente), além de focar na integragdo do

sistema e nas atividades de verificagao e validagao (V&V).

A Figura 2.10 mostra um exemplo genérico de modelo de ciclo de vida de

processos em V.
2.6. ENGENHARIA DE SISTEMAS BASEADA EM MODELOS

A MBSE é uma abordagem na qual o desenvolvimento de um sistema é
registrado em um ou mais modelos de sistema. Estes modelos registram e
distribuem as informagcbes de comportamento, arquitetura, requisitos e

parametros do sistema em desenvolvimento.

“Um modelo € uma aproximacao, representacdo ou idealizacdo de aspectos
selecionados da estrutura, do comportamento, da operagcdo ou de outras
caracteristicas de um processo, conceito ou sistema do mundo real” (IEEE,
1990) em traducdo livre. Um modelo € uma simplificagdo de todos os
fenbmenos envolvidos em um sistema especifico, para apenas os fendmenos
que realmente importam em um determinado estudo em andamento, dentro de
um processo de ES. Um modelo pode ser, por exemplo, uma equacido, um
diagrama, uma tabela ou um algoritmo. A abordagem baseada em modelos
descreve o sistema como um modelo abstrato e ndo apenas com palavras e
figuras estaticas, como faz a abordagem classica anterior, centrada em

documentos.

Ademais, propde-se que, em uma abordagem baseada em modelos, o modelo
do sistema esteja disponivel em um ambiente colaborativo, de forma que cada
entrada de informacgdo, para determinado estudo, esteja disponivel para a
entidade ou ao interessado que realizara este determinado estudo. Cita-se,
como exemplo, um suposto modelo de sistema, disponivel em uma rede de
computadores, que possibilite aos engenheiros e as ferramentas de software

trocar dados com este modelo.

A criagdo de um modelo de referéncia pode ajudar a implantagdo da

abordagem de MBSE, as equipes podem usar este modelo de referéncia no
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desenvolvimento de uma missao especifica, conforme proposto por Kaslow et
al (2015). Um modelo de referéncia serve como referéncia para as equipes
desenvolverem os processos de MBSE e executarem a interoperabilidade entre
as ferramentas de software e um determinado modelo de sistema. O modelo de
referéncia ajuda também a unificar a nomenclatura e formas de modelar
determinadas caracteristicas do sistema. Pode-se imaginar, como exemplo,
que um modelo de referéncia, para MBSE, de um carro, teria quatro rodas, um
motor, a estrutura do chassi, entre outras caracteristicas deum carro, porém o
modelo especifico de um determinado carro traria informagbes mais
especificas como aro das rodas, largura das rodas, cilindrada do motor,
poténcia do motor, cargas que a estrutura do chassi suporta, dentre outras

informacdes necessarias aos processos de ES.

Algumas das vantagens mais importantes da abordagem de MBSE s&o: (1)
Controle de configuragdo menos oneroso; (2) A apresentagdo € desacoplada
de dados; (3) Melhora da integragao entre as disciplinas e a troca de dados
através dos processos de ES; (4) Os dados do sistema s&do compreensiveis por
maquinas e (5) A vantagem de se ter um modelo executavel do sistema que

descreve o seu comportamento (Koning et al, 2010).

Neste aspecto, cabe esclarecer pormenorizadamente cada uma dessas

vantagens.
(1) Controle de configuragdo menos oneroso em uma abordagem de MBSE:

Um grande esforco é despendido para que todos os documentos sejam
mantidos atualizados ao longo dos processos de ES. Estudos de relagbes de
compromisso, resultados de testes de qualificacdo e estudos de viabilidade e
outros processos de ES alteram a configuragdo do sistema. Em um processo
de ES centrado em documentos, cada nova alteracdo implica em revisdo de
documentos. Esta revisao, por sua vez, se propaga a todos os documentos
dependentes. Na abordagem de MBSE, as alteragbes da configuragdo do
sistema apenas atualizam o modelo que as equipes de desenvolvimento e

operacionais utilizam. Portanto, a énfase do controle de configuragdo passa da
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produgdo e controle da documentacdo para a producdo e controle de um

modelo coerente do sistema.
(2) A apresentacao é desacoplada dos dados:

Um mesmo dado pode ser apresentado de diversas formas, por exemplo, uma
relagdo entre dois parametros, a qual pode ser expressa como uma tabela,
como uma curva em um plano cartesiano ou, ainda, por meio de uma equacao.
Em um documento, os dados nele inseridos estdo sempre acoplados com uma
dada visualizacdo. Uma nova visualizacdo requer tratamento dos dados por
meio de manipulacdo humana. Em uma abordagem de MBSE os dados ja
estao dispostos de uma forma compreensivel por maquinas, de modo que nao
ha necessidade de interpretacdo de dados. Assim, diferentes visualizagcbes de
mesmos dados sao facilmente geradas, sendo que em alguns casos nem

sequer sao necessarias.

(3) Melhora a integragao entre as disciplinas e a troca de dados através dos

processos de ES:

A MBSE pode ajudar a gerenciar a complexidade, uma vez que melhora, ao
mesmo tempo, a qualidade do projeto, o tempo das atividades de ciclo de vida,
as comunicacdes de uma equipe de desenvolvimento diversificada e, ainda,
facilita a captura do conhecimento e a evolugdo do projeto (Friedenthal et al,
2009).

Com a abordagem de MBSE, o fato de os dados serem armazenados no
modelo, e ndo em documentos, permite que estudos de disciplinas especificas
(ou de dominios especificos) gerem suas préprias visualizagdes dos dados,
bem como, novos dados ou, ainda, utilizem os dados de forma automatizada,
reduzindo a probabilidade de erros em decorréncia de interferéncia humana,
diminuindo o tempo gasto com manipulagéo de dados.

Cada uma das disciplinas especificas, dentro do dominio de atuagdo do
sistema de interesse, tem seus proprios (e bem estabelecidos) modelos. Estes

modelos ndo sdo, a principio, interconectados, o que implica em manipulacao
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dos dados gerados por estudos de uma determinada disciplina (resultado de
um modelo préprio desta disciplina), para que sejam utilizados por outra. Tal
problema de integracao entre as disciplinas tende a ser solucionado com um

modelo que integre estes dados.
(4) Os dados do sistema s&o compreensiveis por maquinas:

As disciplinas de engenharia de dominios especificos ja tém usado modelos
para descrever e resolver seus problemas, através de ferramentas CAE
(Computer Aided Engineering — Engenharia Assistida por Computador), por
exemplo, modelos SPICE, para descrever circuitos, modelos de elementos
finitos, para descrever fendmenos que sao descritos por equagdes diferenciais
como propagagao de ondas e, ainda, maquinas de estados finitos para
descrever um comportamento de maquina. A abordagem de MBSE prové a
vantagem de se ter um problema descrito de uma maneira menos onerosa, a

fim de os computadores “entenderem” e resolverem tal problema.

(5) A vantagem de se ter um modelo executavel do sistema que descreve o seu

comportamento:

A vantagem de ter um modelo executavel do sistema é que ele permite a

verificacao e validacdo do comportamento do sistema através da simulacéo.

Para alcancar o nivel de melhorias nos processos de ES, demandada pela
crescente complexidade nos sistemas de interesse, € necessario que a
abordagem de MBSE tenha um modelo integrado, que seja consistente e que
seja executavel. Tais modelos e seus dados, uma vez associados, tornam
possiveis ciclos de verificacbes e validacbes (V&V) precoces dos sistemas
(Koning et al, 2010), bem como possibilitam a automagdo dos processos de

V&YV, reduzindo as chances de erro humano.

Estes ciclos de V&V precoces séo possiveis dado que o modelo tem integrados
dados dos diversos niveis de abstracdo e dos diversos dominios de atuacao

deste sistema.
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A Figura 2.11, apresentada por Koning et al (2010), monstra como ciclos de
V&V precoces modificam o modelo de ciclo de vida em V, de modo a melhorar

os processos de ES com a correcédo, também precoce, do sistema.

Figura 2.11 O modelo de ciclo de vida de ES em V, melhorado com V&V precoces

possibilitadas pela MBSE

Projeto de'cima Produgéo V&V de
para baixo baixo para cima

Analise de Missao

Fase 0 Identificagdo de
Necessidades

Viabilidade &
Fase A Projeto Conceitual

Projeto '
Preliminar/Sistema

fa_sgg _________ <V&V Baseada em Modelo Executavel
\‘ / Fabricacdo Fase D

Validagdo
Langamento Fase E

Verificagao

Integragdo

Montagem

Projeto Detalhado
(Desenvolvimento &

ROSEC Qualificagdo)

FONTE: Adaptado de Koning et al (2010)

A Figura 2.11 mostra o modelo de ciclo de vida de ES em V e os ciclos "mini-V-
s" possibilitados pela MBSE. O modelo em V apresentado na Figura 2.11
mostra as fases do processo do ciclo de vida de ES da Agéncia Espacial
Europeia (ESA) (0, A, B, C,D e E).

E importante destacar que durante a elaboracdo deste trabalho, verificou-se
algumas desvantagens relacionadas a abordagem de MBSE, que implicam na
necessidade de: (1) Implementar e manter uma infraestrutura de rede
computacional, hardware e ferramentas de software; (2) Realizar um esforgo de
controle e manutencdo de bibliotecas de componentes dos sistemas; (3)
Empreender esforgos de integragdo dos modelos e ferramentas de software
das disciplinas de dominios especificos; (4) Obter recursos de hardware e

software para visualizagdo dos dados do sistema de interesse e (5)
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Desenvolvedores do sistema necessitam aprender outra linguagem que nao
seja somente a vernacula, cabendo destaca-las, pormenorizadamente,

conforme abaixo:

(1) Deve-se implementar e manter uma infraestrutura de rede computacional,

hardware e ferramentas de software.

O modelo e os dados nele contidos sdao armazenados em computadores,
através de ferramentas de software especificas para MBSE. Tais dados e
modelos sao compartilhados por meio de redes de computadores. Dessa
forma, para a implementagdo de um ambiente de MBSE deve-se considerar a
implementagdo e manutengdo de infraestrutura de rede computacional,

hardware e software.

(2) E necessario um esforco de controle e manutencdo de bibliotecas de

componentes dos sistemas.

Como ja exposto, o controle de configuragdo € menos oneroso em um

ambiente de MBSE, porém, tal controle ainda se faz necessario.

Nesta abordagem sao criadas bibliotecas contendo modelos dos subsistemas e
de componentes, sendo necessario, para tanto, a criacdo de regras para a
manutengdo e o uso destas bibliotecas. De igual modo, s&o necessarios
processos e esforgos para que se garanta a aplicagcdo de tais regras de

manutencao e de uso criadas.

(3) Séo necessarios esforgos de integragdo dos modelos e ferramentas de
software das disciplinas de dominios especificos.

Para a realizacdo das vantagens acima descritas, obtidas por meio da
abordagem de MBSE, € necessario que se integre os modelos das disciplinas
de dominio especifico ao modelo do sistema. Somente com esta integragéo é
possivel garantir que os dados sejam trocados de forma automatizada.

Este esforgco de integracdo envolve a definicdo de ferramentas que serdo
utilizadas, a padronizacdo da forma na qual os dados serdo trocados, a

integragdo do modelo do sistema com as ferramentas das disciplinas
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especificas e, ainda, a superacao de dificuldades de ordem pratica advindas da

integracao das ferramentas de software.

Deve-se considerar estes esforcos para a implementacido de um ambiente de
MBSE.

(4) S&o necessarios recursos de hardware e software para visualizagdo dos

dados do sistema de interesse.

Em processos de ES centrada em documentos os dados do sistema estéo
contidos em documentos, de modo que, para que se visualize estes dados

basta o acesso a estes documentos.

Em um ambiente de MBSE, para a visualizagdo dos dados do sistema sao
necessarias as infraestruturas de hardware e software descritas anteriormente,
de tal forma que a visualizacdo dos dados depende diretamente da

manutengao destas infraestruturas.

Outros problemas que podem surgir desta desvantagem descrita € que as
ferramentas de software podem, em alguns casos, depender de renovagao de
licencas ou de atualizacbes para se manterem ativas. Nestes casos, a
visualizagdo dos dados do sistema se torna diretamente dependente destas

renovagdes ou atualizagdes.

(5) E necessario que os desenvolvedores do sistema aprendam outra

linguagem que nao a vernacula.

Um fator crucial na aplicacdo de MBSE reside no fato de que todos os
desenvolvedores, ou seja, todos os usuarios e elaboradores do modelo, devem
conhecer a linguagem em que o sistema estd sendo modelado. E provavel
ainda que o modelo do sistema seja descrito, em sua maior parte, por uma
unica linguagem.

7

Dessa forma, € necessario que os desenvolvedores do sistema saibam esta
linguagem, ao contrario da abordagem de ES centrada em documentos, na

qual os desenvolvedores utilizam a lingua vernacula.
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Existem dois contra-argumentos desta desvantagem: o primeiro refere-se ao
fato de que, uma vez que se aprenda a linguagem de modelagem de sistema
os desenvolvedores nao precisam repetir este aprendizado para o préximo
desenvolvimento. Porém ¢é importante considerar tal fato ao avaliar a
implementagdo de um ambiente de MBSE. O outro contra-argumento consiste
no fato de que, em equipes multinacionais, a linguagem de modelagem de
sistema pode ser melhor entendida do que em um documento traduzido de
uma linguagem vernacula estrangeira. Este autor entende valido tal contra-

argumento, o que, todavia, ndo invalida a desvantagem citada.

Na Tabela 2.1 este autor apresenta caracteristicas diferentes em cada uma das

abordagens de ES, a centrada em documentos e a MBSE.

Tabela 2.1 Tabela comparativa entre ES centrada em documentos e MBSE

ES centrada em documentos MBSE
Controle de configuragao mais Controle de configuragdo mais
oneroso simples

Visualizacio do sistema depende de:

- Ferramentas de Software e

Visualizag&o do sistema inerente - Infraestrutura.

ao documento i ] .
Ha a demanda por implementacao e

manutencao de infraestrutura e

licencas de softwares

Analises dindmicas s&o onerosas e | Modelos executaveis permitem

demandam interpretacdo humana | analises, menos onerosas, de

dos documentos comportamento do sistema
Dados acoplados com a Diferentes Vistas do Mesmo dado
Visualizagao sao facilmente obtidas
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ES centrada em documentos MBSE

Linguagem Vernacula Linguagem de Modelagem
Integracao entre os diferentes Integracao entre os diferentes
processos de engenharia de processos de engenharia de sistemas

sistemas depende de interpretacdo | depende de integragéo entre

humana softwares

Fonte: Producao do Autor
2.7. ALINGUAGEM SYSML PARA MODELAGEM DE SISTEMAS

Uma linguagem de modelagem padronizada e robusta é considerada um
habilitador critico para uma abordagem de MBSE (Friedenthal et al, 2009). A
SysML evoluiu de modo a ser uma linguagem padrao de fato para a aplicagéo
de MBSE (SYSML.ORG, 2003). A linguagem de modelagem de sistemas
SysML destina-se a modelar sistemas em uma ampla gama de dominios de
industria, como aeroespacial, automotivo, saude e assim por diante
(Friedenthal et al, 2009).

O modelo de referéncia proposto neste trabalho adota a SysML como a
linguagem de modelagem. Esta escolha se deu em virtude de sua relevancia
para o contexto MBSE atual, pela disponibilidade de diversas ferramentas de
modelagem SysML disponiveis e, ainda, pela alta disponibilidade de obras

publicadas usando SysML como a principal linguagem para MBSE.

A SysML é uma linguagem de modelagem visual, de propdsito geral, para
aplicagbes em ES. A SysML suporta a especificagdo, analise, projeto, V&V em
uma ampla gama de sistemas e sistemas de sistemas. Esses sistemas podem
incluir hardware, software, informacdes, processos, pessoal e instalacoes.
(SYSML.ORG, 2003)

A criagao de SysML se deu devido a um esforgo para de se adaptar as praticas

de modelagem, bem consolidadas, usadas na engenharia de software através
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da linguagem de modelagem unificada UML (Unified Modeling Language) para
a MBSE. A linguagem SysML é um dialeto da linguagem UML, com algumas
extensdes. Esta inter-relagdo entre a SysML e a UML 2.0 é apresentada na
Figura 2.12.

Figura 2.12 Visao geral da inter-relagao entre UML e SysML

FONTE: Adaptada de OMG (2006).

A Figura 2.12 mostra a inter-relagao entre SysML e UML 2.0. Trés classes de
diagramas sao observadas: (1) os diagramas UML que ndo séao utilizados na
SysML (UML-UML4SysML), (2) os diagramas UML em ambas UML e SysML
(UML4SysML) e, por ultimo, (3) os diagramas SysML exclusivos, como uma
extensdo da UML

A SysML é baseada em 4 pilares de representacdes do sistema: (1) estrutura,

(2) comportamento, (3) requisitos e (4) paramétrico (OMG, [2006]).
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A SysML é composta por 9 diagramas, os quais permitem estes 4 pilares de
representacdes. Os diagramas de representacao de estrutura sdo: diagrama de
definicdo de bloco, diagrama interno de bloco e o diagrama de pacote; os
diagramas de representacdo de comportamento sdo: diagrama de atividade,
diagrama de sequéncia, diagrama de maquina de estados e diagrama de caso

de uso.

O diagrama de representacao de requisitos € o diagrama de requisito e o

diagrama de representacdo paramétrica € o diagrama paramétrico.

O diagrama de definicdo de bloco representa elementos estruturais do sistema
chamados de blocos sua composigao e classificagdo, este diagrama € uma
modificagdo do diagrama de classes da UML. (Friedenthal et al, 2009) . Os
blocos s&o as unidades fundamentais de um sistema na SysML. (Friedenthal et
al, 2009).

O diagrama interno de bloco representa a interconex&o e as interfaces entre as
partes de um bloco, este diagrama é uma modificacdo do diagrama de
estrutura composta da UML. (Friedenthal et al, 2009). E por meio do diagrama
interno de blocos que sdo modeladas as trocas de energia, matéria e
informacéo, utilizando-se dos elementos “tem Flow”, pelos diversos elementos
do sistema. E por meio deste diagrama também que sdo modeladas as

interfaces que permitem estas trocas.

O diagrama de pacote representa a organizagdao deum modelo em termos de
pacotes que contém elementos do sistema. (Friedenthal et al, 2009) . Um
pacote € um elemento das SysML que tem a fungdo de agrupar os diversos

elementos dentro do modelo.

O diagrama de atividade representa o comportamento do sistema em termos
de ordem das acBes baseada na disponibilidade de entradas, saidas e
controle, mostra ainda como as agodes transformam as entradas em saidas.
Este diagrama é uma modificagdo do diagrama de atividade da UML.
(Friedenthal et al, 2009).
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O diagrama de sequéncia representa o comportamento em termos da
sequéncia das mensagens trocadas entre as partes do sistema. (Friedenthal et
al, 2009).

O diagrama de maquina de estados representa o comportamento de uma
entidade em termos das transicbes entre estados originadas por eventos.
(Friedenthal et al, 2009).

O diagrama de caso de uso representa a funcionalidade de um sistema em
termos de como este sistema ou outra entidade deste sistema é usado por
entidades externas (e.g. atores) para realizar um conjunto de objetivos.
(Friedenthal et al, 2009).

O diagrama de requisito representa requisitos, em forma de texto, e a relagéo
destes requisitos com outros requisitos, com outros elementos do projeto e com
os casos de teste para a rastreabilidade destes requisitos. (Friedenthal et al,
2009).0s principais elementos utilizados dentro do diagrama de requisitos s&o:
(1) o requisito ou ‘requirement”, que modela um requisito e suas
caracteristicas, (2) o “stakeholder” que modela um stakeholder” e suas
caracteristicas, (3) o “moe” que modela as medidas de efetividade de um
requisito e ainda (4) o caso de teste, ou “test case” que define uma estratégia

de verificacdo de um requisito.

O diagrama paramétrico representa as restricbes entre os valores das
propriedades das partes do sistema de modo a dar suporte as analises de
engenharia. (Friedenthal et al, 2009). Os valores das propriedades ou “property
values” sdo elementos que trazem valores relacionados as caracteristicas de

um sistema.

Os elementos dos diversos diagramas podem ser relacionados entre si de
modo a atender as diferentes analises a serem executadas durante os diversos

processos de ES.
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A linguagem SysML é muito rica quanto a quantidade de elementos existentes,
em seus diagramas, de modo a permitir que se modele as diversas

caracteristicas dos sistemas.

Além dos elementos da SysML, pode-se também criar propriedades adicionais
aos elementos da SysML, estas propriedades adicionais chamadas de

etiquetas ou ainda, em inglés, “tags”. (Friedenthal et al, 2009)

Ainda existem os atributos, ou “atributes” que servem para se atribuir

qualidades aos elementos da SysML.

A modelagem de requisitos na SysML esta apresentada, como exemplo, na
Figura 2.13, esta figura mostra de que forma os atributos dos requisitos s&o

modelados:

¢ |dentificador do requisito: € o proprio ‘tag” (etiqueta) SysML “id” do

elemento requisito;

o ‘“Stakeholder de origem™ €& o atribuido através da relacdo de
dependéncia “trace” (rastreio) da linguagem SysML. Esta relagéo indica
que o cliente (o requisito) € dependente do fornecedor (rastreia o

fornecedor), neste caso o “stakeholder” de origem;

e Medida de efetividade (MoE): € modelada utilizando o elemento “MOE”
(measure of effectiveness) da SysML e atribuida ao requisito por meio
de uma relagéo de dependéncia “refine”, onde o cliente (“MOE”), refina o
fornecedor (o requisito). Nota-se que pode haver mais de uma medida
de efetividade para cada requisito;

e Prioridade: este atributo n&o € nativo da SysML, porém a ferramenta de
software Enterprise Architect® possui o atributo “priority” (prioridade),

conforme apresentado na Figura 2.14;

o Estratégia de verificacdo: utiliza-se a entidade ‘test Case” (caso de
teste) da SysML para que se definam as estratégias de verificagdo de

um requisito. O “test Case” é atribuido ao requisito por meio de uma
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relacdo de dependéncia “verify” (verifica). O caso de teste, em SysML,
pode ser utilizado para representar métodos de verificagdo por analise,

inspecao, teste ou demonstragédo. (OMG, 2015)

Base logica (“rationale”): o ‘tag” (etiqueta) “text” (texto) da SysML é

destinado a conter a base l6gica do requisito;

Situagcdo do requisito: este atributo ndo € nativo da SysML, porém a
ferramenta de software Enterprise Architect® possui o atributo “status”
(situagado), conforme apresentado na Figura 2.14 e na Figura 2.15. A
ferramenta permite que se atribuam valores personalizados para a
situagdo do requisito, a depender do processo de gerenciamento de

requisitos da organizagao;

Nome do requisito: foi modelado como o proprio nome do elemento

‘requirement” (requisito) da SysML.

Requisito de origem: um requisito pode ter sua origem a partir de outro
requisito, ao invés de a partir de um “stakeholder”. Um requisito de
origem €& modelado utilizando a SysML com a relagdo de dependéncia
“deriveReqt” — “derive requirement” (deriva requisito), como apresentado
na Figura 2.16. A relagdo de dependéncia “deriveReqt”, apresentada na
Figura 2.16 é de tal forma que o requisito cliente — “Requisito Derivado”

—& derivado do requisito fornecedor — “Requisito de Origem”.
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Figura 2.13 Modelo de Requisito

req [package] Requisitos [Requisitos] /

/ «verify»

7
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I .
|«verify»

\

\«verify»

«testCase»

Caso de Teste #1

«testCase»
Caso de Teste #2

«testCase»
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Verdict =

Verdict =

Verdict =

p
lista de verificacao de «trace»
implementacao . >
N bi I
O ac ambiguo | «Stakeholder»
E Verificavel I Stakeholder Origem
Necessario I
tags
|
[ claro | concern = <memo>
[] Uunico | concernList = <memo>
[0 consistente \\ : :d - tanci
[] Nao agrupado \ [ Tr?;);jnma h
|:| Livre de implementacao \ :
. \
[ viavel \Q : " «moe»
n
[] Completo Y~ Medida de Efetividade #1
|:| Construcao padrao «requirement» L/ e
[] Nivel de abstracao Requisito de «moe»
apropriado Stakeholder <z — — — —
|:| c . «refine» | Medida de Efetividade #2
orreto ;
id = ASS
~
L text = \ ~ «moe»
A N «refin®>~| Medida de Efetividade #N
| \

Fonte: Producéo do autor

Salienta-se que existem diferengcas entre as relagbes “deriveRqt” (deriva
requisito) e “containment” (retencéo): a relagdo SysML “containment” nao
deriva o requisito, mas sim, o decompde. Esta diferenga esta apresentada na
Figura 2.16 e na Figura 2.17.

Ainda é importante que se exponha que a relagdo ‘frace” é importante dentro
de um modelo SysML pois € uma forma de se rastrear a origem de um

elemento

Conforme proposto por Sparx Systems (2016), pode-se acrescentar no modelo

de requisitos uma lista de verificagao de requisito para que se verifique se um
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requisito atenda as caracteristicas de bons requisitos, apresentadas no item
2.5.3.1.

Figura 2.14 Ajuste da prioridade de requisito no Enterprise Architect®

E Requirement : Requisito de Stakeholder X
= Properties

General Requisito de Stakeholder

Rules Type: requirement

Requirements

Constraints Status Proposed

Scenarios BIU A= =l <% % = Alias:
= Related

Files Keywords:

Links

Author. Ricardo

Difficulty:  Medium
Priority: Medium

High
Version
Low . |

Phase 1.0

Package Requisitos.
Created. 22/02/2017 15:18:02

Modified 22/02/2017 15:32:41

BN SysML1.4 Tags

-OK Cancelar Apl Ajuda

Fonte: Tela do Software Enterprise Architect® (SPARX SYSTEMS, 2016)

Figura 2.15 Situacao do Requisito

Status: M
desativado

Alias: em analise
valido

Keywords:

Fonte: Tela do Software Enterprise
Architect® (SPARX SYSTEMS, 2016)
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Figura 2.16 Exemplo de Requisito derivado

req [package] Exemplo ... /

«requirement»
Requisito de Origem

id =
text =

/\

I
«deriveReqt»
I

«requirement»
Requisito Derivado

id =
text =

Fonte: Producao do autor

Figura 2.17 Exemplo de Requisito decomposto

req [package] Exemplo Requisito Decomposto [Exemplo Requisito Decomposto] /

«requirement»
Requisito AB
id =
text ="O Sistema deve executar as
fungdes Pai"
«requirement» «requirement»
Requisito A Requisito B
id = id =
text = "O Sistema deve executar a fungao A" text = "O Sistema deve executar a funcao B"

Fonte: Produgao do autor
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Em um processo de ES existem diversos fluxos de trocas de dados entre as
diversas disciplinas envolvidas neste processo. Um modelo SysML registra os
diversos dados do sistema. Os dados de um modelo SysML podem ser
importados e exportados pelos diversos softwares especificos de cada uma

das disciplinas.

A Figura 2.18 mostra os fluxos de trocas de dados por diversas disciplinas
envolvidas nos processos de ES por meio de um modelo de sistema em
SysML. A Figura 2.18 tem por objetivo exemplificar um ambiente de MBSE com
SysML.

Figura 2.18 Exemplo de aplicagao pratica de um ambiente de MBSE com

utilizagao da SysML

Syndeia - Engenharia de Sistemas Baseada em Modelo ESBM

Windchill ProjectLink e PPMLink,
Primavera, MS Project, ...  {_

Gerenciamento

de Projeto

i —— ‘ Requisitos
MCAD (Creo, NX, CATIA, . Synde'a Integrity, Cradle, DOORS, 7
ECAD (Mentor Expedltlon ) RequisitePro,...

/ SysML
< E  Simulagso/cAE/]
Otimizacao imulacao
. u — ﬁ | : |

Mathcad, Mechanica, MATLAB,
Simulink, ABAQUS, ANSYS,
Mathematica,...

Mathcad, ModelCenter,
Insight, OpemMDAO,...

Bibliotecas /
Base de Dados

Modelos CAD, modelos de custo, modulos
de anaélise, base de dados de pecas e
material, base de dados de fornecedores..

Sistemas PLM e SCM (Teamcenter, Windchill, GIT, SVN,...) ’

Manufatura, Cadeia

de Suprimentos

Creo View, Windchill MPMLink,
Tecnomatrix, SAP....

Fonte: Adaptado de INTERCAX (2011). Figura utilizada com autorizagdo da

Intercax LLC., direitos autorais reservados.
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A Figura 2.18 mostra uma camada intermediaria de interconexdo do modelo
SysML com os modelos de dominios especificos. Esta interconexao é
executada por intermédio de ferramentas de software proprias para esta
funcdo. No caso da Figura 2.18 esta ferramenta é a Intercax — Syndeia; outra

ferramenta com a mesma fungéo a citar € a IBM — Jazz.
2.8. O METODO DE DECISAO MULTI-CRITERIO AHP

O método de analise de decisao multicritério AHP (Analytic Hierarchy Process
— Processo Analitico Hierarquico) € um método de tomada de decisbes que
considera diversos critérios dispostos em uma estrutura hierarquica, na qual

sao atribuidos pesos para as opg¢des de escolha dentro desta estrutura.

O AHP é o método mais popular para a analise de decisdo multicritério (PARK,
2014) e tem sido utilizado em muitas industrias e aplicagdes, incluindo as
aeroespaciais. Neste aspecto, cabe destacar que Wagner (1999) demonstrou o
uso do AHP na escolha de uma solugdo para os sistemas de eletronica
embarcada em veiculos lancadores. Este método pode ser utilizado, em
conjunto com o MRISVL em SysML para uma escolha de um VL ou opgéao de

projeto de um VL com base em caracteristicas da ISVL.

Este método permite uma analise mista qualitativa e quantitativa, bem como
permite considerar fatores subjetivos, como, por exemplo, fatores politicos, e €
um meétodo intuitivo e facil (PARK, 2014). Porém, depende da avaliagdo de
especialistas que podem eventualmente estar errados, e podem avaliar fatores
objetivos de forma subjetiva acrescentando-se erro na deciséo.

O AHP foi apresentado por Saaty (1972). Este método divide a decisdo em
uma estrutura hierarquica de varios niveis, na qual os critérios e as opgdes sao

ponderados através de comparagdes par a par em cada nivel (SAATY, 1977).

A Figura 2.19 mostra um exemplo de distribuicdo de pesos através de uma

estrutura de decisdao AHP, que tem multiplos niveis e multiplos critérios.

Os pesos no nivel 1 sdo obtidos através das comparacdes par a par: critério 1

X critério 2, critério 1 X critério 3 e critério 2 X critério 3.
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Para determinar os pesos em toda a estrutura hierarquica € necessario fazer
comparagoes par a par de cada elemento (critério, subcritério ou opgao) sob
um no e dar a cada comparagao par a par uma pontuagao de peso relativo,

conforme mostrado na Equagédo (2.1):

. (2.1)

ij — ]

Wj
Onde: sj € a pontuacado de peso relativo do critério ou opgéao i pelo critério ou
opgao j; wi € o peso do critério ou opgao i sob um determinado n6 e w; é o peso

do critério ou opgao j sob este mesmo determinado né.

Este tipo de comparagdo baseia-se na hipotese de que o ser humano
consegue avaliar melhor a diferenga entre apenas duas opgbes do que a

diferenca de uma opg¢ao entre varias outras.
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Figura 2.19 Uma estrutura hierarquica de tomada de decisao com AHP

NIVEL 1
=
NIVEL 2 ritério 3
NiVEL 3 3.2
NIiVEL 4
Opcao 1 Opcao 2 Opcao 3

FONTE: Producao do autor

Como a mente humana é limitada a 7 £ 2 fatores para comparagéo simulténea
(SAATY, 1977), a Tabela 2.2 mostra como determinar a pontuagdo de peso

relativo pela intensidade de importancia de um elemento sobre o outro.
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Tabela 2.2 Tabela de Pontua¢ao de Peso Relativo

Intensidade
de Definigao
Importancia
1 Igual importancia de ambos os elementos
3 Importancia moderada de um elemento sobre outro
5 Forte importancia de um elemento sobre outro
7 Importancia demonstrada de um elemento sobre outro
9 Importancia absoluta de um elemento sobre outro
2,4,6,8 Valores intermediarios entre dois julgamentos adjacentes

Reciprocidade

Se o elemento i tem um dos numeros acima atribuido quando
comparado com o elemento j, entdo j tem o valor reciproco

quando comparado com i.

Fonte: Saaty (1977)

Todas as pontuagdes de peso relativo compdem a matriz S de ordem n, onde n

€ o numero de elementos comparados, conforme apresentado pela Equacao

(2.2).

Sij " Sin (2.2)
5:[; ]

1 (2.3)
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A Tabela 2.3 mostra um exemplo de preenchimento de uma comparagao de

quatro opgdes

Tabela 2.3 Exemplo de preenchimento de uma comparagao AHP de opgoes

Opcédo 1 | Opcéo 2 | Opcao 3 | Opcao 4
Opcéo 1 1 1 9 3
Opcéo 2 1 1 9 3
Opgéo 3 1/9 1/9 1 1/3
Opcéo 4 1/3 1/3 3 1

Fonte: Producéo do autor

Na Tabela 2.3 a Opcdo 1 é equivalente a Opcédo 2, a Opcédo 1 tem uma
importancia absoluta em relacdo a Opc¢ao 3, e ainda a Opcédo 1 tem uma

importancia moderada em relagao a Opcgéo 4.

A matriz S resultante da Tabela 2.3 é:

1 1 9

1 1 9 3
1
3

w

(2.4)

Stavel 3 = 1/9 1/9 1/3
1/3 1/3

Em uma matriz de comparacéo pelo método AHP temos também que, em uma

“‘comparacao propria”:
Sij = 1 (25)

Define-se, entdo, o problema a ser resolvido, o de encontrar o vetor w

apresentado na Equacao (2.6), com os pesos de cada opgéo para cada critério:

Como demonstrado por Saaty (1977), o vetor w € um autovetor de S tal que:
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SW = AnaxW (2.7)

Finalmente, como forma de calcular o peso de cada elemento (critério ou

opgao), deve-se solucionar o sistema linear apresentado pela Equacgao (2.8).
S —ApaxDwWw =0 (2.8)

Neste trabalho foi utilizado o método de Jacobi/Gauss-Seidel de aproximacodes
sucessivas para se resolver a Equacgao (2.8). Como, por definicdo, a matriz S é
uma matriz reciproca, com a aplicacdo deste método o vetor w sempre

converge para o resultado.
O Vetor w encontrado para a Tabela 2.3, por meio a aplicagao do método de
Jacobi/Gauss-Seidel na Equacéo (2.8) é:

Wrabelazs = 140,91%; 40,91%; 4,55%; 13,64%] (2.9)

Por fim, para calcular o peso de cada opc¢éo, para a dada decisdo, deve-se
calcular o peso da opgéao para cada critério, considerando os subcritérios, até o

topo da estrutura hierarquica do AHP.

A Figura 2.20 mostra os termos para o calculo do peso da opg¢ao para um dado

critério (no nivel m) com seus subcritérios.
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Figura 2.20 Termos usados no calculo do peso da op¢ao | no nivel m

NIVEL m Critério

NIVEL m+1

Subcritério kn

WOSCri1,

Opcdol

FONTE: Producao do autor.

O peso da opgao | no nivel m é dado pela Equacao (2.10):

kn (2.10)

woc; = Z WSCy . WOSCk’l
k=1

Onde:

wocl: € o peso da opg¢ao | para o dado critério (no nivel m),
wsck € o peso do subcritério k para o critério dado,

wosck, | € o0 peso da opc¢ao | para o subcritério k,

kn € a quantidade de subcritérios para o critério dado,

K, | sdo os indices para o subcritério e a opcao respectivamente.

Apods a aplicacado do método AHP s&o obtidos os pesos de cada opgao para a
tomada de decisdo. A soma dos pesos de todas as opcgdes € 1. Avalia-se,

entdo, qual € a melhor opgao para a dada decisao.

60



3 TRABALHOS ANTERIORES

Este capitulo descrevera os trabalhos anteriores que criaram o conhecimento e

a base tecnoldgica para a realizagao do trabalho ora proposto.

A presente investigagdo visa estudar aspectos da ISVL, na fase de ciclo de

vida de langamento, sob o ponto de vista de ES.

O Satélite e o VL sao sistemas complexos que exigem uma abordagem de ES
para alcangar processos de desenvolvimento bem-sucedidos. Em Bertalanffy
(1969) se estabelece a base da ES e da teoria dos sistemas abertos. Em Wertz
e Larson (1991) formaliza-se uma abordagem de ES para projetos de missao

espacial.

Alguns esforgos surgiram como um meio de modelar sistemas para assistir os
processos de ES. Em Dori (1995) se propde uma metodologia e linguagem de
modelagem, a OPM, para modelar sistemas e lidar com os processos de ES.
Posteriormente, Friedenthal e Burkhart (2003), Friedenthal e Kobryn (2004), e
OMG (2006) estenderam a linguagem UML para uma linguagem de

modelagem de sistema mais especifica, a SysML.

Diferentes organizagdes e industrias criaram seus proprios processos ES para
lidar com a complexidade de seus proprios sistemas. O INCOSE pretende criar
uma abordagem padronizada para todas as industrias e sistemas como um

meio para haver maior reutilizacao e otimizacado de ferramentas.

Com o decréscimo dos custos de processamento e armazenamento de dados,
juntamente com a evolugdo das técnicas de modelagem de sistemas, o
INCOSE (2007) propds a padronizagao na utilizagdo de modelos para assistir

os processos de ES.

O INCOSE criou o grupo de trabalho em sistemas espaciais — “Space Systems
Working Group” (SSWG) com o objetivo de se estudar e padronizar as praticas
de MBSE na area espacial. O SSWG, por sua vez, desde 2012, trabalha na

criagado de um modelo de referéncia, em SysML, de um CubeSat. Este modelo
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foi utilizado como referéncia no presente trabalho e sera descrito com maiores

detalhes no item 3.1.

Um modelo de referéncia da ISVL tem o objetivo de assistir um processo de
ES. Neste trabalho utilizou-se o modelo de processo de ES “Processo de
referéncia para o desenvolvimento da arquitetura de sistemas de pico e
nanosatélites” proposto por Costa (2015) como referéncia de modelo de

processo.

A Tabela 3.1 sumariza uma breve apresentacdo dos trabalhos citados nesta
secao, e também como o presente trabalho se correlaciona com os trabalhos

anteriores.
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Tabela 3.1 Correlagao entre o presente trabalho e os trabalhos anteriores

Autor(es) Ano Titulo Correlagao Referéncia
Karl  Ludwig von Estabeleceu a base da ES e da teoria | (BERTALANFFY,
1969 | “General System Theory” .
Bertalanffy dos sistemas abertos. 1969)
James R. Wertz and o _ ] Formalizaram uma abordagem de ES | (WERTZ e
. 1991 | “Space Mission Analysis and Design” ] oL .
Wiley J. Larson para projetos de missao espacial. LARSON, 1991)
Propbés uma metodologia e linguagem
“Object-process Analysis: Maintaining the | d¢ modelagem, a OPM, para modelar
Dov Dori 1995 | Balance Between System Structure and | Sistemas e lidar com os processos de | (DORI, 1995)

Behaviour”

ES. Posteriormente
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Autor(es) Ano Titulo Correlagao Referéncia
Sanford A. Friedenthal ) (FRIEDENTHAL e
2003 | “Extending UML™ from Software to Systems.”
and Roger Burkhart BURKHART, 2003)
Sanford A. Friedenthal 2004 “Extending UML to Support a Systems Modeling | Estenderam a linguagem UML para uma | (FRIEDENTHAL e
and Cris Kobryn Language” linguagem de modelagem de sistema | KOBRYN, 2004)
mais especifica, a SysML.
Object Management “PTC/06-05-04 OMG  Systems  Modeling
2006 o (OMG, 2006)
Group - OMG Language (OMG SYSMLTM) Specification.”
) i . . Propds a padronizag&o na utilizagéo de
International Council on “INCOSE-TP-2004-004-02: Systems Engineering o
2007 modelos para assistir os processos de (INCOSE, 2007)

Systems Engineering

Vision 2020”

ES.
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Autor(es) Ano Titulo Correlagao Referéncia
] ) ] (SPANGELDO,
“Applying Model Based Systems Engineering
Sara C. Spangelo et al. 2012 KASLOW, et al.,
(MBSE) to a Standard CubeSat.”
O INCOSE criou o grupo de trabalho em | 2012)
“Applying Model-Based Systems Engineering sistemas espaciais — "Space Systems (SPANGELO,
Sara C. Spangelo etal. | 2013 | (MBSE) to Develop an Executable Model for the | YWorking Group” (SSWG) com o objetivo | griycHANSKI, et
RAX CubeSat Mission” de se estudar e padronizar as praticas de al., 2013)
MBSE na area espacial.
) . ) ] ; (ANDERSON,
Louise Anderson et al. 2014 | “Enterprise Modeling for CubeSats O SSWG, por sua vez, desde 2012, COLE, et al,, 2014)
trabalha na criagdo de um modelo de
David Kaslow 2015 INCOSE Model-Based Systems Engineering referéncia, em SysML, de um CubeSat. (KASLOW, 2015)
(MBSE) CubeSat Modeling Efforts.”
Este trabalho propde o uso de modelos
Developing a CubeSat Model-Based System de referéncia como base da (KASLOW,
David Kaslow et al. 2015 | Engineering (MBSE) Reference Model - Interim implementacao de uma abordagem de ANDERSON, et al.,
Status MBSE. 2015)
“Developing a CubeSat Model-Based System A presente dissertagio tem por objetivo a (KASLOW, HART
David Kaslow et al. 2016 | Engineering (MBSE) reference model — Interim modelagem da ISVL e pode contribuir et al., 2016)
status #2” com o modelo do grupo SSWG, que por
“Developing and Distributing a CubeSat Model- sua vez modela apenas o satélite.
. ] ] (KASLOW, AYRES,
David Kaslow et al. 2016 | Based Engineering (MBSE) Reference Model —

Status”

et al., 2016)
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Autor(es) Ano Titulo Correlagao Referéncia
. ) ) . ) o (BARBEDIENNE,
Barbedienne, Romain et “Introduction of geometrical contraints modeling in
2014 ) ] PENAS, et al.,
al. SysML for mechatronic design”
2014)
o “Architecture to Geometry — Integrating System (BAJAJ, ZWEMER
Manas Bajaj et al. 2016 . . .
Models with Mechanical Design” Apresentam formas de representar e COLE, 2016)
modelos geométricos em SysML, de
“MBSE++ — Foundations for Extended Model- ili i
N . ' modo a serem utilizados em um ambiente (BAJAJ, ZWEMER,
Manas Bajaj et al. 2016 | Based Systems Engineering Across System MBSE. t al., 2016)
et al.,
Lifecycle”
“Use of Technologically and Topologically Related (PLATEAUX,
Régis Plateaux et al. 2016 | Surfaces (TTRS) geometrical theory for PENAS, et al.,
Mechatronic Ontology” 2016)
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Autor(es)

Ano

Titulo

Correlacao

Referéncia

Lucas Lopes Costa

2015

Processo de referéncia para o desenvolvimento

da arquitetura de sistemas de pico e nanosatélites

Propds um modelo de referéncia para o
desenvolvimento da arquitetura de

nanosatélites.

Este modelo de referéncia de processo inicia-
se na identificagdo das necessidades dos
stakeholders, passando pela definicdo da
missdo e entdo segue pela definicdo do
segmento de missao relacionado ao sistema

de interesse.

O trabalho exposto na presente dissertacdo
aborda a relagéo entre o segmento espacial e

0 segmento langador por meio da ISVL.

(COSTA, 2015)

Ricardo Franco

2018

Modelo de referéncia da Interface entre satélite e

veiculo langador para Engenharia de Sistemas

baseada em modelo

O trabalho exposto nesta dissertagdo propde o
uso de uma abordagem de MBSE para o
desenvolvimento e controle da ISVL e
consequentemente um modelo de referéncia
da ISVL a ser utilizado como referéncia nesta
abordagem, vale expor que, em pesquisa
bibliografica, ndo foi encontrado trabalho
equivalente que aborde a ISVL por meio de
MBSE.

Esta dissertacao

Fonte: Producéo do autor
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3.1. MODELO DE REFERENCIA DE CUBESAT - SSWG

O INCOSE, por meio de seu grupo de trabalho SSWG (Space Systems
Working Group), tem publicado, desde 2012, o trabalho de desenvolvimento de

um modelo de referéncia para MBSE de um CubeSat.

Este trabalho foi apresentado em diversas oportunidades, em diferentes fases
de desenvolvimento em: Spangelo et al (2012), Spangelo et al (2013),
Anderson et al (2014), Kaslow (2015), Kaslow et al (2015), Kaslow et al (2016),
Kaslow et al (2016).

O trabalho do SSWG também foi utilizado como referéncia para o
desenvolvimento do MRISVL, apresentado no presente trabalho.

3.2. PROCESSO DE REFERENCIA PARA O DESENVOLVIMENTO DA
ARQUITETURA DE SISTEMAS DE PICO E NANOSATELITES

O modelo de referéncia de MBSE, aqui proposto, foi idealizado com objetivo de
suportar um processo de ES.

O processo de ES utilizado como referéncia foi o “processo de referéncia para
o desenvolvimento da arquitetura de sistemas de pico e nanosatélites” proposto
por Costa (2015). A Figura 3.1 mostra a estrutura de macroprocesso desse
modelo de processo de ES utilizado.

Na Figura 3.1 sdo observadas as fases distintas de “Definicao de Missao” e de

“Definicao de Segmento”.
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Figura 3.1 Estrutura do macro processo de referéncia para o desenvolvimento da

arquitetura de sistemas de pico e nanosatélites

Identificagdo de
Necessidades

r j CEEESSERaRERT }
: Anélise de . ! Definigao da !
: Stakeholders da :— ————— | R R - Arquiteturada |
: Missdo ! : : | Missdo :
I I
e ! vy ¥ ¥ @ eme—epe——mee
] - T
Definicdoda [-————- :
Missao
pEEsnEE— (Sistema Espacial) |--—————— 1
romeT X e } R S = - — :
I
| ! | Andlise do Ciclo de

| |
| |
| |
, 7 Vida da Missdo |
| |
| |

[ e L e
| | B 1
: Andlise de ] i Definiggoda |
: Stakeholders do :— ————— | EEcE 1 Argquitetura do I
: Sistema : ! ] : Sistema l
| |
[Ee e I LA A e S
] *
Definicdodo - !
Segmento
rEEERT R (Sistema de Interesse) -———————-— 1
_____ N _— Y
i : 1 T 1
: Analise Funcional : _____ J' : _____ | Analise do Ciclo de :
I do Sistema & 7 Vida do Sistema :
i
e mee | B e e |
Y
Desenvolvimento

de Subsistemas

Fonte: Costa (2015)
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4 O MODELO DE REFERENCIA PROPOSTO

Este capitulo tem por objetivo apresentar o MRISVL proposto no presente

trabalho.

Conforme exposto no Capitulo 1.5, utilizou-se o processo proposto por Costa
(2015), com o objetivo de levantar os dados obtidos e gerados ao decorrer de
um processo de ES. Delimitou-se, como escopo deste trabalho, a modelagem
das informacgdes para a atividade de analise de “stakeholders” e requisitos de
missao e das relagdes entre satélite e veiculo langador da atividade “analise de
missao”.

Definiu-se também, como prioridade, modelar caracteristicas da ISVL durante a

fase de lancamento e os fendbmenos envolvidos.

Em suma, a modelagem foi realizada observando duas diretrizes: (1) A
proposi¢cao de um modelo visando dar suporte, em parte, 0 processo proposto
por Costa (2015) e (2) A Busca do modelo com todos os fenbmenos envolvidos
durante a fase de langamento, relacionados ao veiculo langador, que afetam o

satélite.

Toda a modelagem foi realizada utilizando a ferramenta Enterprise Architect®
(SPARX SYSTEMS, 2016) em sua versdo académica e a linguagem SysML em

sua especificacao 1.4.

No decorrer do estudo foram observadas falhas ao exportar entidades cujos
nomes continham caracteres acentuados na ferramenta Enterprise Architect®
(SPARX SYSTEMS, 2016), motivo pelo qual tais caracteres n&do foram

utilizados no modelo proposto.
4.1. MODELO DE MISSAO ESPACIAL

O modelo de missao espacial define as interagdes entre o satélite e veiculo
langador de mais alto nivel. Neste modelo estdo incorporadas as necessidades
de missdo e o modelo de cada um dos segmentos de missao. Por meio do
modelo dos segmentos de missédo € que € modelada a ISVL que é a interface

entre o segmento espacial e o segmento langador.
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4.1.1. NECESSIDADES DE MISSAO

O desenvolvimento de uma missao espacial inicia-se pela definicdo de uma ou

mais necessidades de missio.

As necessidades de missdo sao frases que declaram necessidades que a
miss&o ira suprir por meio de um ou mais eventual (ais) sistema (s) espacial
(ais). Vale ressaltar que a analise da missao pode ter como resultado outro tipo
sistema para a solugcado destas necessidades que nao seja, necessariamente,

um sistema espacial.

Outra caracteristica importante a ser observada € que a “Necessidade de
Missao”, tal qual proposta neste trabalho, ndo é o mesmo que necessidade de
“stakeholder”, muito embora seja possivel, e até mesmo provavel, que existam

necessidades de “stakeholder” iguais as de missao.

As necessidades de missao foram modeladas, neste trabalho, utilizando-se a
entidade “requirement” da SysML. Vale observar que a necessidade de misséo
nao € um requisito, embora ela ira resultar em requisitos de missao, requisitos

de sistemas e requisitos de subsistemas.

A escolha pela utilizagdo da entidade ‘“requirement” da SysML se deve ao fato

de nao haver uma entidade especifica para necessidade de missao.

Por fim, o diagrama de requisitos “Necessidades de Miss&o”, apresentado pela
Figura 4.1, registra as necessidades de missdo levantadas pelo processo de
ES. Estas necessidades derivam requisitos de “stakeholders”, que, por sua vez,

derivam requisitos de sistemas, os quais impactam na definicdo da ISVL.
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Figura 4.1 Diagrama de Requisito - Necessidades de Missao

req [package] Necessidades de Missdo [Necessidades de Missao] /

«block» )
Missao Espacial [ — _ _ _ _> «requirement»
oo «satisfy» Necessidade de Missao1
I
I «satisfy» «requirement»

Necessidade de Missao 2

«satisfy» «requirement»
—— > Necessidade de Missao N

Fonte: Producao do autor
4.1.2. SEGMENTOS DE MISSAO

Conforme exposto na secdo 2.1, uma missao espacial é decomposta em
segmentos de miss&o. Estes segmentos de miss&o sao aplicados na forma de

blocos no modelo proposto.

A missdo espacial como um todo é representada como um bloco, assim como

cada segmento também é representado por bloco.

A descricao da decomposi¢cao da Missdo Espacial por blocos, tal como esta
representada na Figura 4.2, no MRISVL, tem por objetivo localizar a ISVL

inserida em seu contexto maior.

A Figura 4.3 mostra um diagrama interno de bloco (internal block diagram, -
ibd), o qual define trocas de fluxos e interfaces internas de partes dos blocos. A
referida figura também apresenta as diregdes e sentidos dos fluxos de energia

e/ou informacéo e/ou matéria entre os segmentos de missao.
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Figura 4.2 Decomposicao do Bloco “Missao Espacial” em blocos de segmentos

de missao
bdd [model] Modelo de Missao Espacial [Modelo de Missao Espacial] /
«block»
Missao Espacial
oo
+SCM +SL +SE +SSU +SS

«block» «block» «block» «block» «block»
Segmento Segmento Segmento Segmento Segmento
Controle de Lancador Espacial Servico Solo

Missao Usuario

Fonte: Producéo do autor

Figura 4.3 Diagrama Interno de Blocos referente ao bloco “Missao Espacial”

ibd [block] Missac Espacial [Missaoc Espacial] /

wblodks ablodks
Segmente Solo F—-—————————= Segmente |[-F-———————23
aiternFlows Espacial aiternFlows
_________ aitenFlows

xitemnFlows

|

| | | |

aitemnFl :r-.'.'x-: ! :
1 &

witemnFlows I

I witemFlows )
I ! I sitermFlows
1

wblodis

wblocs
Segmento

Segmento

xitemnFlows

witemnFlows

Controle de Servico Usuario

Missao

Fonte: Producéo do autor

4.2. “STAKEHOLDERS” NO MODELO

E importante que logo no inicio dos processos de ES sejam listados os
principais “stakeholders” relacionados a missdo espacial. Apds esta listagem,

devem-se encontrar as suas necessidades principais. Tais providéncias sao
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necessarias para que se obtenha uma abordagem holistica, ou seja, “do todo”,

que é pressuposta de processos de ES.

Conforme exposto por Costa (2015) os atributos de “stakeholders” propostos
como referéncia, sdo: (1) nome: o nome da(o) organizagédo, cargo ou pessoa
tida(o) como “stakeholder”; (2) id: um cédigo de identificacdo do “stakeholder”:
(3) tipo: ativo (interage diretamente com o sistema), passivo (ndo interage
diretamente com o sistema mas é afetado por ele) ou patrocinador (financia o
sistema) e (4) importancia: primario (muita influéncia no sistema) ou secundario
(pouca influéncia no sistema). Estes atributos foram modelados (com excegao
do “nome”), por meio de “tags” (etiquetas) SysML. O nome é o préprio nome da

entidade “stakeholder” dentro do modelo, conforme demostra a Figura 4.4.

Observa-se, na Figura 4.4, que também existem os ‘tags” “concern”
(preocupacodes) e “concern list’ (lista de preocupacgdes), que sao usados para

modelar expectativas e lista de expectativas de “stakeholders”

Figura 4.4 Modelo de “stakeholder”

pkg [Stakeholder] [Missao]... /

«Stakeholder»
[Missao]Agencia
Regulatoria
tags
concern = <memo>
concernList = <memo>
Id =
Importancia =
Tipo =

Fonte: Producéo do autor

Foi proposto, no modelo ora exposto, um conjunto de referéncias de
“stakeholders” que abrange toda a miss&o espacial. Espera-se, no entanto, que
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os maiores influenciadores desta ISVL sejam os “stakeholders” dos segmentos

espacial e langador e “stakeholders” gerais de missao.

O conjunto de “stakeholders” foi obtido generalizando o conjunto de
“stakeholders” apresentado pelo INCOSE SSWG (Space Systems Working
Group) (KASLOW et al, 2015) e por Rodriguez (2016), os quais foram

estendidos aos segmentos modelados e apresentados na Figura 4.2.

A completude deste conjunto de “stakeholders” foi verificada utilizando-se do
método IDEFO, conforme apresentado por Loureiro (2014) e exemplificado por
Rodriguez (2016).

O método para se obter o conjunto de “stakeholders” por meio da modelagem
IDEFO consiste em modelar um processo com a linguagem IDEFO e listar as
partes interessadas dos fluxos das atividades, quais sejam: controle da

atividade, mecanismo da atividade, entrada da atividade e saida da atividade.

Figura 4.5 Resultado da aplicagdo do IDEF0 de modo a encontrar “stakeholders”

do segmento espacial.

Lista de “stakeholders” relacionados aos controles da

E: atividade:
S|+ Segmento Espacial - Patrocinador
® |+ Missdo Espacial — Patrocinador
S|+ Missdo Espacial — Agéncia Regulatoria
Lista de “stakeholders” relacionados as entradas da & |+ Missdo Espacial — Organizagio
atividade: g
Segmento Espacial — Fornecedor 5
* Segmento Espacial — Patrocinador = Lista de “stakeholders” relacionados as safdas da
Segmento Espacial — Comprador atividade:
Segmento Solo — Organizagdo * Segmento de Controle de Missdo — Organizagdo
Segmento Controle de Missdo — Organizagdo * Segmento Solo — Organizagdo
* Segmento Langador — Organizacdo R Desenvolvimento do * Missdo Espacial — Usgério Final
entradas para a atividade 7 Segmento Espacial saidas da atividade -
o | Lista de “stakeholders” relacionados aos mecanismos
E da atividade:
> |+ Segmento Espacial — Organizacdo
§ Segmento Espacial — Desenvolvedor
= Segmento Espacial — Engenheiro de Sistemas
g * Segmento Espacial — Gerente de Projeto
-2 |+ Segmento Espacial - Testador
§ Segmento Espacial — Integrador
= Segmento Lancador - Organizagao

Fonte: Producao do autor
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Neste trabalho, optou-se por modelar a atividade macro de se desenvolver
determinado segmento de missdo. A Figura 4.5 mostra o resultado da
aplicacdo do método IDEFO para a obtencédo dos “stakeholders” referentes a
atividade de “Desenvolvimento do Segmento Espacial”. A aplicagdo do método
aos demais segmentos de missado esta apresentada no APENDICE B.

A Figura 4.6 mostra como s&o representados os “stakeholders” no modelo
proposto. Cada “stakeholder” € representado pela entidade “ator” com
esteredtipo “stakeholder” da SysML. A Figura 4.6 mostra os “stakeholders” do

segmento espacial.
O conjunto completo de “stakeholders” é ilustrado pela Figura 4.8.

O modelo de “stakeholders” no MRISVL foi organizado em um pacote contendo
cada segmento. Os “stakeholders” sao acrescentados e editados em seus

respectivos diagramas de pacotes (package diagram - pkg) da SysML.

A depender da complexidade da missdo espacial, € comum que uma pessoa,
ou até mesmo uma organizagdo, desempenhe o papel de dois ou mais
“stakeholders”, por exemplo, a Agéncia Espacial Brasileira, a qual atua como
patrocinadora de projetos espaciais no Brasil e, ainda, como agéncia
regulatoria. Também é possivel se ter as figuras de engenheiro de sistemas e
gerente de projeto sendo exercidas pela mesma pessoa. A Figura 4.7

apresenta este conceito de especificacdo através da linguagem SysML.
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Figura 4.6 Conjunto de “stakeholders” do segmento espacial

pkg [package] Segmento Espacial [Segmento Espacial] /

Segmento Espacial

&‘969 &‘9 696‘9 ) &‘9 S9) 6‘9
ALK LA

«Stakeholder» «Stakeholder» «Stakeholder» «Stakeholder» «Stakeholder»

Projeto

oA A A

«Stakeholder» «Stakeholder» «Stakeholder» «Stakeholder»
[EspaciallEngenheiro [EspaciallOrganizacao [Espacial]lPatrocinador [Espacial]lFornecedor
de Sistemas

[Espacial]Comprador | [Espacial]lGerente de | [Espacial]Testador [Espacial]integrador |[Espacial]Desenvolvedor

Fonte: Producéo do autor

Figura 4.7 Exemplo de Especificagao de “stakeholder” em SysML

bdd [package] Exemplo Stakeholders [Exemplo Stakeholders] /

«Stakeholder»
Stakeholder:
[Espacial]Gerente de « ¢

Projeto [Mlssao]Age!qcna
Regulatoria

«Stakeholder» «Stakeholder»

A/ [Funcionario Org Agencia Espacial
EspaciallJoao da Silva Brasileira

«Stakeholder»
[EspaciallEngenheiro
de Sistemas

«Stakeholder»
[Missao]Patrocinador

Fonte: Producéo do autor
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Figura 4.8 Conjunto completo de “stakeholders” por segmento de missao

pkg [package] Stakeholders [Stakeholders]

/

Stakeholders

D + Missio Geral

0+ Segmento Controle de Missao
D + Segmento Espacial

L+ Segmento Lancador

O+ Segmento Servico/Usuario
D + Segmento Solo

AYAAYAA)
AN

Missao Geral

§ + [Missao]Organizacao

o

% + [Missao]Patrocinador

? + [Missao]Agencia Regulatoria

Segmento Servico/Usuario

+ [Sve_UslUsuario Final
+ [Svc_Usr)Comprador
+ [Sve_Usr]Desenvolvedor

+ [Sve_Us]Fomecedor

+ [Svc_Us]Gerente de Projeto
+ [Sve_Us]Integrador

+ [Svc_Us]Organizacao

+ [Sve_Us]Patrocinador

+ [Sve_UgT estador

+ [Sve_Usr]Engenheiro de Sistemas

Segmento Lancador

+ [Lancador]Comprador
+ [Lancador]Desenvolvedor

%

§ + [Lancador]Fomecedor

2 + [Lancador]Gerente de Projeto
% + [Lancador]integrador

% + [Lancador]Organizacao

% + [Lancador]Patrocinador

g + [Lancador]T estador

+ [Lancador]Engenheiro de Sistemas

YIYDH
AN N

Jan

Segmento Solo

g + [Solo]Comprador
+ [Solo]Desenvolvedor
+ [Solo]Engenheiro de Sistemas
+ [Solo]JFomecedor
+ [Solo]Gerente de Projeto
? + [Solo]Integrador
g + [Solo]Organizacao
g + [Solo]Patrocinador
g + [Solo]T estador

Segmento Espacial

% + [Espacial]Comprador
% + [Espacial]Desenvolvedor
% + [EspaciallEngenheiro de Sistemas
+ [Espacial]Fomecedor
? + [Espacial]Gerente de Projeto
+ [Espacial]lntegrador
+ [Espacial]Organizacao
+ [Espacial]Patrocinador
? + [Espacial]Testador

Segmento Controle de Missao

+ [Controle de Missao]Comprador

+ [Controle de Missao]Desenvolvedor

+ [Controle de Missao]Engenheiro de Sistemas
+ [Controle de Missao]Fomecedor

+ [Controle de Missao]Gerente de Projeto

+ [Controle de Missao]lntegrador

+ [Controle de Missao]Organizacao

+ [Controle de Missao]Patrocinador

+ [Controle de Missao]Testador

Fonte: Producéo do autor
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4.3. CARACTERISTICAS DA INTERFACE ISVL

O primeiro estudo realizado consistiu em modelar um diagrama de contexto de
um hipotético lancamento de um satélite, de modo a levantar as trocas de
informagéo, matéria e energia. Este diagrama de contexto foi modelado em um
diagrama interno de blocos (internal block diagram — ibd) SysML e esta

apresentado pela Figura 4.9.

Dentre as fungcbes de um modelo de referéncia esta a definicdo de
nomenclaturas, que existe de modo a facilitar a troca de informacdes entre as
organizagbes. Assim sendo, de modo a cumprir esta fungao, foi definido o
“‘dominio langamento”, modificando o diagrama de contexto da Figura 4.9.

As caracteristicas de interface, que nao sao fluxos, foram acrescentadas ao
diagrama de contexto, assim como foram acrescentados outros sistemas e

suas interfaces descritas.

Figura 4.9 Diagrama de Contexto Langcamento de um Satélite

ibd [block] Dominio Lancamento - Fase Lancamento [DIAGRAMA CONTEXTO] /

«block»
Ambiente Fisico

o
J

radiacéo solar

e P

I = &
| «Ile_mFIow» «itemFlow»
radiacao solar

radiacao solar

«block»
Satelite

«block»
Veiculo Lancador

. «itemFlow» .
pressao acustica pressao acustica

«itemFlow» radiofrequencia

radiofrequencia

calor «itemFlow»
calor

«itemFlow»
aceleracoes aceleracoes

aceleracao ejecao  “itemFlow>»

aceleracao ejecao

Fonte: Producéo do autor
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De modo a garantir a completude do modelo quanto aos fenémenos envolvidos
na ISVL durante a fase de lancamento, foi realizada uma revisdo dos manuais
de usuarios dos langadores e literatura, a citar: Guia de usuario do langador
Falcon 9 (SPACEX, 2015), Guia de usuario do langcador DNEPR (SPACE
COMPANY KOSMOTRAS, 2001), Guia de usuario do langador Pegasus
(ORBITAL SCIENCES CORPORATION, 2015), Guia de usuario do langador
Soyuz, langcado a partir do Centro Espacial de Kourou (ARIANESPACE
SERVICES AND SOLUTIONS, 2012) e publicacao “Introducao a Tecnologia de
Foguetes” (PALMERIO, 2004).

A partir da revisao citada, este autor percebeu a dificuldade em se modelar os
fendbmenos por meio de fluxos, pois, ndo é desta forma que os dados
relacionados aos mesmos sao apresentados, sendo esta a razao pela qual,

foram modelados por meio de trocas entre os blocos.

As trocas entre os blocos foram definidas por meios de interfaces, e as
caracteristicas destas interfaces, especificadas por meio de “interface Blocks”
(elemento SysML usado em definicbes de interface). Em suma, estes dados
relacionados a estes fendbmenos foram modelados como caracteristicas de

interfaces.

A Figura 4.10 mostra a definigdo do “Dominio Langamento” por meio de um
diagrama interno de blocos (o bloco ambiente fisico foi omitido), aplicando o
conceito exposto. A Figura 4.10 mostra ainda como se da a interface elétrica
entre o Satélite e seu EGSE por meio da infraestrutura do campo de
langcamento e por meio dos cabos umbilicais do VL. Todas as interfaces, pelas
quais passam os diversos fluxos trocados entre o satélite e o VL, que estao
apresentadas na Figura 4.9 foram resumidas em uma unica interface entre o

satélite e o VL na Figura 4.10.

A Figura 4.11 mostra a definicdo da ISVL, com suas caracteristicas modeladas
por meio de atributos em um diagrama de definigdo de blocos (block definition
diagram — bdd) SysML.
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Em uma abordagem de ES centrada em documentos, cada uma das interfaces
apresentada na Figura 4.10 gera um ICD (Interface Control Document), ou em
portugués, DCI (Documento de Controle de Interfaces). Para a ISVL, as
informagdes desta interface s&o geralmente disponibilizadas pelos manuais de

usuario dos veiculos langadores.

Figura 4.10 Definicao do Dominio “Langamento”

ibd [block] Dominio Lancamento - Fase Lancamento [Dominio Lancamento - Fase Lancamentg]/
«block» «block»
Veiculo Lancador Satelite
(J
Interface Satelite Interface
Lancador
Interface cpo mecanica
g
L_J_interface cpo eletrica
Iniaras Vsl {enc mecenica Interface vei lanc eletrica
J
«block» «block»
Missao Espacial::Segmento Lancador:: issao Espacial::Segmento
Instalacoes Campo de Lancamento Espacial::EGSE Satelite
Interface satelite
interface EGSE sat eletrica

Fonte: Producéo do autor
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Figura 4.11 Definigao da Interface com o Satélite no modelo

bdd [model] Modelo Veiculo Lancador [Modelo Veiculo Lancador - Definicao da Interface] /

«block»
Veiculo Lancador

+Interface Satelite

«interfaceBlock»
Interface Satelite

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (X) (grms): Aceleracao

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (Y) (grms): Aceleracao

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (Z) (grms): Aceleracao

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (X) (frequencia): Frequencia

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (X) (nivel): Densidade Espectral de Potencia
- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Y) (frequencia): Frequencia

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Y) (nivel): Densidade Espectral de Potencia
- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Z) (frequencia): Frequencia

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Z) (nivel): Densidade Espectral de Potencia
- [Valor Esperado] aceleracao choque SRS (frequencia): Frequencia

- [Valor Esperado] aceleracao choque SRS (nivel): Aceleracao

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (X-): Aceleracao

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (X+): Aceleracao

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Y-): Aceleracao

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Y+): Aceleracao

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Z-): Aceleracao

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Z+): Aceleracao

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (X) (frequencia): Frequencia

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (X) (nivel): Aceleracao

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Y) (frequencia): Frequencia

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Y) (nivel): Aceleracao

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Z) (frequencia): Frequencia

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Z) (nivel): Aceleracao

- [Valor Esperado] ambiente irradiado - pior caso (fim da faixa): Frequencia

- [Valor Esperado] ambiente irradiado - pior caso (inicio faixa): volatile Frequencia

- [Valor Esperado] ambiente irradiado - pior caso (nivel): Nivel Campo Eletrico

- [Valor Esperado] maxima temperatura vista pela carga util: Temperatura

- [Valor Esperado] pressao acustica OASP (frequencia): Frequencia

- [Valor Esperado] pressao acustica OASP (nivel): Carga Acustica

- [Valor Esperado] taxa de decaimento de pressao: Taxa Decaimento Pressao

+Eletrica +Mecanica
«interfaceBlock» «interfaceBlock»
Interface Eletrica Interface Mecanica

Fonte: Produgao do autor

Os atributos da interface modelados sdo baseados em “tipos de valor’
(“value Types”). Em SysML a estrutura dos “tipos de valor’ possui as

seguintes “etiquetas” (“Tags”): tipo de quantidade e unidade. Na Figura
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4.12 sao mostrados os “tipos de valores” utilizados no bloco “Interface

Satélite”.

Figura 4.12 “Tipos de Valores” do Modelo da Interface

bdd [package] VALORES [Valores] /

«valueType» «valueType»

Taxa Decaimento Pressao Carga Acustica
quantityKind = pressao/tempo quantityKind = pressao medida / pressao de 20uPa
unit = psi/s unit = dB (pressao/pressao 20uPa)

«valueType» «valueType»
Frequencia Aceleracao
quantityKind = 1/tempo quantityKind = distancia/tempo”2
unit = Hz unit=g
«valueType» «valueType»
Temperatura Nivel Campo Eletrico
quantityKind = temperatura quantityKind = tensao eletrica/distancia
unit = °C unit = dBuV/m
«valueType»
Densidade Espectral de Potencia
quantityKind = aceleracao”2/frequencia
unit = g"2/Hz

Fonte: Produgao do autor

Os elementos do MRISVL estao dispostos em diversos diagramas, os quais
estdo apresentados neste Capitulo 4. A Figura 4.13 temo objetivo de mostrar
um exemplo de como ocorre a aparicdo de um elemento em diversos
diagramas SysML e ainda como dois elementos se inter-relacionam em um

modelo SysML.

Na Figura 4.13, destacado na cor verde, esta o bloco “Veiculo Lancador”, este
bloco aparece em dois diagramas o diagrama “bdd” “Modelo Veiculo
Lancador” e o diagrama “ibd” “Dominio Lancamento — Fase Lancamento”. Por
sua vez o “Interface Block”, ou bloco de interface, de nome “Interface Satelite”

esta atribuido a porta “Interface Satelite” do diagrama “ibd” “Dominio
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Lancamento — Fase Lancamento”, esta relacdo esta destacada em azul na
Figura 4.13.

Figura 4.13 Relagao de elementos em diferentes diagramas da SysML

ibd [block] Dominio Lancamento - Fase Lancamento [Dominio Lancamento - Fase Lancamentg])

«block»
Veiculo Lancador

«block»
Satelite

Interface
Lancador

Interface cpo mecanica
— —
L interface cpo

idor [Modelo Veiculo Lancador - Definicao da Interface] /

«blocks
Veiculo Lancador

Interface vei lanc mecanica +Interface Satelite

Interfac
einterfaceBlocks
ablock» J Interface Satelite
Missao Espacial::Segmento Lancador:: - [Valor Esperado] aceleracao al eatoria Overall (X) (ormsj: Aceleracao
- [valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (Y) (grms): Aceleracao
Instalacoes Campo de Lancamento - [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (Z) (grmsy: Aceleracao

- [Valor Esperadof aceleracao aleatoria PSD (X) (frequenda): Frequenda

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (X) (nivel) Denddade Egectral de Potencia
- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Y) (frequenda) Frequenda

in - [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Y) (nivel) Denddade Egeciral de Potencia
[Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Z) (frequencia): Frequencia

[Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Z)(nivel; Densddade Espedral de Potencia
[valor Esperado] aceleracao choque SRS (frequenda): Frequenda

[Valor Esperado] aceleracao choque SRS (nivel) Aceleracao

[Valor Esperado] aceleracao quase edatica (X-): Aceleracao

[valor Esperado] aceleracao quase edatica (X+) Aceleracao

[Valor Esperado] aceleracao quase edatica (Y- Aceleracao

[valor Esperado] aceleracao quase edatica (Y+) Aceleracao

[valor Esperado] aceleracao quase edatica (Z-): Aceleracao

[Valor Esperado] aceleracao quase edatica (Z+) Aceleracao

[valor Esperado] aceleracao senoidal (X) (frequencia) Frequencia

[Valor Esperado] aceleracao snoidal (X) (nivel ; Aceleracao

[Valor Esperado] aceleracao senoidal (Y) (frequencia) Frequencia

[valor Esperado] aceleracac senoidal (Y) (nivel ; Aceleracao

[Valor Esperado] aceleracao senoidal (Z) (frequencia) Frequencia

[Valor Esperado] aceleracao sencidal (Z) (nivel): Aceleracao

[valor Esperado] ambiente imadiado - pior caso (fim da faixa) Frequencia

[Valor Esperado] ambiente imadiado - pior caso (inicio faixa): velatile Frequencia
[Valor Esperado] ambiente iradiado - pior caso (nivel): Nivel Campo Elefrico

[Valor Esperado] maxima temperatura vida pela carga util: Temperatura

[Valor Esperado] pressao acudica OASP frequencia) Frequencia

[Valor Esperado] pressao acudica OASP (nivel) Carga Acudica

[Valor Esperado] taxa de decaimento de pressao: Taxa Decaimento Pressao

+Eletrica +Mecanica
Interface Eletrica Interface Mecanica

«interfaceBlocks ‘ | ainterfaceBl ocks

Fonte: Producéo do autor
4.3.1. INTERFACE ELETRICA

A interface elétrica da ISVL, neste trabalho, & definida como sendo as

especificacdes de conectores e sinais que sao disponibilizados ao satélite.

A composigao do bloco de interface elétrica € apresentada na Figura 4.14, na
qual é possivel observar que a interface é formada como um conjunto de

conectores, que, por sua vez, sao formados por um conjunto de pinos.
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Este autor considerou importante modelar os seguintes atributos referentes aos

conectores:

e (Codigo do fabricante: este € o numero de referéncia que especifica o
conector e € provido pelo fabricante;

e Fabricante: o nome do fabricante;

e Material da carcaca: esta informacdo € importante pois ha uma
possibilidade de se formar um “par galvanico” ao se conectar dois
conectores de materiais diferentes;

e Ponto de aterramento da carcaca: esta informacdo é importante para
que seja definido corretamente como sera (ou nao) aterrada a carcaga
do conector do lado “satélite” da interface;

e Rigidez dielétrica: esta informacado é importante para que se defina

parametros de teste do conector.

Estes atributos foram modelados utilizando as entidades “fag” da linguagem
SysML.

O modelo para o bloco pino teve seus atributos divididos em quatro grupos: (1)
“condutor”: atributos referentes ao condutor montado no pino; (2) “destino”:
atributos que indicam o conector e o pino de destino do sinal trafegado no pino
em questao; (3) “especificacdo”. caracteristicas fisicas do pino em si; e

finalmente (4) “sinal”’: caracteristicas do sinal trafegado no pino.

A seguir séo listados e especificados cada um dos atributos do bloco “Pino”

modelados:

e “CONDUTOR Designagao”: esta é a designagcdo do condutor que esta
montado no pino e serve para identificar um determinado condutor em
um projeto elétrico;

e “CONDUTOR Impedancia®> € a impedancia elétrica do condutor,

caracteristica importante apenas para sinais de radiofrequéncia;
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“CONDUTOR Tx Cobertura Malha”: é a taxa de cobertura da malha em
cabos com malha, ditos blindados. Esta mede a porcentagem de
cobertura superficial proporcionada pela malha ao condutor;

“‘DESTINO Conector”: indica o conector para o qual o sinal elétrico sera
levado;

‘DESTINO Pino”: indica o pino pertencente ao conector de destino, no
qual o sinal elétrico sera levado;

“ESPECIFICACAO Corrente Maxima”: é a corrente maxima que, por
especificacao, pode circular pelo pino;

“ESPECIFICACAO Resisténcia p\ o destino”: é a resisténcia elétrica
esperada entre o pino em questao e o pino de destino;
“ESPECIFICACAO Segdo Transversal”: ¢ a medida do diametro da
secao transversal do pino;

“ESPECIFICACAO Tensdo Maxima” é a tensdo maxima que, por
especificacado, pode ser aplicada entre o pino e os pinos do conector ou
entre o pino e a carcaca do conector;

“SINAL Nome”: este € o nome atribuido ao sinal no projeto elétrico;
“SINAL Tipo”: neste trabalho os sinais foram divididos em seis tipos: (1)
“Corrente”; € um sinal no qual o emissor impde uma corrente elétrica na
linha; (2) “Tens&o” é um sinal no qual o emissor impde uma tens&o
elétrica na linha; (3) “Resisténcia”. € um sinal no qual o emissor imp&e
uma resisténcia elétrica na linha; (4) “Alimentag¢ao”: € um sinal no qual o
emissor impde uma tensao elétrica na linha com a funcdo de se
transferir energia. Neste caso a resisténcia do receptor ndo € alta e a
limitagdo na capacidade em se fornecer corrente € importante; (5)
“Contato seco”. € um sinal no qual o emissor impde, por meio de uma
chave, uma resisténcia elétrica muito baixa (chave fechada) ou muito
alta (chave aberta) na linha; e, por fim, (6) “Radiofrequéncia” ou “RF”: é
um sinal no qual o emissor impde uma tensdo elétrica alternada com

frequéncia na faixa de RF;
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e “SINAL (TIPO) minimo”: estes atributos indicam, para os sinais de
corrente, tensdo e resisténcia elétricas, o valor de inicio da faixa, ou
seja, o valor de 0% da excursédo do sinal para cada tipo de sinal,

e “SINAL (TIPO) maximo”: estes atributos indicam, para os sinais de
corrente, tensdo e resisténcia elétricas, o valor de fim da faixa, em
outras palavras, o valor de 100% da excurséo do sinal, para cada tipo de
sinal;

e “SINAL (RF) Frequéncia: é a frequéncia chamada de frequéncia central
de um sinal de frequéncia na faixa de RF.

e “SINAL (RF) Modulagdo: A modulagdo € a forma como um sinal é

codificado de modo a formar um sinal de maior frequéncia.

Foi realizado um estudo a titulo de exemplo, onde se aplicou o modelo de
interface elétrica, acima exposto, a parte da interface elétrica do veiculo
langador Taurus®. Os dados foram obtidos a partir de seu guia de usuario
(ORBITAL SCIENCES CORPORATION, 2006).

Apenas parte da interface do veiculo langador Taurus® foi modelada a titulo de
exemplo, ja que nao seria possivel representa-la por completo de forma pratica
nesta dissertacdo. A Figura 4.15 e a Tabela 4.1, mostram os dados que foram
aplicados no modelo e estado disponibilizadas em Orbital Sciences Corporation
(2006).

A Figura 4.16 ilustra a definicdo de um par trangado blindado. Vale notar que
existem diversos arranjos diferentes de cabos, por exemplo, fio simples ou

singelo, fio simples blindado e trio trangado blindado, entre outros.

A Figura 4.17 mostra o resultado deste estudo, com a modelagem de parte da

interface elétrica do langcador Taurus®.

Pode-se observar, na Figura 4.17, de que forma foi feita a designagao do par
trancado blindado: PTB1:A, PTB1:B e PTB1:Malha. No pino 1 esta o condutor
“A” do par trangado blindado “PTB1”, no pino 2 esta o condutor “B” de “PTB1” e

no pino “3” esta a malha de “PTB1”.
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Outra importante observacao a fazer refere-se ao fato de que foram estimadas
as posi¢coes dos pinos (1,2,3...) e seus respectivos destinos, ja que néao

constam em Orbital Sciences Corporation (2006).

Figura 4.14 Defini¢gao do Bloco “Interface Eletrica”

bdd [block] Interface Eletrica [Interface Eletrica] /

Interface Satelite::Interface Eletrica

+Conecto$1 LF

«block»
Conector

‘ «interfaceBlock»

Codigo Fabricante =

Fabricante =

Material da Carcaca =

Ponto Aterramento da Carcaca =
Rigidez Dieletrica =

+Pino|1..*

«block»
Pino

CONDUTOR Designacao =

CONDUTOR Impedancia =

CONDUTOR Tx Cobertura Malha =
DESTINO Conector =

DESTINO Pino =

ESPECIFICACAO Corrente Maxima =
ESPECIFICACAO Resistencia p\ Destino =
ESPECIFICACAO Secao Transversal =
ESPECIFICACAO Tensao Maxima =
SINAL (ALIMENTACAOQ) Corrente =
SINAL (ALIMENTACAQ) Tensao =

SINAL (CONTATO SECO) Resistencia em aberto =
SINAL (CONTATO SECO) Resistencia fechado =
SINAL (CORRENTE) Maximo =

SINAL (CORRENTE) Minimo =

SINAL (RESISTENCIA) Maximo =

SINAL (RESISTENCIA) Minimo =

SINAL (RF) Frequencia =

SINAL (RF) Modulacao =

SINAL (TENSAO) Maximo =

SINAL (TENSAO) Minimo =

SINAL Nome =

SINAL Tipo =

Fonte: Producao do autor
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Figura 4.15 Diagrama de Blocos da Interface Elétrica do Langador Taurus®
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Fonte: Adaptado de Orbital Sciences Corporation (2006).
Tabela 4.1 Requisitos Minimos dos Fios da Interface Elétrica do Taurus®
] . Resisténcia
Numero | Tensdo | Corrente .
. ) ] de Soloa | Cobertura
Funcéo de de Pico | Eficaz .
Carga Util | da Malha
Cabos (VDC) (A)
(Ohm)
Poténcia 8 60 13 1.5 95%
Dados* 52 60 3 10 98%
Sensor de Nao Nao Nao
Continuidade | aplicavel | aplicavel | aplicavel

missao.

* As linhas de dados deverao ser pares trangados blindados (PTB) a
menos que a carga util demande um tipo especifico de cabo para a

Fonte: Adaptado de Orbital Sciences Corporation (2006).
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Figura 4.16 Par Trancado Blindado

ISOLACAO DOS
CONDUTORES

MALHA

ISOLAGAO
EXTERNA

>

CONDUTOR A
v

\

CONDUTOR B

=

Fonte: Adaptador a partir de W.L. Gore
& Associates (2016)

Figura 4.17 Exemplo de Aplicagdo do Modelo da Interface Elétrica a parte da
Interface Elétrica do Veiculo Langador Taurus®

bdd [package] Exemplo Interface Eletrica [Exemplo Interface Eletrica] /

Interface Eletrica

>

Interface Eletrica Taurus

+LV90

+LV270?

Conector

Conector Interface Taurus 90

Conector

Conector Interface Taurus 270

+1

Pino
Pino 1

(1

+3

CONDUTOR Designacao = PTB1:A

CONDUTOR Tx Cobertura Malha = 95%

DESTINO Conector = Solo

DESTINO Pino = Pino 1

ESPECIFICACAO Resistencia p\ Destino = 1,5 Ohms
SINAL (ALIMENTACAO) Corrente = 13 A

SINAL (ALIMENTACAO) Tensao = 60V

SINAL Nome = Potencia 1 (+)

SINAL Tipo = Alimentacao

Pino
Pino 3

Pino
Pino 2

CONDUTOR Designacao = PTB1:Malha
CONDUTOR Tx Cobertura Malha = 95%

DESTINO Conector = Solo

DESTINO Pino = Pino 3

ESPECIFICACAO Resistencia p\ Destino = 1,5 Ohms
SINAL (ALIMENTACAO) Corrente = nao aplicavel
SINAL (ALIMENTACAO) Tensao = nao aplicavel
SINAL Nome = Potencia 1 (Blindagem)

SINAL Tipo = Alimentacao (Blindagem)

CONDUTOR Designacao = PTB1:B

CONDUTOR Tx Cobertura Malha = 95%

DESTINO Conector = Solo

DESTINO Pino = Pino 2

ESPECIFICACAO Resistencia p\ Destino = 1,5 Ohms
SINAL (ALIMENTACAO) Corrente = 13A

SINAL (ALIMENTACAO) Tensao = 60V

SINAL Nome = Potencia 1 (-)

SINAL Tipo = Alimentacao

Pino
Pino 4

_+2 +4

CONDUTOR Designacao = PTB2:A

CONDUTOR Tx Cobertura Malha = 98%

DESTINO Conector = Solo

DESTINO Pino = Pino 4

ESPECIFICACAO Resistencia p\ Destino = 1,5 Ohms
SINAL (TENSAO) Maximo = 60V

SINAL (TENSAO) Minimo = 0V

SINAL Nome = Dados 1 (+)

SINAL Tipo = Dados

Fonte: Producéo do autor com dados de Orbital Sciences Corporation (2006).
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4.3.2. INTERFACE MECANICA

Ter disponivel um modelo em SysML da interface mecéanica traz algumas
vantagens a serem descritas: (1) as vantagens ja expostas em se ter disponivel
um meio de trocas de informagdes padronizado, (2) a disponibilizagdo de
informagdes que podem servir como restricbes em softwares CAD, de modo
que estas informagdes ja estejam integradas neste tipo de software e também
(3) disponibilizagao de informagdes para analises de Engenharia de Sistemas

como, por exemplo, analise de propriedades de massa.

O modelo em SysML da interface mecanica foi, neste trabalho, dividida em trés
partes, a citar: (1) envelope estatico, (2) envelope dindmico e (3) adaptador da

carga util.

O bloco Adaptador da Carga Util se refere a estrutura na qual o satélite é

montado no veiculo langador.

O conceito aqui descrito foi baseado no MRSVL e esta apresentado na Figura

4.18 por meio de um diagrama de defini¢do de bloco SysML

Figura 4.18 Decomposic¢ao da Interface Mecanica

bdd [block] Interface Mecanica [Interface Mecanica] /

«interfaceBlock»
Interface Satelite::Interface Mecanica

«block» «block» «block»
Envelope Envelope Adaptador da
Estatico Dinamico Carga Util

Fonte: Producéo do autor
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Cada um dos blocos — “Envelope Estatico”, “Envelope Dindmico” e “Adaptador
da Carga Util” — sdo representagbes geométricas simplificadas que visam

suportar os processos de ES.

Alguns trabalhos apresentam formas de se representar modelos geométricos
em SysML, a citar: Barbedienne et al (2014), Bajaj et al (2016), Plateaux et al
(2016), Bajaj et al (2016).

Estes trabalhos apresentam de que forma as restricbes geométricas obtidas a
partir de modelos em SysML sao correlacionadas as restricobes em modelos

CAD e utilizadas em estudos de disciplinas especificas.

Sob o ponto de vista das disciplinas especificas, € necessario que as
representacdes dos modelos geométricos da interface mecéanica e do satélite
sejam feitas da forma mais detalhada possivel. Para a disciplina de integragao
mecéanica, por exemplo, o modelo geométrico detalhado pode evitar
interferéncias mecanicas. Sob o ponto de vista de ES, este modelo pode ser
menos detalhado, representando apenas caracteristicas que impactam em

defini¢gdes gerais do sistema.

O modelo de interface mecéanica aqui proposto pressupde que seja utilizado um
modelo CAD em conjunto com o modelo em SysML para controle adequado da
interface mecanica. Em um ambiente de engenharia no qual se utiliza o
software CAD paramétrico, parametros gerados no modelo SysML podem ser

diretamente relacionados as restricdes nos modelos CAD.

No presente trabalho foi realizado um estudo com o objetivo de exemplificar a
aplicagdo do modelo de referéncia da interface mecéanica proposto. Este

modelo foi aplicado na interface mecanica do veiculo lancador Taurus®.

Nas figuras: Figura 4.19 e Figura 4.20, respectivamente, sdo apresentados o
envelope estatico da coifa 92” e os detalhes das flanges dos adaptadores de

carga util do veiculo langador Taurus®

O modelo da interface mecanica do veiculo langador Taurus®, com dados
obtidos a partir de (ORBITAL SCIENCES CORPORATION, 2006), esta
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apresentada pela Figura 4.21 por meio de um diagrama de definicdo de blocos
SysML.

Um modelo CAD do envelope estatico, indicado na Figura 4.19, é apresentado
na Figura 4.22. Todos os dados contidos neste modelo CAD integram o modelo
SysML da citada interface. Conforme apresentado por Barbedienne et al
(2014), Bajaj et al (2016), Plateaux et al (2016), Bajaj et al (2016), estes
parametros sdo interconectaveis, de modo a se obter uma correlacdo de

restricdo entre os modelos SysML e CAD.
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Figura 4.19 Envelope Estatico do Veiculo Langador Taurus®

__ | Envelope da Coifa _ Eg‘:;;ogitda
Sistema de Separacdo
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Fonte: Adaptado de Orbital Sciences
Corporation (2006)
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Figura 4.20 Detalhe das Flanges dos Sistemas de Separagao do veiculo langador

Taurus®
3945 , 37.80 {
1002 ’ *—560 ;
38.81 : 37.15 ;
% 386 ’ 944 ;
; 37.91 ; 36.10
I - il I I s o

Flange para o Sistema
de Separacao de 38,81"

Flange para o Sistema
de Separagao de 37,15"
in

Dimensodes

TUG-044

Fonte: Adaptado de Orbital Sciences Corporation (2006)
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Figura 4.21 Modelo em SysML da interface mecanica do veiculo Taurus®

bdd [block] Interface Mecanica Taurus (Coifa 92pol.) [Interface Mecanica] /

«interfaceBlock»

Interface Mecanica Taurus (Coifa 92pol.)

+Est

«block»
Envelope Estatico
(Coifa 92pol.)

¢

«block»
Estatico Solido 1

Altura = 3310

Diametro = 1979
Ponto_Inicial_Pix = 129.54
Ponto_Inicial_Piy =0
Ponto_Inicial_Piz=0
Tipo_Solido = Cilindro

? +Adp

+Din
«block» «block»
Envelope Adaptador da Carga Util (Sistema de
Dinamico (Coifa Separacao 38.81pol.)
92pol)
Dlametro Circulo dos Parafusos = 986
Diametro Externo da Flange = 1002
Diametro Intemo da Flange = 963
«block»
Dinamico Solido 1
| Altura = 3310

Diametro = 2055
Ponto_Inicial_Pix = 129.54
Ponto_Inicial_Piy =0
Ponto_lInicial_Piz=0
Tipo_Solido = Cilindro

«block»
Estatico Solido 2

«block»
Dinamico Solido 2

Altura = 1524

Diametro Maior = 1979
Diametro Menor = 1257
Ponto_lInicial_Pix = 3439.54
Ponto_Inicial_Piy =0
Ponto_Inicial_Piz=0
Tipo_Solido = Tronco Cone

Altura = 1524

Diametro Maior = 2055
Diametro Menor = 1334
Ponto_Inicial_Pix = 3439.54
Ponto_Inicial_Piy =0
Ponto_Inicial_Piz=0
Tipo_Solido = Tronco Cone

«block»
Estatico Solido 3

«block»
Dinamico Solido 3

Altura = 876

Diametro Maior = 1257

— | Diametro Menor = 411
Ponto_Inicial_Pix = 4963.54
Ponto_lnicial_Piy =0
Ponto_Inicial_Piz=0
Tipo_Solido = Tronco Cone

Altura = 876

Diametro Maior = 1334
Diametro Menor = 488
Ponto_Inicial_Pix = 4963.54
Ponto_Inicial_Piy =0
Ponto_lInicial_Piz=0
Tipo_Solido = Tronco Cone

Fonte: Producao do autor com dados de Orbital Sciences Corporation (2006)
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Figura 4.22 Modelo CAD do envelope estatico da coifa 92” do veiculo Taurus®
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Fonte: Producéo do autor
4.4. ELEMENTOS ADICIONAIS MODELADOS

Outros elementos que nao sao diretamente relacionados com a interface foram

modelados. Sao eles: (1) a 6rbita nominal final do Satélite, (2) a composic¢ao de
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um VL, (3) a composigdo fisica, em modulos, de um Satélite, e (4) os
subsistemas de um Satélite. Os referidos modelamentos s&o apresentados
pelas seguintes figuras, respectivamente: Figura 4.23, Figura 4.24, Figura 4.25
e Figura 4.26.

Todos estes elementos foram modelados utilizando-se o elemento bloco da
SysML. Apesar destes nao estarem diretamente relacionados com a ISVL, o
fato de constarem no modelo pode facilitar a comunicagdo entre as

organizagdes de desenvolvimento do Satélite e do VL.

Figura 4.23 Orbita nominal do satélite no modelo

bdd [block] Missao Espacial [Orbita N... /

«block»
Missao Espacial o~ o

+SE

«block»
Segmento Espacial

+ORB

«block»
Missao Espacial::Segmento
Espacial::Orbita Nominal

anomalia_verdadeira =
argumento_perigeu =
inclinacao_plano_orbital =
longitude_no_ascendente =
tamanho_semi_eixo_maior =
tamanho_semi_eixo_menor =

Fonte: Producéo do autor

99



Figura 4.24 Composic¢ao fisica, em modulos, de um Satélite

bdd [model] Modelo Satélite [Modulos Satelite] /

«block»

Satelite::Modulos

Satelite::Modulos::

«block»

Servico

«block»

Satelite::Modulos::
Carga Util

Fonte: Producao do autor

Figura 4.25 Subsistemas de um Satélite

bdd [model] Modelo Satélite [Subsistemas Satelite] /

«block»

Satelite::Subsistemas

Y

Y

0

Y

Y

«block»
Satelite::
Subsistemas::
Telecomunicacao
de Servico

«block» «block»
Satelite:: Satelite::
Subsistemas:: Subsistemas::
Controle de Estrutura e

Atitude Mecanismos

«block»
Satelite::
Subsistemas::
Suprimento de
Energia

«block»

Satelite::
Subsistemas::
Controle Termico

«block»
Satelite::
Subsistemas::
Gestao de Bordo

Subsistemas::
Propulsao

«block»
Satelite::

Fonte: Producéo do autor
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Figura 4.26 Composicao de um VL de quatro estagios

bdd [model] Modelo Veiculo Lancador [Veiculo Lancador] /

«block»
Veiculo Lancador

N N L A

«block» «block» «block»
10. Estagio 3o0. Estagio Coifa

«block» «block» «block»
20. Estagio 4o0. Estagio Interestagio

Fonte: Producao do autor
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5 ESTUDOS DE CASO

Neste capitulo sdo elaborados dois estudos de caso para apresentar a

aplicabilidade do modelo de referéncia MRISVL.

O primeiro estudo de caso consiste em modelar os dados contidos no
documento “Nanosatélite AESP14: analise de ‘stakeholders’ e requisitos de
missao” (CARRERA et al., 2014) . Neste estudo de caso foram avaliados os
seguintes modelos: missdo, requisitos, “stakeholders” e medidas de
efetividade. O objetivo deste estudo do caso é verificar se € possivel modelar
as informacdes da atividade “analise de ‘stakeholders’ e requisitos de missao”

tal como proposta por Costa (2015) em SysML.

O segundo estudo de caso consiste em elaborar uma escolha de um VL, para o
lancamento de um satélite hipotético, de modo a observar o uso dos atributos
da interface modelada no MRISVL em um processo de ES. O objetivo deste
estudo é verificar se é possivel utilizar o MRISVL em conjunto com o método

AHP na escolha de um VL ou op¢éo de projeto de VL.

5.1. ANALISE DE “STAKEHOLDERS” E REQUISITOS DE MISSAO DO
PROJETO CUBESAT AESP14

O projeto AESP14 foi um projeto de um pico satélite universitario, desenvolvido
utilizando-se o padrédo CubeSat, da California Polytechnic State University (Cal
Poly). O projeto AESP14 foi desenvolvido por alunos de graduagédo e pos-
graduacgéao do ITA com apoio de pesquisadores, professores e engenheiros do
ITA e do INPE. (COSTA, 2015).

Costa (2015) apresentou os documentos, resultados de atividades de ES,
executadas durante o projeto AESP14, em conjunto com o processo de
referéncia de ES utilizado. Como estes documentos representam resultados
destas atividades torna-se interessante expressa-los em SysML apresentando,
assim, o que um modelo SysML deve conter para atender o processo de ES

proposto por Costa (2015).
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Para este estudo de caso, todo o documento “Nanosatélite AESP14: analise de
‘stakeholders’ e requisitos de missdo” (CARRERA et al., 2014) foi modelado

em SysML aplicando os conceitos propostos no MRISVL.

Todas as informagdes do documento foram possiveis de serem modeladas na
linguagem SysML. A maior parte de informacdes do documento modelado s&o
elementos textuais, tais como: necessidades de missdo, declaracdo de
requisitos e necessidades de “stakeholders”. Sendo assim, muitas informacdes

continuaram sob a forma de texto no modelo em SysML.

Algumas das vantagens percebidas em se obter este documento modelado em
SysML sdo: a possibilidade de rastreio visual da origem de um requisito até o
“stakeholder” e o gerenciamento de versdes das informagdes pelo modelo.

A modelagem em SysML apenas para este documento, apresenta poucas
vantagens. As vantagens apresentadas acima poderiam ser obtidas com uma
ferramenta de gerenciamento de requisitos ou, ainda, de forma mais simples

por meio de planilhas eletrénicas sem a complicagéo da linguagem SysML.

E imprescindivel, em um ambiente de MBSE, a presenca dos seguintes
elementos: requisitos, “stakeholders”, necessidades de “stakeholder” e medidas
de efetividade modelados de uma forma integrada aos modelos do sistema em
si. Esta imprescindibilidade se da pelo fato de que os processos de verificacdo

prévia do sistema utilizam estes elementos.
5.1.1. DECLARAGAO DE NECESSIDADES DE MISSAO

A declaracao das necessidades de missdo € a parte da atividade de “analise de
'stakeholders’ e requisitos de missdo” que registra quais foram as

necessidades que geraram a missao a ser objeto de estudo.

Conforme proposto no MRISVL e como apresenta a Figura 4.1, a declaragéo
da necessidade de miss&o foi instanciada em um diagrama de requisitos

SysML, conforme apresentado na Figura 5.1.
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Figura 5.1 Declaracao das Necessidades de Missiao — AESP14

req [model] Missao AESP14 [Necessidades de Missao AESP14] /

Missao AESP14 ’

v

Necessidade Educacional

«satisfy»

id ="N Ed"

text = "Os alunos do curso de Engenharia Aeroespacial do
ITA, atraves do plano pedagogico, necessitam de
participacoes em projetos reais no setor aeroespacial.”

M NI I\

|
«deriveReqt»
1

«deriv:eReqt»

Objetivo 1 Objetivo Especifico 1

id = "Objective1"

text = "Desenvolvimento e validacao de

|
|
|
|
|
. |
id = "goal1" I
| - - -
|
|
|
|
1
i
|
|

text = "Capacitacao dos alunos

envolvidos no projeto de uma plataforma nacional do padrao

desenvolvimento de sistemas CubeSat 1U."
espaciais, com foco nas atividades dg
«deriveReqt»

Objetivo Especifico 2

—| id = "Objective2"
text = "A plataforma deve ter custo abaixo
de ASD"

Disciplina pouco explorada nas
organizagOes brasileiras
vinculadas a sistemas espaciais.

«deriveReqt»

|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
: . " |
engenharia de sistemas |
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|
|

Objetivo Especifico 3
«deriveReqt»

id = "Objective3"
: text = "A plataforma deve ter tempo de
I desenvolvimento ASD"
|

Objetivo 2

id = "goal2"
text = "Utilizar ferramentas praticgs”
para formacao e capacitacao de
alunos nas escolas de engenharia
espacial."

Com o objetivo do desenvolvimento de capacidade
nacional em termos tecnologicos e de manufatura,
facilitando o desenvolvimento de iniciativas
educacionais de tecnologia espacial em
universidades brasileiras com menor custo e maior
agilidade

Fonte: Produgcdo do autor com dados apresentados por (CARRERA et al.,
2014).
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5.1.2. PRINCIPAIS “STAKEHOLDERS” E SUAS EXPECTATIVAS

Esta secdo do documento de “analise de ‘stakeholders’ e requisitos de missdo”
declara os “stakeholders” encontrados para a missdo espacial, suas

expectativas e seu tipo de interacdo com o sistema (ativo/passivo).

Na “analise de ‘stakeholders’ e requisitos de missdo” da missdao AESP14 os
“stakeholders” foram divididos em oito categorias e agrupados em pacotes
SysML. Cada pacote representou uma categoria. A Figura 5.2 apresenta o

diagrama de pacote SysML com as categorias de “stakeholders”

Figura 5.2 Categorias de “Stakeholders”

pkg [package] Stakeholders [Stakeholders] /

Stakeholders |

Grupo de Desenv olvimento | Academicos |

Patrocinadores | Publico |

Radioamadores |

Organizacoes de Infraestrutura |

Comercial/lndustrial |

Instituicoes Governamentais |

Fonte: Producdo do autor com dados apresentados por
(CARRERA et al., 2014).

E importante observar que os “stakeholders” do documento de “anélise de
‘stakeholders’ e requisitos de missdao” do projeto AESP14 ndo estdo
correlacionados diretamente com o conjunto do MRISVL apresentado na Figura
4.8.
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Os elementos “stakeholders” presentes neste estudo de caso apresentam
caracteristicas ligeiramente diferentes daquelas do MRISVL. Neste estudo de
“stakeholder”

(interesse), acrescidas do MRISVL. Por outro lado, no documento apresentado

caso o tem as caracteristicas “Organizacdo” e ‘“interest”
nao foram atribuidos “cédigo de identificagdo” nem “importédncia” para os
“stakeholders”. A Figura 5.3 mostra os “stakeholders” da categoria académicos,

com as caracteristicas expostas no documento.

Figura 5.3 “stakeholders” académicos e suas expectativas

req [package] Academicos [Expectativas Académicos] /

«Stakeholder»

INPE/MCTI

tags
concemList = <memo>
interest = Interessado

Expectativa 1: Motivar
alunos e funcionarios
nas atividades

aeroespaciais brasileiras.

Expectativa 2: Explorar
novas tecnologias
miniaturizadas.

Expectativa 3: Atualizar
conceitos de
desenvolvimento de
sistemas espaciais.

Organizagédo = INPE/MCTI
Tipo = Passivo

<<----———————--—-- T |
1 1
«Stakeholder B

ITA/DCTA
tags
concemList = <memo>
interest = Desenvolvedor/Interessado
Organizagédo = ITA/DCTA
Tipo = Ativo

Expectativa 2: Explorar
novas tecnologias
miniaturizadas e
atualiza¢do nos
conceitos de
desenvolvimento de
sistemas espaciais.

Expectativa 1: Motivar
alunos e funcionarios
nas atividades
aeroespaciais brasileiras.

Fonte: Produgdo do autor com dados apresentados por (CARRERA et al.,,
2014).

Foram acrescentadas notas no diagrama para explicitar as expectativas de
“stakeholder”. Estas notas foram acrescentadas pois, as expectativas estao
modeladas nas etiquetas “concern list”, dos elementos “stakeholder”, por meio

de um elemento <memo>. Sendo assim, ndo aparecem no diagrama.
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Este estudo de caso consistiu em modelar o documento em SysML de modo a

nao alterar seus dados.

Os diagramas com as expectativas dos “stakeholders” das demais categorias
estdo apresentados no APENDICE C.

5.1.3. REQUISITOS DE “STAKEHOLDER”

Esta secao apresenta como foram modelados os requisitos de “stakeholder”.
Durante o processo de ES, as expectativas dos “stakeholders” derivam
necessidades de “stakeholders” que podem, apds analise, gerar requisitos de
“stakeholders”. Os requisitos de “stakeholders” derivam os outros requisitos de

projeto e do sistema.

Este fluxo de informagao esta contido no modelo. Sendo assim, & possivel
verificar as interdependéncias entre os requisitos e os “stakeholders”, as

medidas de efetividade, os casos de teste e os outros requisitos.

Foi aplicado o conceito exposto na sec¢ao 2.7 desta dissertagdo na modelagem
dos requisitos de “stakeholder”, a Figura 5.4 mostra o resultado para o requisito
“RStk-01".

Na Figura 5.4 é possivel observar que existem relagées de dependéncia do tipo
‘trace” entre os ‘test Case”, casos de teste (cliente) e a “MOE”, medida de
efetividade (fornecedor). Esta modelagem foi realizada pois um caso de teste
mede uma medida de efetividade e, com este tipo de relagao, torna-se possivel

o rastreio da origem da informag&o da medida a ser efetuada.

O documento “Nanosatélite AESP14: analise de “stakeholders” e requisitos de
misséo” Carrera et al. (2014) descreve que a medida de efetividade atribuida
para o requisito “RStk-01” é a medida de quanto foi atingido o objetivo de

“conceber, projetar, implementar e operar satélite padrao CubeSat”.
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Figura 5.4 Requisito de “stakeholder” RStk-01 do projeto AESP14

req [package] RStk-01 [RStk-01] /

«requirement» «moe»
A equipe do projeto AESP14 deve Grau de evolugao no ciclo de vida do
conceber, projetar, implementar e operar projeto de um Satelite padrao
um sistema produto satelite desenvolvido CubeSAT
em organizacoes brasileiras.
] << —— notes
id = "RStk-01" ) Conceber, Projetar, Inplementar e
text="" «refine» Operar Satelite padrao CubeSAT
Mandatorio — Conceber, projetar,
implementar e operar um satélite do
padrédo CubeSat.
| A A Rationale: Este requisito esta
I N relacionado comos objetivos do projetd
| I AESP14, o que esta de acordo como
«trace» | Edital AEB/CNPq que deu origemao

|
|
I «verlfy»l\ :«verify» projeto, assim, a utilizagdo desta
: | padronizagdo (CubeSat) foi a solugdo
| [ escolhida de desenvolvimento devido
v [ ao seu custo, prazo e qualidade
«trace» O : : requeridas.
1
| [
| [
| | A LA
: «Stakeholder» , «trace»’| ! I'«trace»
| Turma AESP 14 - «testCase» «testCase»
|  Graduacao RStk-01#1 - Analise dos | | RStk-01#2 - Inspecao do
I tags Indicadores de Operacao Modelo de Voo
\V interest = Desenvolvedor
Organizagéo = ITA Verdict = Verdict =
Tipo = Desenvolvedor
notes notes

(from Grupo de
Desenvolvimento)

A

«Stakeholder»
AEB
tags
concemList = <memo>

interest = Financiamento e Consultoria

Organizagdo = AEB
Tipo = Patrocinador

(from Patrocinadores)

Criterio de Aceitacao: O
satelite deve ser do
padrao CubeSat, padrao
inicialmente estabelecido
pela Cal Poly.

Estrategia de Verificacao:
Inspecao do modelo de
voo do satelite e analise
dos indicadores de
operacao.

Criterio de Aceitacao: O
satelite deve ser do
padrao CubeSat, padrao
inicialmente estabelecido
pela Cal Poly.

Estrategia de Verificacao:
Inspecao do modelo de
voo do satelite e analise
dos indicadores de
operacao.

Fonte: Produgao do autor com dados apresentados por Carrera et al. (2014)

Para o célculo desta medida de efetividade foi criado um diagrama paramétrico,
o qual esta representado na Figura 5.5. Esta medida de efetividade foi

modelada como sendo o resultado de uma funcgdo discreta com trés possiveis
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saidas: atendido, ndo atendido e parcialmente atendido. Considera-se que,
para que o resultado da funcédo discreta seja “atendido”, todos os objetivos
“conceber, projetar, implementar e operar satélite padrao CubeSat” devem ser
atendidos. Conclui-se, entdo, que para o requisito RStk-01 ser atendido, o
resultado desta medida de efetividade deve ser “atendido”.

Esta técnica de se modelar medidas de efetividade em diagramas paramétricos
pode ser util para se calcular outras medidas de efetividade que n&o sejam
discretas, e estas medidas de efetividade podem ser calculadas em funcéo de

parametros do sistema.

Conclui-se, ainda, que, se uma medida de efetividade estiver conectada com
outros parametros do sistema por meio de um diagrama paramétrico, é
possivel avaliar como mudancas de parametros do sistema alteram o

cumprimento dos requisitos e ainda como alteram as medidas de efetividade.

Figura 5.5 Diagrama paramétrico da medida de efetividade do requisito RStk-01

par [package] RStk-01 [RStk-01] /

CubeSAT CONC: Boolean
Projetado :
Boolean
( PROJET: CubeSAT )
Boolean Concebido :
Boolean «moe»
Grau de evolugdo no ciclo de
I . vida do projeto de um
«objectiveFunction» .
Calcular Grau de Evolucao Satelite padrao CubeSAT
Grau de
Evoluca
IMPLEM:Boolean OPER:Boolean
\_ J
CubeSAT CubeSAT
Implementado : Operado :

Boolean Boolean

Fonte: Producéo do autor
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Os diagramas dos demais requisitos de “stakeholder”, apresentados por
Carrera et al. (2014) estdo no APENDICE C.

5.1.4. DEFINICAO DE MISSAO

A parte do documento “Nanosatélite AESP14: analise de ’stakeholders’ e
requisitos de missao” (CARRERA et al., 2014), que descreve a definicdo de

missao, contém somente itens textuais.

O unico uso percebido de uma declaragédo de missdo modelada em SysML foi
a utilizagcado de uma unica ferramenta de gerenciamento de requisitos em todos

0s niveis de sistema e misséao.

Os elementos do documento “Nanosatélite AESP14: analise de ‘stakeholders’ e
requisitos de missdo” (CARRERA et al., 2014): missédo tecnoldgica, missao
educacional, missdo secundaria e declaragao de missdo. Foram modelados por
meio de uma declaragdo de missdo e objetivos desdobrados conforme
apresentado na Figura 5.6. Todos esses elementos foram dispostos em um

diagrama de requisitos SysML.

Como este estudo de caso foi constituido de apenas uma modelagem de um
documento em SysML, estes dados n&o foram utilizados em outras atividades,
razao pela qual ndo foi possivel avaliar a completude do impacto que se tem

em modelar estes elementos em SysML.
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Figura 5.6 Definicao de Missao — AESP14

req [model] Missao AESP14 [Definicao de Missao AESP14] /

«requirement»
Declaracao de Missao

id = "Declaracao de Missao"

text = "O grupo de desenvolvimento AESP14 deve conceber, projetar, implementar, operar e validar um
sistema espacial baseado em um Nanossatelite do tipo CubeSat utilizando ferramentas e metodos de
engenharia de sistemas."

«deriveReqt»A «deriveReqt»/I\
] 1
«requirement» «requirement»
Objetivo 1 Objetivo2

id ="Goal1" id = "Goal2"

text = "Validar uma plataforma text = "o aprendizado e absorcao de experiencia,

de um satelite do tipo CubeSat"| atraves do desenvolvimento de um produto espacial,
formando jovens estudantes capacitados no estado d3
arte do desenvolvimento de sistemas complexos.”

/|'\ A\ /?\«deriveReqt» A\ A\

/I'\«deriveReqt»
|

«requirement»
ObjetivoEspecifico1.1

«requirement»
ObjetivoEspecifico2.1

|

|

|

|

: id = "Objective1.1"

| | text = "Demonstracao e validacap
| | tecnologica de uma plataforma
|

|

|

|

|

|

|

|

|

|

|

|

| id = "Objective2.1"

I text = "Obter colaboracao e
CubeSat (utilizando componentgs | contatos com a industria,
COTS) para aplicacoes espaciai :
por meio da operacao do I
CubeSat por, pelo menos, 60 |
|
|
|

dias."

universidades e outros grupos
desenvolvedores de CubeSat."

«deriveReqt»

«deriveReqt»

«requirement»

requirement
«req > ObjetivoEspecifico2.2

ObjetivoEspecifico1.2

id = "Objective2.2"
text = "Obter uma visao para o processq
de engenharia de sistemas e dinamica
da equipe."

id = "Objective1.2"

text = "Demonstracao da capacidade
de comunicacao com satelites atraveg
da infraestrutura de solo disponivel."

«deriveReqt» «deriveReqt»

«requirement» «requirement»
Obj etiv oEspecifico1.3 Objetiv oEspecifico2.3
id = "Objective1.3" id = "Objective2.3"
text = "A missao AESP14 devera suportar text = "Obter compreensao mais profunda
um experimento tecnologico ou de assuntos de desenvolvimento de
cientifico como forma de validacao do sistemas espaciais."
sistema."

Fonte: Produgao do autor com dados apresentados por Carrera et al. (2014)
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5.1.5. REQUISITOS DE MISSAO E PROJETO

A parte do documento “Nanosatélite AESP14: analise de ’stakeholders’ e
requisitos de missdo” (CARRERA et al., 2014), que descreve os requisitos de

missao e projeto contém somente itens textuais.

Nao foram constatadas diferengas entre esta modelagem de requisitos com as
outras modelagens de requisitos ja efetuadas neste trabalho, ou, ainda, com os

padrdes da linguagem SysML.

As Figura 5.7 e Figura 5.8 mostram um requisito de misséo (1.01.001) e um

requisito de projeto (1.05.004), respectivamente, modelados em SysML.

O requisito RStk-01 e o requisito RStk-02, tal como foram apresentados em
“‘Nanosatélite AESP14: analise de ’stakeholders’ e requisitos de missao”
(CARRERA et al.,, 2014), violam as caracteristicas de bons requisitos
apresentadas na segao 2.5.3.1, pois ambos os requisitos s&o agrupados.
Sendo assim o requisito RStk-01 foi decomposto em RStk-01a, RStk-01b,
RStk-01c, RStk-01d e RStk-0O1e, e o requisito RStk-02 foi decomposto em
RStk-02a e RStk-02b por meio da relagao “containment”.

E possivel notar, na Figura 5.8, que aparecem as relagbes ‘trace” entre o
requisito RStk-02 e os “stakeholders”. Estas relagdes ja foram modeladas
durante a modelagem do requisito RStk-02 e sdo inseridas no diagrama
automaticamente, ndo sendo necessaria a interferéncia humana. Tal fato serve
de exemplo para mostrar como esta abordagem de MBSE pode ajudar a

manter a coeréncia na documentagao de requisitos de um projeto.

Os diagramas, dos demais requisitos de missdo e projeto apresentados por
Carrera et al. (2014), encontram-se no APENDICE C.
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Figura 5.7 Requisito de Missao 1.01.001 — AESP14

req [package] Missao [1.01.001] /

«requirement» «requirement»
A organizacao de A equipe do projeto AESP14 deve conceber, projetar,
desenvolvimento deve implementar e operar um sistema produto satelite
validar uma plataforma |- — — — — =5 desenvolvido em organizacoes brasileiras.

CubeSat em voo espacial.
«deriveReqt» |4 = "RStk-01"

tags text =""
id =1.01.001
text = oo (from RStk-01)
«requirement»
«trace» «trace» A equipe do projeto AESP14 conceber

um sistema produto satelite.

text =

[
|
|
|
|
| id = "RStk-01a"
|
|
|
|
|

«requirement»
A equipe do projeto AESP14 deve projetar um

sistema produto satelite.
id = "RStk-01b"
text =

«Stakeholder»
INPE/MCTI
tags «requirement»
concemList = <memo> A equipe do projeto AESP14 deve implementar um

\V interest = Interessado sistema produto satelite.

Organizagao = INPE/MCTI
Tipo = Passivo

id = "RStk-01c"
text =

(from Academicos)

«Stakeholder» «requirement»

ITA/DCTA A equipe do projeto AESP14 deve operar um sistema
tags produto satelite.
concemList = <memo>
interest = Desenvolvedor/Interessado id = "RStk-01d"
Organizagéo = ITA/DCTA text =
Tipo = Ativo

(from Academicos) «requirement»

O sistema produto satelite deve ser desenvolvido em
organizacoes brasileiras.

id = "RStk-01e"
text =

Fonte: Produgao do autor com dados apresentados por Carrera et al. (2014)
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Figura 5.8 Requisito de Projeto 1.05.004 — AESP14

req [package] Projeto [1.05.004] /

«requirement»

A organizacao de
desenvolvimento deve
documentar todo
desenvolvimento do

«requirement»
A equipe de projeto do
AESP14 deve projetar uma
plataforma CubeSat capaz
de ser replicada em outras

«requirement»

A equipe de projeto
do AESP14 deve
projetar uma
plataforma CubeSat
capaz de ser
replicada em outras
missoes.

id = "RStk-02a"
text =

Projeto. - T _«Eeﬁv_el'\’_eq_t»_ - _>missoes e independente da
N aquisicao de subsistemas
tags N d off-the-shelf.
id =1.05.004 N N > Ve
text = «trace» A L id = "RStk-02"

- «trace» | text = "

|

|

: (from RStk-02) :
| «Stakeholder» |
| LITINPE |
| - |
| tags |
| concernList = <memo> |
| interest = Desenvolvedor |
| Organizagéo = INPE |
: Tipo = Ativo :
: (from Grupo de :
| Desenvolvimento) |
| |
| |
| |
I «trace» «trace» !
> <---——-=FT-——- !

«Stakeholder»
ITA/IDCTA

tags

concernList = <memo>
interest = Desenvolvedor/Interessado
Organizagéo = ITA/DCTA

Tipo = Ativo

(from Academicos)

«requirement»

a plataforma CubeSat
deve ser
independente da
aquisicao de
subsistemas off-the-
shelf.

id = "RStk-02b"
text =

Fonte: Produgao do autor com dados apresentados por Carrera et al. (2014)

5.1.6. NIVEIS DE SUCESSO DA MISSAO

Por fim, a “analise de ’stakeholders’ e requisitos de missao” do projeto AESP14

delimita os niveis de sucesso de missao.

Este autor optou por modelar os niveis de sucesso de missdo da seguinte
forma: (1°) criou-se um requisito “a miss&o deve ser bem-sucedida”; entéo (2°)
atribuiu-se uma medida de efetividade “nivel de sucesso da missao” a este
requisito, e, por fim, (3°) criou-se uma fungao “calcula nivel de sucesso”, que

tem como entrada os critérios apresentados e como saida a medida de

efetividade “nivel de sucesso da missao”.

11
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Figura 5.9 Niveis de Sucesso da Missao — AESP14

req [package] Niveis de Sucesso da Missao [Niveis de Sucesso da Missao] /

«requirement»
A missao deve ser bem-sucedida

id ="00"

text = "NIVEIS DE SUCESSO DA MISSAO

Missao Total:

Operacao normal de todos os subsistemas durante o periodo de 60diasem
orbita.

Recepcao de sinais do satélite em solo.

Comunicacao e transferencia de dados confiavel entre o satelite e a estacao
terrena.

Missao Parcial:

Recepcao de sinais do satelite em solo.

Operacao normal de todos os subsistemas durante periodo menor que 60dias
em orbita.

Missao Minima:

Lancamento do satelite.

Desenvolvimento completo do satelite e adaptacao dos segmentos.”

I\

|
«refine»

|
«moe»

Nivel de
Sucesso da
Missao

Fonte: Producao do autor com dados apresentados por Carrera et al. (2014)

A Figura 5.9 mostra o diagrama de requisito SysML com a definicdo do
requisito “a missdo deve ser bem-sucedida”, bem como a atribuicdo da medida
de efetividade “nivel de sucesso da miss&o”. A Figura 5.10 mostra o diagrama

paramétrico SysML que define a fungéo “calculo nivel de sucesso”.
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Figura 5.10 Calculo do Nivel de Sucesso da Missao

par [package] Niveis de Sucesso da Missao [Niveis de Sucesso da Missao] /

Operacao normal de

todos os subsistemas

durante o periodo de
60dias em orbita.

Operacao normal de
todos os subsistemas
durante periodo menor

que 60dias em orbita.

Recepcao de sinais do|
satelite em solo.

«moe»
Nivel de

«objecti ion»
objectiveFunction Sucesso da
J Missao

Calculo Nivel de Sucesso

Comunicacao e
Iransferencia de dados
confiavel entre o
satelite e a estacao
terrena.

Lancamento do
satelite.

Desenvolvimento
completo do satelite e
adaptacao dos
segmentos.

Fonte: Produgao do autor com dados apresentados por Carrera et al. (2014)
5.1.7. RESULTADOS DO ESTUDO DE CASO

Este estudo de caso mostrou que todas as informagdes da atividade de
“analise de ‘stakeholders’ e requisitos de miss&o”, tal como proposta por Costa

(2015), podem ser modeladas em SysML.

E importante notar que as informagdes obtidas, como resultado desta atividade,
sao apresentadas por meio de elementos textuais, os quais sdo mantidos no
modelo SysML. Dessa forma, o tempo necessario para confecgdo do modelo

SysML é maior do que o da elaboracdo de um documento, pois, além dos
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elementos textuais, € necessario modelar as relagdes entre os elementos

SysML contendo estes elementos textuais.

Neste modelo SysML é possivel obter as seguintes vantagens: (1) Obtengao de
dados de uma forma que o computador possa entender; (2) Obtengdo de uma
ferramenta de gerenciamento de requisitos; (3) Os dados sao suposta e
constantemente atualizados; (4) Estes dados ficam disponibilizados para todas
as equipes e, por fim, (5) A apresentacdo destes dados em forma de modelo

proporciona uma visualizagdo mais intuitiva do que em forma de texto.

Uma vez que os dados estejam organizados por meio de relagdes
padronizadas pela linguagem SysML, €& menos oneroso desenvolver
ferramentas de anadlise destes dados. A Figura 5.11 e a Tabela 5.1 mostram,
por exemplo, uma andlise de quantidade de requisitos gerados por

“stakeholder”.

Esta analise foi feita a partir da matriz de relacionamento da Figura 5.11, a qual
apresenta os relacionamentos entre os requisitos de “stakeholder’” e os
“stakeholders”. Esta matriz, bem como outras matrizes que correlacionam os
“stakeholders” com requisitos, foram importadas em software de planilha
eletronica. O resultado do processamento dos dados, executado em software

de planilha eletrénica, esta apresentado na Tabela 5.1.
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Figura 5.11 Matriz de Relacionamento entre “stakeholders” e Requisitos de

“stakeholder”

Target
~ N (¢2] I D (o] ~
o o o o o o o
m |n o | o | | n | »
r | | || | o
— o~ () < 7o) © ~
o = o o =3 o o
m | o o | o | | »o | »
Source Y ¥ ¥ ¥ @ | |

Academicos:INPE/MCTI

Academicos:ITA/DCTA = =

Comercial/Industrial::Grupo Comercial/Industrial

Grupo de Desenvolvimento::Geilson

Grupo de Desenvolvimento::Grupo de Desenvolvimento

Grupo de Desenvolvimento:LIT/INPE = | ¢= =

Grupo de Desenvolvimento::Turma AESP 14 - Graduacao || &2 || &= || &= =

Instituicoes Governamentais:ANATEL

Instituicoes Governamentais::IARU

Instituicoes Governamentais:ITU

Organizacoes de Infraestrutura::CIRCUITO_IMPRESSO/INPE

Organizacoes de Infraestrutura::LIT/INPE

Organizacoes de Infraestrutura:SEMA/INPE

Patrocinadores::AEB &= &= &=

Patrocinadores::CNPq, CAPES e FINEP &=

Publico::Publico

Radioamadores::Radioamadores

Stakeholders::Stakeholder

Fonte: Produgao do autor
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Tabela 5.1 Requisidos originados por “Stakeholder

Quantidade
de
Categoria de “stakeholder” e Nome

Requisitos

Originados
Grupo de Desenvolvimento::LIT/INPE 10
Academicos:: ITA/DCTA 9
Patrocinadores::AEB 7
Grupo de Desenvolvimento::Turma AESP 14 - 5
Graduacao
Academicos:: INPE/MCTI 3
Patrocinadores::CNPq, CAPES e FINEP 2
Instituicoes Governamentais::ANATEL 1
Instituicoes Governamentais::IARU 1
Instituicoes Governamentais::ITU 1
Comercial/Industrial::Grupo Comercial/Industrial 0
Grupo de Desenvolvimento::Geilson 0
Grupo de Desenvolvimento::Grupo de 0
Desenvolvimento
Organizacoes de 0

Infraestrutura::CIRCUITO_IMPRESSO/INPE
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Quantidade
de
Categoria de “stakeholder” e Nome
Requisitos
Originados
Organizacoes de Infraestrutura::LIT/INPE 0
Organizacoes de Infraestrutura::SEMA/INPE 0
Publico::Publico 0
Radioamadores::Radioamadores 0
Stakeholders::Stakeholder 0

Fonte: Producéo do autor

Uma vez que estejam padronizados na linguagem SysML, os dados de
requisitos, “stakeholders” e medidas de efetividade podem ser gerenciados por

uma ferramenta de gerenciamento de requisitos.

Por fim, por se tratar de um modelo para ser, supostamente, de
compartilhamento mutuo, qualquer alteragdo nos dados ja € instantaneamente
propagada aos elementos, permitindo que se fagca uma analise dos impactos
desta alteracdo de uma forma mais rapida e, a depender do caso, de forma

automatizada.
5.2. DEFINIGAO DE UM VEICULO LANCADOR / OPCAO DE PROJETO

Na elaboracdo deste trabalho buscou-se exemplificar a utilizacdo do MRISVL
em uma determinada tomada de decis&o, envolvendo os dados contidos neste
modelo. Para tal, foi elaborado um estudo de caso de uma hipotética escolha
de um VL para o langamento de um satélite, também hipotético. Este estudo

esta exposto neste item do presente trabalho.

O método AHP foi implementado em conjunto com o MRISVL neste estudo de

caso. Salienta-se que este trabalho ndo tem como intengdo propor o uso do
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método AHP para a escolha citada. Para este estudo de caso qualquer analise
comparativa poderia ser utilizada, seja por meio de um modelo executavel do
veiculo em conjunto com uma simulagao, seja por outro tipo de analise a se
propor. No entanto, este autor considera que € possivel que se utilize este
método (ou outro semelhante) aplicado a diversas escolhas dentro do
desenvolvimento de uma missao espacial, tais como: na escolha de um
determinado sistema, subsistema ou na escolha de uma determinada

arquitetura para a missao espacial.

Destaca-se que este estudo de caso poderia ter sido feito para comparar
diferentes opg¢des de projeto para VL, ao invés de comparar diferentes VL ja
existentes, em um ambiente no qual o satélite e o VL estdo sendo

desenvolvidos simultaneamente.

Por fim, foi idealizado por este autor um ambiente no qual a estrutura de
decisdo AHP e os dados de diferentes veiculos ou opg¢des de projeto, contidos
no modelo de interface, sdo trocados com uma planilha eletrbnica. Este
ambiente hipotético estda apresentado na Figura 5.12. Nele, especialistas
determinam as notas de comparagao em planilha eletrénica, cada especialista
para sua especialidade. A planilha faz o calculo dos pesos AHP e exporta estes

pesos para o modelo de interface.

Devido a indisponibilidade de todos os dados de uma interface real satélite VL
necessarios a este estudo de caso, este autor estimou um satélite CubeSat
hipotético e utilizou dados de VL reais, os quais estdo disponiveis em manuais
de usuario, na elaboracdo do estudo. Todos os dados utilizados neste estudo

de caso estdo apresentados neste Capitulo 5 e no APENDICE D.
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Figura 5.12 Fluxo de Dados no Ambiente de Decisao Proposto

Dados do Veiculo ou
opcao de projeto #1

Dados do Veiculo ou
opcdo de projeto #2 3°

O

i Especialista #1
Dados do Veiculo ou

opgdo de projeto #N

Dados - Veiculos

—

Modelo da Interface

P as®

entre o Satélitee o Planilha
5 Estrutura - AHP I
Veiculo Langador _ Eletronica
AL Pesos - AHP Especialista #2

:

Especialista #M

Fonte: Producao do autor
5.2.1. USO DO METODO AHP

Este autor ndo tem a intengdo de propor o uso do método AHP para a escolha
de uma opgéao de projeto ou de um VL para o langamento de um satélite. Este
estudo de caso tem a finalidade de exemplificar o uso dos dados contidos no
MRISLV em uma analise comparativa, a qual poderia ser feita por meio de um
modelo executavel do veiculo em conjunto com uma simulagao ou outro tipo de

analise a se propor.

A utilizacdo do método AHP na tomada de decisdo supde avaliagdes
subjetivas. Contudo, em determinados casos nos quais os dados e um modelo
estdo disponiveis, € possivel se fazer avaliagdes objetivas. Em outros casos,
nos quais nao estdo disponiveis todos os dados e/ou o modelo nao é
executavel, pode nao ser possivel uma comparagdo objetiva. E, ainda, é
possivel haver fatores ndo objetivos para comparagdo, como, por exemplo,

fatores politicos.
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Este autor considera que o uso do método AHP € possivel e interessante,
porém, deve-se avaliar se este € o melhor método para a tomada de decisao,

considerando-se que este critério se baseia em analises subjetivas.
5.2.2. A HIERARQUIA DE DECISAO AHP EM SYSML

Foi elaborada uma hierarquia de decisdo AHP com base em trés principios:
tempo, custo e qualidade. Para se avaliar a qualidade foram definidos dois

critérios: compatibilidade e confiabilidade.

Apresenta-se, assim, a hierarquia com os critérios de decisao, formada por:

o 1.0 Melhor opgao de veiculo langador;
o 1.1 Prazo;
o 1.2 Custo;

o 1.3 Confiabilidade;

e 1.4 Compatibilidade;

. 1.4.1 Radiofrequéncia;

. 1.4.2 Aceleracdo quase estatica;
. 1.4.3 Aceleracdo senoidal,

. 1.4.4 Aceleracao aleatoria;

. 1.4.5 Aceleracao choque;

. 1.4.6 Presséo acustica;

. 1.4.7 Despressurizagao;

. 1.4.8 Transferéncia de calor;
. 1.4.9 Interface Elétrica;

. 1.4.10 Interface Mecénica;

. 1.4.11 Conceito Operacional.
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A Figura 5.13 apresenta a hierarquia elaborada. Nela s&o apresentados os

cbdigos dos critérios.

Figura 5.13 Hirerarquia de decisdao AHP pelos codigos de critério

1.4.1
Radiofrequéncia

1.4.2 Aceleracdo
quase estatica

.

S 1.4.3 Aceﬁlera;acr
senoidal
tacuo | [lf|H44 e
1.0 Melhor
opcao de VL P { =i
1.3 1.4.5 Aceleracdo
Confiabilidade choque

o

1.4 1.4.6 Pressao
Compatibilidade acustica
1.4.7

Despressurizacao

T !

1.4.8

Iransferéncia de
calor

1.4.9 Interface
Eletrica

-

1.4.10 Interface
Mecéanica

-

1.4.11 Conceito
Operacional

Fonte: Producao do autor
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Neste caso, cada critério originado para a escolha do veiculo langador gera um

requisito, que demanda que o lancador atenda a este determinado critério.

A Figura 5.14 exemplifica como um critério gerou um requisito e foi modelado
em SysML, tomando o critério 1.4.1 “Radiofrequéncia” como exemplo. Neste
exemplo temos o requisito “O Segmento Langador deve ser compativel com o
Segmento Espacial em termos de Radiacdo Eletromagnética em
Radiofrequéncia” que foi originado a partir do critério “Radiofrequéncia”.
Observa-se, também no diagrama de requisito, a medida de efetividade
(“MOE”) “Compatibilidade Radiofrequéncia”.

Um critério com subcritérios gera um requisito, relacionado ao critério, que € a
composicao de requisitos relacionados aos subcritérios. A Figura 5.15 mostra o
requisito RS.1.4, relacionado ao critério 1.4 como uma composicdo dos
requisitos RS.1.4.1, RS.1.4.2, RS.1.4.3, RS.1.4.4, RS.1.4.5, RS.1.4.6, RS.1.4.7,
RS.1.4.8, RS.1.4.9, RS.1.4.10 e RS.1.4.11, relacionados aos subcritérios 1.4.1,
142, 143, 144, 145, 146, 147, 148, 149, 1410 e 1.4.11,

respectivamente.
Por fim, a Figura 5.16 apresenta os requisitos relacionados a hierarquia AHP.

Para atender a esta comparacéo, foram acrescentadas as “tags” (etiquetas)

“custo” e “confiabilidade para o bloco “veiculo langador”.

Figura 5.14 Requisito RS.1.4.1 gerado pelo critério 1.4.1
req [package] DECISAO [RS.1.4.1] /

«requirement»

O Segmento Lancador deve ser
compativel com o Segmento
Espacial em termos de Radiacao
Eletromagnetica em
Radiofrequencia

______ Compatibilidade
«refine» Radiofrequencia

tags
CRITERIO_AHP = Radiofrequencia
id =RS.1.4.1
PESO_AHP =
text =

Fonte: Producéo do autor
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Figura 5.15 Diagrama de requisito RS.1.4

req [package] DECISAO [RS.1.4] /

«requirement»
O Segmento Lancador deve deve ser compativel com o
Segmento Espacial

«requirement» «requirement»

O Segmento Lancador deve O Segmento Lancador deve
ser compativel com o deve ser compativel com o
Segmento Espacial em Segmento Espacial em

termos de Radiacao termos de Conceito
Eletromagnetica em Operacional

Radiofrequencia

«requirement»

O Segmento Lancador deve
deve ser compativel com o
Segmento Espacial em
11 termos de Interface Eletrica

«requirement»

O Segmento Lancador deve
deve ser compativel com o
Segmento Espacial em
termos de Aceleracoes na

faixa Quase Estatica

«requirement»

«requirement» O Segmento Lancador deve
O Segmento Lancador deve deve ser compativel com o
deve ser compativel com o Segmento Espacial em
Segmento Espacial em termos de Interface
termos de Aceleracoes na Mecanica

faixa Senoidal

«requirement»

O Segmento Lancador deve
deve ser compativel com o
Segmento Espacial em
termos de Transferencia de
calor (temperatura)

«requirement»

O Segmento Lancador deve
deve ser compativel com o
Segmento Espacial em
termos de Aceleracoes na
faixa Aleatoria

«requirement» «requirement»

O Segmento Lancador deve O Segmento Lancador deve
deve ser compativel com o deve ser compativel com o
Segmento Espacial em Segmento Espacial em

termos de Aceleracoes na termos de
faixa Choque Despressurizacao da coifa

«requirement»

O Segmento Lancador deve
deve ser compativel com o
Segmento Espacial em
termos de Pressoes
Acusticas

Fonte: Producao do autor
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Figura 5.16 Requisitos referentes a hierarquia AHP

req [package] DECISAO [DECISAO] /
«requirement» «requirement»
O Segmento Langador deve O Segmento Lancador deve ter a
atender aos prazo de projeto do maior confiabilidade
Segmento Espacial
tags
tags CRITERIO_AHP = Confiabilidade

CRITERIO_AHP = Prazo id=RS.1.3

id =RS.1.1 PESO_AHP =

PESO_AHP = text =
text =

«requirement» «requirement»
O Servico de Lancamento deve O Segmento Lancador deve deve
ter o menor custo. ser compativel com o Segmento
Espacial
tags

CRITERIO_AHP = Custo tags

id=RS.1.2 CRITERIO_AHP = Compatibilidade
PESO_AHP = id=RS.1.4

text = PESO_AHP =

text =

Fonte: Producéo do autor
5.2.3. CUBESAT PARA ESTUDO DE CASO

Para este estudo, estima-se um satélite hipotético do tipo CubeSat com

tamanho de trés unidades (3U).
Os dados relativos a ISVL sao estimados como descrito a seguir:

o Prazo — Neste estudo considera-se a hipdtese de que o satélite ficaria

pronto no quarto quadrimestre do ano de 2019 — Q4 2019;

. Custo — E considerado que o custo do langamento deste satélite poderia
ser de, no maximo, US$ 10.000,00 / kg;
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o Confiabilidade — Para o parametro de confiabilidade é considerado que a
confiabilidade da missao deve ser de pelo menos 72,25%. Considera-se

também que:
Confiabilidaden,sss, = Confiabilidade gneaaor * Confiabilidadesq giire (5.1)

e também que:
Confiabilidadesyierire = 85%;
Sendo assim, temos que:

Confiabilidade;gneaaor = 85% (5.2)
Portanto a confiabilidade minima esperada para o langador deveria ser de
85%;

o Compatibilidade — RF — Para a comparacao do satélite hipotético com os
candidatos a VL, sdo estimados niveis de susceptibilidade a radiacao

eletromagnética irradiada, que estao apresentados na Tabela 5.2.

Tabela 5.2 Susceptibilidade a radiagao eletromagnética irradiada

Faixa Valor

1 kHz — 2kHz 60 V/m

2 kHz - 5 kHz 1V/m

5 kHz — 80 kHz 60 V/m
80 kHz — 120 kHz 0,5V/m
120 kHz — 500 kHz 1V/m
500 kHz — 15 MHz 60 V/m
15 MHz - 60 MHz 0,1 V/m
60 MHz — 350 MHz 60 V/m
350 MHz — 450 MHz 1V/im
450 MHz — 1GHz 60 V/m

Fonte: Producao do autor
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Compatibilidade — Aceleragao Quase Estatica — Estima-se que o satélite

hipotético suportaria niveis de aceleracdo quase estatica de até:
o 10g — para aceleragdes longitudinais, e
o 5g - para aceleragdes laterais;

Compatibilidade — Aceleragdo Senoidal — Considera-se que o satélite
hipotético deveria suportar aceleragées senoidais de 1,5g na faixa de
frequéncia que se estende de 5Hz até 100Hz;

Compatibilidade — Aceleragdo Aleatdria — Estima-se que o satélite
hipotético suportaria os niveis de vibragdo aleatdria apresentados na
Tabela 5.3;

Tabela 5.3 Niveis de Vibragcao Aleatéria para o satélite hipotético

Faixa Valor
50 Hz 0,04 g?/Hz
100 Hz 0,04 g?/Hz
100 Hz 0,06 g*Hz
200 Hz 0,06 g*Hz
400 Hz 0,08 g*Hz
500 Hz 0,08 g*Hz
1000 Hz 0,04 g*/Hz
2000 Hz 0,02 g?/Hz

Fonte: Producao do autor

Compatibilidade — Aceleracdo - Choque — Estima-se que o satélite
hipotético suportaria os niveis de vibragdo em altas frequéncias

apresentados na Tabela 5.4
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Tabela 5.4 Niveis de vibragao em choque para o satélite hipotético

Faixa Valor
150 Hz 1400 g
200 Hz 1600 g
600 Hz 4000 g
1000 Hz 5100 g
2000 Hz 10000 g
5000 Hz 10000 g

Fonte: Producéo do autor

Compatibilidade — Pressao Acustica — Estima-se que o satélite hipotético

suportaria os niveis de pressao acustica apresentados na Tabela 5.5;

Tabela 5.5 Niveis de pressao acustica para o satélite hipotético

Faixa Valor
31,5Hz 125 dB (referéncia 20 yPa)
63 Hz 135 dB (referéncia 20 yPa)
125 Hz 140 dB (referéncia 20 pyPa)
250 Hz 137 dB (referéncia 20 yPa)
500 Hz 135 dB (referéncia 20 pyPa)
1000 Hz 129 dB (referéncia 20 pPa)
2000 Hz 126 dB (referéncia 20 yPa)
4000 Hz 121 dB (referéncia 20 yPa)
80000 Hz 115 dB (referéncia 20 yPa)

Fonte: Producao do autor

Compatibilidade — Taxa de Descompressdo — E considerado que o
satélite CubeSat hipotético suportaria uma taxa de descompressao no

valor de até 0,8 psi/s;
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. Compatibilidade — Temperatura — Considera-se que os componentes do
satélite hipotético suportariam temperaturas de até 60°C. Porém
percebeu-se que nao € possivel uma analise comparativa entre os VLs,
em termos de temperatura, pois sem a utilizagcdo de modelos mais
elaborados nao se consegue prever a temperatura maxima nos

componentes do satélite durante o langamento;

o Compatibilidade — Interface Elétrica — Considera-se que nao haveria

nenhuma Interface Elétrica do satélite com o VL.

o Compatibilidade — Interface Mecéanica — Considera-se que a interface
mecanica seria compativel para todos os VLs, e se utilizaria um adaptador

compativel com o padrao CubeSat.

o Compatibilidade — Conceito Operacional — Considera-se que nenhum dos

lancadores afetaria o conceito operacional do satélite.

Por fim, a Figura 5.17 apresenta os dados acima inseridos no MRISVL.
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Figura 5.17 Definicao da interface ISVL do CubeSat

bdd [block] CUBESAT [CUBESAT] /

Satelite

«block»
CUBESAT

isEncapsulated =
VL_Confiabilidade_Esperada_MIN = 85%
VL_Prazo_MIN = Q4 2009
VL_Valor_MAX = US$ 10000,00

properties
: Interface Veiculo Lancador

(]

«interfaceBlock»
Interface Veiculo Lancador

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (X) (grms): Aceleracao = 9.5

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (Y) (grms): Aceleracao = 9.5

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (Z) (grms): Aceleracao = 9.5

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (X) (frequencia): Frequencia [0..5] = 50, 100, 100, 2...

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (X) (nivel): Densidade Espectral de Potencia [0..5] = 0.04, 0.04, 0.0...

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Y) (frequencia): Frequencia [0..5] = 50, 100, 100, 2... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Y) (nivel): Densidade Espectral de Potencia [0..5] = 0.04, 0.04, 0.0... {ordered}
- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Z) (frequencia): Frequencia [0..5] = 50, 100, 100, 2... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Z) (nivel): Densidade Espectral de Potencia [0..5] = 0.04, 0.04, 0.0... {ordered}
- [Valor Esperado] aceleracao choque SRS (frequencia): Frequencia [0..5] = 150, 200, 600, ... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao choque SRS (nivel): Aceleracao [0..5] = 1400.0, 1600, 4...

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (X-): Aceleracao = 10

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (X+): Aceleracao = 10

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Y-): Aceleracao =5

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Y+): Aceleracao = 5

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Z-): Aceleracao =5

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Z+): Aceleracao = 5

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (X) (frequencia): Frequencia [0..1] =5, 100 {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (X) (nivel): Aceleracao [0..1] = 1.5, 1.5 {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Y) (frequencia): Frequencia [0..1] =5, 100 {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Y) (nivel): Aceleracao [0..1] = 1.5, 1.5 {ordered}
(4]
(

X
Y
Y
- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Z) (frequencia): Frequencia [0..1] = 5, 100 {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Z) (nivel): Aceleracao [0..1] = 1.5, 1.5 {ordered}

- [Valor Esperado] maxima temperatura vista pela carga util: Temperatura = 60

- [Valor Esperado] pressao acustica OASP (frequencia): Frequencia [0..8] = 31.5, 63.0, 125... {ordered}

- [Valor Esperado] pressao acustica OASP (nivel): Carga Acustica [0..8] = 125, 135, 140, ... {ordered}

- [Valor Esperado] susceptibilidade EMI - (fim da faixa): Frequencia [0..9] = 2000,5000,80000... {ordered}

- [Valor Esperado] susceptibilidade EMI - (inicio faixa): volatile Frequencia [0..9] = 1000,2000,5000,... {ordered}
- [Valor Esperado] susceptibilidade EMI - (nivel): Nivel Campo Eletrico [0..9] = 60, 1, 60, 0.50... {ordered}

- [Valor Esperado] taxa de decaimento de pressao: Taxa Decaimento Pressao = 0.8

isEncapsulated =

Fonte: Producao do autor
5.2.4. COMPARATIVO ENTRE VEICULOS LANCADORES

Para se efetuar a comparacéo, foram colhidas informagdes de quatro VLs, a

saber: Falcon 9, Dnepr, Pegasus e Soyuz.

Esta comparacao foi expressa por meio de um diagrama de blocos na

linguagem SysML, representando cada um dos VLs comparados como sendo
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uma especializagdo do bloco veiculo langcador. Este diagrama esta

representado na Figura 5.18.

A Figura 5.18 apresenta, em SysML, que os blocos Falcon 9, Dnepr, Pegasus e
Soyuz sdo casos especificos, ou seja, especializagdes do bloco “Veiculo
Lancgador”.
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Figura 5.18 Especializagao do bloco Veiculo Lan¢ador para a comparagao
bdd [package] VEICULO LANCADOR [VEICULO LANCADOR] /

«block»
Modelo Veiculo Lancador::Veiculo Lancador

Confiabilidade =
Custo =
isEncapsulated =
Prazo =

AN

«block»
Souyz

Confiabilidade = 98%
Custo = US$ 5357,14 / kg [LEO]
Prazo = q4 2019 oo

«block»
Dnepr

Confiabilidade = 97%
Custo = US$ 3333,33 / kg [LEO]
Prazo = q4 2009 oo

«block»
Falcon9

Confiabilidade = 91%
Custo = US$ 2719,30 / kg [LEO]
Prazo = q4 2019 oo

«block»
Pegasus

Confiabilidade = 88%
Custo = US$ 30000,00 / kg [LEO]
Prazo = q4 2019 oo

Fonte: Producao do autor
Os dados de custo e confiabilidade, apresentados na Figura 5.18 foram obtidos

das seguintes fontes:
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e Confiabilidade — Falcon 9: Apresentado por SpaceX (2015);
e Confiabilidade — Dnepr: Apresentado por ISC Kosmotras (2008);

e Confiabilidade — Pegasus: calculado pela relagdo: numero de missdes
bem-sucedidas / numero total de missdes (ORBITAL SCIENCES
CORPORATION, 2015);

e Confiabilidade — Soyuz: Apresentado por Ariane Services And Solutions
(2012);

e Custo — Falcon 9: Apresentado por Selding (2016)

e Custo — Dnepr: Calculado pelo custo do langamento, apresentado por
Futron Corporation (2002), dividido pela carga maxima de langamento na

orbita LEO, apresentada por Astronautix (2016)

e Custo — Pegasus: Calculado pelo custo do langamento apresentado por
Futron Corporation (2002), dividido pela carga maxima de langamento na

orbita LEO, apresentada por Orbital Sciences Corporation (2015)

e Custo — Soyuz: Calculado pelo custo do langamento apresentado por
Futron Corporation (2002), dividido pela carga maxima de langamento na

orbita LEO, apresentada por Futron Corporation (2002).
5.2.5. RESULTADOS, CONSIDERAGOES E SIMPLIFICAGOES

A comparacéao citada anteriormente foi realizada para o estudo de caso com o
objetivo de exemplificar uma aplicagdo do MRISVL em um ambiente de MBSE.
Sendo assim, algumas simplificagdes e consideragbes foram realizadas, as
quais estao descritas no presente item.

O valor de confiabilidade do Falcon 9 foi obtido por meio de estudo, conforme
exposto por SpaceX (2015). O valor de confiabilidade do langador Dnepr foi
especificado pelo fabricante (ISC KOSMOTRAS, 2008), que, por sua vez, n&o
expds 0 método de calculo. Os valores de confiabilidade apresentados para os
langadores Pegasus e Soyuz foram obtidos por meio de dados estatisticos,

expostos em Orbital Sciences Corporation (2015) e Arianespace (2012),
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respectivamente. Considerando que os erros nos calculos de confiabilidade
provavelmente variam para métodos de calculos diferentes, os valores reais
para confiabilidade podem mudar. Esta discrepancia entre o valor real de

confiabilidade e o valor apresentado foi desconsiderada neste estudo de caso.

Os valores de custo apresentados para o langamento sdo de datas diferentes,
ou seja, nenhuma corregdo monetaria foi aplicada. Portanto, o fator de

corregao monetaria foi desconsiderado.

Considerou-se que todos os veiculos atenderiam o prazo para o langamento do
satélite, sendo assim este item nao foi comparado. O item interface elétrica ndo
foi comparado pois considerou-se que nao ha interface elétrica entre o satélite
e o VL. O item interface mecanica nao foi comparado pois considerou-se a
utilizacdo de uma interface mecéanica padrao. O item conceito operacional n&o
foi comparado pois considerou-se que todos os VL atenderiam ao conceito
operacional do satélite. Para estes itens ndo comparados, as comparagoes

“par-a-par” tiveram como resultados pesos equivalentes (pesos de valor “17).

Cada fabricante apresenta os dados de transferéncia de calor ao satélite
durante o voo, de formas diferentes, sendo necessaria uma analise acoplada
entre o VL e o satélite. Sendo assim, para o item transferéncia de calor, a

comparacgao teve como resultado pesos equivalentes (pesos de valor “17).

O fabricante do veiculo Falcon9 n&o prové niveis esperados de aceleracao
aleatédria. Porém, indica que estes niveis sdo obtidos por meio de uma analise
de carga acoplada CLA. Dessa forma, na comparagdo deste critério foi
considerado que o Falcon9 é absolutamente inferior as outras opgdes, ou seja,
nota “1/9”.

Considerando o que foi exposto neste item, a Figura 5.19, a Figura 5.20, a
Figura 5.21 e a Figura 5.22 apresentam os dados das interfaces dos veiculos
langadores Dnepr, Pegasus, Falcon 9 e Soyuz respectivamente. Além das
figuras supracitadas, os mesmos dados, das interfaces dos langadores Dnepr,

Falcon 9, Pegasus e Soyuz, sdo apresentados pela Tabela D. 1, pela Tabela D.
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2, pela Tabela D. 3 e pela Tabela D. 4 respectivamente. Estas tabelas se
encontram no APENDICE D. Todos os “tipos” de valores foram mantidos em
concordancia com o modelo de referéncia e sao os apresentados na Figura
4.12.

Figura 5.19 Dados da Interface do Veiculo Langador Dnepr

bdd [block] Dnepr [Dnepr] /

Veiculo Lancador

«block»
Dnepr

properties
Interface Satelite : Interface Satelite Dnepr

+Interface Satelite ?

«interfaceBlock»
Interface Satelite Dnepr

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (X) (grms): Aceleracao = 6.5

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (Y) (grms): Aceleracao = 6.5

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (Z) (grms): Aceleracao = 6.5

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (X) (frequencia): Frequencia [0..13] = 20, 40, 40, 80,... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (X) (nivel): Densidade Espectral de Potencia [0..13] = 0.007, 0.007, O... {ordered}
- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Y) (frequencia): Frequencia [0..13] = 20, 40, 40, 80,... {ordered}

(Y) (
(

2=

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD nivel): Densidade Espectral de Potencia [0..13] = 0.007, 0.007, O... {ordered}
- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Z) (frequencia): Frequencia [0..13] = 20, 40, 40, 80,... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Z) (nivel): Densidade Espectral de Potencia [0..13] = 0.007, 0.007, O... {ordered}
- [Valor Esperado] aceleracao choque SRS (frequencia): Frequencia [0..13] = 30, 50, 50, 100... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao choque SRS (nivel): Aceleracao [0..13] =5, 10, 10, 25, ... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (X-): Aceleracao = 1

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (X+): Aceleracao = 7.85

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Y-): Aceleracao = 1.7
(Y+
(

)
)
)
)
)

X
- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Y+): Aceleracao = 1.7
- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Z-): Aceleracao = 0.5
- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Z+): Aceleracao = 1
- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (X) (frequencia): Frequencia [0..5] = 5, 10, 10, 15, ... {ordered}
- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (X) (nivel): Aceleracao [0..5] = 0.5, 0.5, 0.6, ... {ordered}
- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Y) (frequencia): Frequencia [0..5] = 2, 5, 5, 10, 10, 15 {ordered}
- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Y) (nivel): Aceleracao [0..5] = 0.2, 0.5, 0.5, ... {ordered}
- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Z) (frequencia): Frequencia [0..5] = 2, 5, 5, 10, 10, 15 {ordered}
- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Z) (nivel): Aceleracao [0..5] = 0.2, 0.5, 0.5, ... {ordered}
- [Valor Esperado] ambiente irradiado - pior caso (fim da faixa): Frequencia [0..10] = 125000000, 2500... {ordered}
- [Valor Esperado] ambiente irradiado - pior caso (inicio faixa): Frequencia [0..10] = 10000, 12500000... {ordered}
- [Valor Esperado] ambiente irradiado - pior caso (nivel): Nivel Campo Eletrico [0..10] = 0.07, 10, 0.07,... {ordered}
- [Valor Esperado] maxima temperatura vista pela carga util: Temperatura
- [Valor Esperado] pressao acustica OASP (frequencia): Frequencia [1..9] = 31.5, 63, 125, ...
- [Valor Esperado] pressao acustica OASP (nivel): Carga Acustica [1..9] = 125, 132, 135, ...
- [Valor Esperado] taxa de decaimento de pressao: Taxa Decaimento Pressao = 0.50

properties
Mecanica: Interface Mecanica Dnepr : Interface Mecanica Dnepr
Eletrica : Interface Eletrica Dnepr

Fonte: Produc&o do autor com dados apresentados por ISC Kosmotras (2001)
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Figura 5.20 Dados da Interface do Veiculo Lan¢ador Pegasus

bdd [block] Pegasus [Pegasus] /

Veiculo Lancador

«block»
Pegasus

properties
Interface Satelite : Interface Satelite Pegasus

+Interface Satelite ?

«interfaceBlock»
Interface Satelite Pegasus

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (X) (grms): Aceleracao = 1.92

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (Y) (grms): Aceleracao = 1.91

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (Z) (grms): Aceleracao = 2.12

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (X) (frequencia): Frequencia [0..8] = 20, 40, 50, 70,... {ordered}
- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (X) (nivel): Densidade Espectral de Potencia [0..8] = 0.0008, 0.0008,... {ordered}
- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Y) (frequencia): Frequencia [0..9] = 20, 35, 40, 70,... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Y) (nivel): Densidade Espectral de Potencia [0..9] = 0.0040, 0.0040,... {ordered}
- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Z) (frequencia): Frequencia [0..7] = 20, 55, 80, 100... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Z) (nivel): Densidade Espectral de Potencia [0..7] = 0.0020, 0.0040,... {ordered}
- [Valor Esperado] aceleracao choque SRS (frequencia): Frequencia [0..6] = 20, 65, 75, 100... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao choque SRS (nivel): Aceleracao [0..6] = 2.0, 18.5, 18.5... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (X-): Aceleracao = 1

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (X+): Aceleracao = 13

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Y-): Aceleracao = 2

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Y+): Aceleracao = 2

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Z-): Aceleracao = 3.85

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Z+): Aceleracao = 3.85

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (X) (frequencia): Frequencia [0..1] = 10, 100 {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (X) (nivel): Aceleracao [0..1] = 0, 0 {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Y) (frequencia): Frequencia [0..1] = 10, 100 {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Y) (nivel): Aceleracao [0..1] = 0, O {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Z) (frequencia): Frequencia [0..1] = 10, 100 {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Z) (nivel): Aceleracao [0..1] = 0, O {ordered}

- [Valor Esperado] ambiente irradiado - pior caso (fim da faixa): Frequencia [0..2] = 5400000000, 590... {ordered}

- [Valor Esperado] ambiente irradiado - pior caso (inicio faixa): Frequencia [0..2] = 10000, 54000000... {ordered}

- [Valor Esperado] ambiente irradiado - pior caso (nivel): Nivel Campo Eletrico [0..2] = 20, 40, 20 {ordered}

- [Valor Esperado] maxima temperatura vista pela carga util: Temperatura = 60

- [Valor Esperado] pressao acustica OASP (frequencia): Frequencia [0..26] = 12.5, 16, 20, 2... {ordered}

- [Valor Esperado] pressao acustica OASP (nivel): Carga Acustica [0..26] = 114, 114, 114, ... {ordered}

- [Valor Esperado] taxa de decaimento de pressao: Taxa Decaimento Pressao = 0.3

properties
Mecanica : Interface Mecanica Pegasus
Eletrica : Interface Eletrica Pegasus

Fonte: Producdo do autor com dados apresentados por Orbital Sciences (2015)
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Figura 5.21 Dados da Interface do Veiculo Lan¢ador Falcon9

bdd [block] Falcon9 [Falcon9] /

Veiculo Lancador

«block»
Falcon9

properties
Interface Satelite : Interface Satelite Falcon9

+Interface Satelite

«interfaceBlock»
Interface Satelite Falcon9

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (X) (grms): Aceleracao

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (Y) (grms): Aceleracao

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (Z) (grms): Aceleracao

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (X) (frequencia): Frequencia

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (X) (nivel): Densidade Espectral de Potencia

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Y) (frequencia): Frequencia

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Y) (nivel): Densidade Espectral de Potencia

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Z) (frequencia): Frequencia

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Z) (nivel): Densidade Espectral de Potencia

- [Valor Esperado] aceleracao choque SRS (frequencia): Frequencia [0..2] = 100, 1000, 10000 {ordered}
- [Valor Esperado] aceleracao choque SRS (nivel): Aceleracao [0..2] = 30, 1000, 1000 {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (X-): Aceleracao = 4

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (X+): Aceleracao = 8.5

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Y-): Aceleracao = 3

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Y+): Aceleracao =3

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Z-): Aceleracao =3

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Z+): Aceleracao =3

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (X) (frequencia): Frequencia [0..6] = 5, 20, 30, 30, ... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (X) (nivel): Aceleracao [0..6] = 0.5, 0.8, 0.8, ... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Y) (frequencia): Frequencia [0..2] = 5, 85, 100 {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Y) (nivel): Aceleracao [0..2] = 0.5, 0.5, 0.6 {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Z) (frequencia): Frequencia [0..2] = 5, 85, 100

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Z) (nivel): Aceleracao [0..2] = 0.5, 0.5, 0.6 {ordered}

- [Valor Esperado] ambiente irradiado - pior caso (fim da faixa): Frequencia [0..4] = 2200000000, 230... {ordered}
- [Valor Esperado] ambiente irradiado - pior caso (inicio faixa): Frequencia [0..4] = 1000000 ,220000... {ordered}
- [Valor Esperado] ambiente irradiado - pior caso (nivel): Nivel Campo Eletrico [0..4] = 0.032, 10, 0.03...
- [Valor Esperado] maxima temperatura vista pela carga util: Temperatura = 82

- [Valor Esperado] pressao acustica OASP (frequencia): Frequencia [0..26] = 25, 31.5, 40, 5...

- [Valor Esperado] pressao acustica OASP (nivel): Carga Acustica [0..26] = 113.5, 118, 119... {ordered}

- [Valor Esperado] taxa de decaimento de pressao: Taxa Decaimento Pressao = 0.65

X
Y
Y

properties
Mecanica : Interface Mecanica Falcon9
Eletrica : Interface Eletrica Falcon9

Fonte: Producdo do autor com dados apresentados por Spacex (2015)
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Figura 5.22 Dados da Interface do Veiculo Lang¢ador Soyuz

bdd [block] Souyz [Souyz] /

Veiculo Lancador)
Souyz

properties
Interface Satelite : Interface Satelite Soyuz

+Interface Satelite

Interface Satelite Soyuz

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (X) (grms): Aceleracao =5

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (Y) (grms): Aceleracao =5

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria Overall (Z) (grms): Aceleracao =5

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (X) (frequencia): Frequencia [0..11] = 20, 50, 50, 100... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (X) (nivel): Densidade Espectral de Potencia [0..11] = 0.005, 0.005, 0... {ordered}
- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Y) (frequencia): Frequencia [0..11] = 20, 50, 50, 100... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Y) (nivel): Densidade Espectral de Potencia [0..11] = 0.005, 0.005, 0... {ordered}
- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Z) (frequencia): Frequencia [0..11] = 20, 50, 50, 100... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao aleatoria PSD (Z) (nivel): Densidade Espectral de Potencia [0..11] = 0.005, 0.005, O... {ordered}
- [Valor Esperado] aceleracao choque SRS (frequencia): Frequencia [0..10] = 100, 600, 800, ... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao choque SRS (nivel): Aceleracao [0..10] = 1000, 3222, 411... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (X-): Aceleracao = 1.5

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (X+): Aceleracao = 5

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Y-): Aceleracao = 1.8

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Y+): Aceleracao = 1.8

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Z-): Aceleracao = 1.8

- [Valor Esperado] aceleracao quase estatica (Z+): Aceleracao = 1.8

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (X) (frequencia): Frequencia [0..7] = 5, 10, 10, 30, ... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (nivel): Aceleracao [0..7]1=0.5,0.5, 1, 1,...

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (frequencia): Frequencia [0..7] = 1, 5, 5, 30, 30... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (nivel): Aceleracao [0..7] = 0.3, 0.3, 0.8, ... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Z) (frequencia): Frequencia [0..7] =1, 5, 5, 30, 30... {ordered}

- [Valor Esperado] aceleracao senoidal (Z) (nivel): Aceleracao [0..7] = 0.3, 0.3, 0.8, ... {ordered}

- [Valor Esperado] ambiente irradiado - pior caso (fim da faixa): Frequencia [0..13] = 200000000, 2500... {ordered}

- [Valor Esperado] ambiente irradiado - pior caso (inicio faixa): volatile Frequencia [0..13] = 14000, 20000000... {ordered}

- [Valor Esperado] ambiente irradiado - pior caso (nivel): Nivel Campo Eletrico [0..13] = 0.001, 31.7, 0.... {ordered}

- [Valor Esperado] maxima temperatura vista pela carga util: Temperatura

- [Valor Esperado] pressao acustica OASP (frequencia): Frequencia [0..6] = 31.5, 63, 125, ... {ordered}

- [Valor Esperado] pressao acustica OASP (nivel): Carga Acustica [0..6] = 125, 132, 134, ... {ordered}

- [Valor Esperado] taxa de decaimento de pressao: Taxa Decaimento Pressao = 0.36

X)
Y)
Y)

properties
Mecanica : Interface Mecanica Soyuz
Eletrica : Interface Eletrica Soyuz

Fonte: Produgao do autor com dados apresentados por Starsem (2001)
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5.2.6. PLANILHA UTILIZADA NA DECISAO

Foi elaborada uma planilha eletrébnica de modo a atuar como no contexto
suposto exposto na Figura 5.12, com exce¢do quanto a importagédo e

exportagcao da estrutura AHP que foi implementada de forma manual.

A planilha possui a fungao de importar os dados das ISVL dos VLs comparados
e também do satélite. Outra fungcdo implementada foi a verificagao dos niveis

esperados, dos fendmenos ambientais.

Apds a importacdo dos dados na planilha, sdo gerados graficos e a

comparagao dos valores é feita conforme proposto por Saaty (1977)
5.2.7. COMPARACOES E APLICACAO DO METODO AHP

No ambiente idealizado de tomada de decisdes, mencionado neste item 5.2 e
implementado conforme exposto no item 5.2.6, pressupde-se que os dados
sejam exportados automaticamente entre o modelo SysML e a planilha

eletronica.

Este autor realizou, entdo, as comparagdes par a par e as atribuicdes de
pontuagdes de peso relativo, conforme o método AHP. A Figura 5.23 mostra o
resultado das atribuicbes de pontuagdes de peso relativo para o critério 1.4.5 —
Pressao Acustica.
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Figura 5.23 Pesos Relativos — Aplicagao do Método AHP - Critério Pressao

Acustica
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Fonte: Producéo do autor

As comparacgdes par a par sédo compiladas na matriz apresentada na Equagao
(5.3). Nesta matriz o elemento sj é a pontuacao de peso relativo do elemento i

sobre o elemento j como expresso pela Equagao (5.4).

Sij " Sin
= [ E " E ] (53)
Snj ** Snn
s = i (5.4)
1] = W]
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Como resultado da comparacao em determinado critério, encontra-se o vetor w

com os pesos de cada opgao, conforme expresso pela Equagéao (5.5).
w=|Wi .. Wy (5.5)

Conforme demonstrado por Saaty (1977), para achar o vetor w dos pesos de
cada opg¢ao comparada no critério, a partir da matriz S, deve-se solucionar a

Equacéao (5.6) com o autovalor Amax.
SW = ApgxW (5.6)

Esta solucédo se deu por meio da aplicacdo do método Jacobi-Gauss-Seidel de
aproximacoes sucessivas. Esta solugao foi elaborada por meio da confecgao e

uso de uma rotina “macro” no software Microsoft Excel®.
5.2.8. RESULTADOS FINAIS

Dentre os resultados da aplicagdao do método AHP, no conforme exposto neste

item estdo os pesos obtidos para os niveis da hierarquia de decisao.

A partir dos vetores dos pesos de cada opgao de veiculo langador para cada
critério e de cada critério para o nivel superior dentro da hierarquia AHP,
calculou-se os resultados apresentados na Tabela 5.6, na Tabela 5.7, na
Figura 5.24, na Figura 5.25 e na Figura 5.26.

Tabela 5.6 Pesos obtidos da aplicagcao do método AHP no nivel 2 da hierarquia

1. Dnepr 2. Falcon9 3. Pegasus 4. Souyz
1.1 Prazo 25% 25% 25% 25%
1.2 Custo 27% 55% 3% 15%
1.3 Confiabilidade 36% 14% 4% 46%
1.4 Compatibilidade 23% 27% 28% 22%

Fonte: Produgao do autor
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Tabela 5.7 Pesos obtidos da aplicagao do método AHP no nivel 3 da hierarquia

1. Dnepr | 2. Falcon9 | 3. Pegasus | 4. Souyz

1.4.1 RF 19,6% 41,0% 2,9% 36,5%
1.4.2 Aceleracbes Quase-

Estatica 54,9% 14,6% 3,2% 27,2%
1.4.3 Aceleracao Senoidal | 10,9% 14,4% 66,8% 7,9%
1.4.4 Aceleracao Aleatoria | 12,3% 3,0% 62,9% 21,8%
1.4.5 Aceleragdo Choque 29,7% 56,7% 10,2% 3,4%
1.4.6 Pressao Acustica 51% 58,8% 25,8% 10,3%
1.4.7 Despressurizagao 15,6% 7,3% 39,5% 37, 7%
1.4.8 Temperatura 25,0% 25,0% 25,0% 25,0%
1.4.9 Interface Elétrica 25,0% 25,0% 25,0% 25,0%
1.4.10 Interface Mecanica | 25,0% 25,0% 25,0% 25,0%
1.4.11 ConOps 25,0% 25,0% 25,0% 25,0%

Fonte: Producéo do autor
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Figura 5.24 Resultados da aplicagcao do método AHP no nivel 3 da hierarquia
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1.4.7 Despressurizac. ’1.4.6 Pressdo Actistica

Fonte: Producéo do autor
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Figura 5.25 Resultados da aplicagcao do método AHP no nivel 2 da hierarquia

1. Dnepr 2.Falcon9  e=—=3, Pegasus =4, Souyz

1.1 Prazo
60%

1.4 Compatibilidade ¢

1.3 Confiabilidade

Fonte: Producéo do autor
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Figura 5.26 Resultado final da aplicagdo do método AHP na escolha proposta
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25,00%

20,00% 22,27%
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1. Dnepr 2. Falcon9 3. Pegasus 4. Souyz

Fonte: Produgao do autor

Além dos valores calculados por meio do método AHP, a planilha eletrénica
elaborada também executa a comparacao entre os niveis esperados, dos
fendmenos ambientais, pelo o satélite e aqueles que sdo impostos pelos VLs. A
Figura 5.27 e a Figura 5.28 apresentam os resultados desta comparagao para

o presente estudo de caso.
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Figura 5.27 Verificagdao da compatibilidade dos niveis no nivel 3 da hierarquia
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Fonte: Producao do autor
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Figura 5.28 Verificagao da compatibilidade dos niveis no nivel 2 da hierarquia

E compativel

CRITERIO PESO

1. Dnepr
2.Falcon$
3.Pegasus
4. Souyz

1.4.1 RF 9,09%
1.4.2 Aceleracfes Quase-

e g 9,09%
Estatica

1.4.3 Aceleracdo Senoidal 9,09%

1.4.4 Aceleracdo Aleatoria 9,09%

i 1.4.5 Aceleracio Chogue 9,09%
1.4.6 Pressdo Acustica 9,09%
1.4.7 Despressurizacdo 9,09%
1.4.8 Temperatura 9,09% N/A N/A N/A N/A
| 1.4.9 Interface Elétrica 9,09% N/A N/A N/A N/A
. 1.4.10 Interface Mecénica 9,09% N/A N/A N/A N/A
| 1.4.11 ConOps 9,09% N/A N/A N/A N/A
| GERAL “ N/D NAO “

Fonte: Producao do autor

A verificagdo da compatibilidade é executada, de forma automatica, pela

planilha eletrdnica elaborada no software Microsoft® Excel®.

Na figura observa-se os resultados como sendo:
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SIM — indica compatibilidade entre os niveis esperados pelo Satélite e

impostos pelo VL,

NAO - indica compatibilidade entre os niveis esperados pelo Satélite

e impostos pelo VL,

N/A — indica que a comparagcdo nao é aplicavel para determinados

critério e opgao, por fim

N/D - indica que as informagdes nao estdo disponiveis para

determinada comparacao.

Por fim, como resultado foi constatado e apresentado que € possivel modelar
uma escolha pelo método AHP na linguagem SysML. Também foi notado que &
possivel a integracdo com Microsoft Excel®, por meio da geragcdo de um
arquivo XML, o qual foi gerado e aberto no Microsoft Excel® com todos os

dados modelados.

Foi observado, ainda, que ha uma necessidade em se obter modelos mais
refinados do veiculo lancador e do satélite, de modo a suportar analises
acopladas para vibragdo e temperatura, e, ainda, € necessario estudar a

integracédo destes modelos refinados com o MRISVL.
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6 CONCLUSAO E DISCUSSAO

Neste capitulo serdo apresentados os resultados obtidos das atividades

desenvolvidas durante os estudos realizados.
6.1. OBJETIVOS ATENDIDOS
Os objetivos atendidos, dentre os esperados, estdo descritos no presente item.

Obteve-se um MRISVL, que é capaz de conter a maior parte dos aspectos da
ISVL e se aplicou este MRISVL em conjunto com o método AHP, em uma
escolha de um VL para um satélite. Este modelo de referéncia pode ser
utilizado em futuros esforcos de implementacdo de MBSE para a definicdo da
ISVL. Ressalta-se, porém, que tal modelo mostrou-se incompleto para uma
aplicagao real devido as limitacbes que estdo descritas no item 6.3 desta

dissertacao.

Para este autor a comprovagdo de que estas vantagens e desvantagens
apresentadas no item 2.6 apenas € possivel apos aplicagdes praticas desta

abordagem de MBSE em projetos reais.
6.2. CONTRIBUIGOES DO MODELO PROPOSTO

Este autor considera que as contribuicdbes do modelo ora proposto no presente
trabalho sé&o:

1 — A apresentagao de como modelar caracteristicas da ISVL em SysML.

2 — A apresentagcdo de como realizar integragdo da SysML com o método de

decisao multicritério AHP.

3 — A apresentagdo de um MRISVL a ser utilizado em futuros esforgos de

implementagao da abordagem MBSE no controle e definigao da ISVL.
6.3. LIMITACOES
As limitagdes e incompletudes do modelo proposto estdo descritas neste item.

A primeira delas refere-se ao fato de que o modelo proposto ndo é do tipo

executavel. Um modelo executavel € aquele no qual os aspectos relacionados
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ao comportamento do sistema (dinamica do sistema) sdo modelados e estédo
dispostos de uma forma que possibilite a avaliagcdo, como, por exemplo,
integrados a um simulador. Um modelo executavel permite que se execute os

ciclos de V&YV precoces, tais como os descritos no item 2.6 desta dissertagao.

A segunda limitagdo esta no fato de que o modelo ndo abrange todo o
processo de ES utilizado como referéncia, no caso o “processo de referéncia
para o desenvolvimento da arquitetura de sistemas de pico e nanosatélites”
proposto por Costa (2015). O modelo abrange apenas a analise de
“stakeholders” e requisitos de missdo, bem como, a caracterizacdo da ISVL.

Foram modelados os aspectos da interface e os requisitos que os restringem.

Este autor constatou também que as atividades de modelagem de sistemas
complexos e reais demandam uma grande quantidade de trabalho (horas-
homem), o que n&o é compativel com um trabalho de mestrado, sendo

necessario para tanto, a realizagdo de um extenso projeto de pesquisa.

Para se chegar a tal conclusédo, este autor usou como referéncia o projeto
SSWG do INCOSE, descrito neste trabalho, no item 3.1. Este € um projeto que
visa criar um modelo de referéncia de um CubeSat, um sistema mais simples
que uma ISVL real, tratando-se de um projeto que esta em andamento desde

2012, sendo executado por um grupo de pesquisadores.

E, por fim, ndo foram feitas integragdes do modelo SysML proposto com
ferramentas especificas, integragbes estas que estdo apresentadas na Figura
2.18.

Para que se obtenha as vantagens da abordagem de MBSE, € importante que
se integre as ferramentas especificas de software com o MRISVL proposto.
Para tanto, € necessario que se defina os softwares a serem integrados ao
MRISVL, bem como, sdo necessarios projetos de integracdo e quantidade

consideravel horas-homem.
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6.4. CONCLUSAO

Este autor entende ser possivel e vantajosa a aplicagdo da abordagem de
MBSE para lidar com o problema da definicdo da ISVL, porém com o 6nus da

implementagdo e manutengao de um ambiente de MBSE.

Foi notado, também, que apenas um modelo em SysML n&o é o suficiente para
estudar os fendbmenos relacionados a ISVL durante a fase de langamento do
satélite. Este modelo atende as fases iniciais da definicdo do ciclo de vida do
projeto da ISVL. Conforme o projeto evolui em suas fases, sdo necessarios
outros modelos de analise acoplada e geométricos. Para alguns fenbmenos,
como, por exemplo: vibragdo e troca de calor, sdo necessarios modelos
acoplados e geométricos (CAD). Nestes casos, o modelo SysML pode ajudar a
realizar a interconexao de ferramentas, ou seja, a interoperabilidade das

ferramentas de software.

Conforme ja exposto na segdo 2.6 durante a elaboragdo deste trabalho,
verificou-se algumas desvantagens relacionadas a abordagem de MBSE, que
implicam na necessidade de: (1) Implementar e manter uma infraestrutura de
rede computacional, hardware e ferramentas de software; (2) Realizar um
esforco de controle e manutencido de bibliotecas de componentes dos
sistemas; (3) Empreender esforgos de integragdo dos modelos e ferramentas
de software das disciplinas de dominios especificos; (4) Obter recursos de
hardware e software para visualizagado dos dados do sistema de interesse e (5)
Desenvolvedores do sistema necessitam aprender outra linguagem que nao

seja somente a vernacula.

Também deve ser considerado que para a implantagado desta abordagem sao
necessarios projetos de interoperabilidade entre o modelo e as ferramentas
existentes, bem como a integragdo entre todas as equipes envolvidas, o que

consome horas-homem.

155



Para que seja possivel validar esta solugdo, € necessaria a aplicagdo em um
projeto real de missdo, no qual a carga util, ou seja, o satélite e o VL estejam

sendo desenvolvidos simultaneamente.

Como resultado do primeiro estudo de caso verificou-se que todas as
informacdes da atividade de “analise de ‘stakeholders’ e requisitos de missao”,
tal como proposta por Costa (2015), podem ser modeladas em SysML e como
resultado do segundo estudo de caso foi constatado e apresentado que é
possivel modelar uma escolha pelo método AHP na linguagem SysML.
Também foi notado que é possivel a integragdo com Microsoft Excel®, por
meio da geragdo de um arquivo XML, o qual foi gerado e aberto no Microsoft

Excel® com todos os dados modelados.
6.5. SUGESTAO DE TRABALHOS FUTUROS

Este autor entende que, para que a aplicacdo do MRISVL e utilizagdo da
abordagem de MBSE em um projeto real de desenvolvimento simultaneo de
um VL e um satélite € necessaria a realizagcdo de, no minimo, os seguintes

trabalhos:

- Definir qual sera o nivel de detalhe da interface mecanica a ser modelada em

um modelo de ES para a aplicagdo da abordagem de MBSE.

- Elaborar modelos mais refinados do VL e do satélite, de modo a dar suporte a

analises acopladas, como, por exemplo, vibragao e temperatura.

- Realizar a integragdo do MRISVL com outras ferramentas como, por exemplo,
CAD, CAE e o exemplo do software de planilhas eletrénicas citado no item 5.2.
A integracao com os modelos CAD e CAE do satélite e do VL deve ser feita de
modo a se obter estas analises acopladas citadas. E importante estudar estas
integragcbes do modelo SysML com outras ferramentas, pois representam
partes importantes de uma abordagem de MBSE.

Por fim, para validar a solugao proposta de utilizagdo da abordagem de MBSE
para a definicdo e controle da ISVL, é necessaria a aplicagao desta abordagem

em conjunto com o modelo proposto em um projeto real.
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6.6. PUBLICAGOES

Durante a execucao dos trabalhos descritos neste documento, parte das
atividades executadas foram expostas em duas oficinas de temas relacionados

ao assunto, a saber:

e 2nd IAA Latin American CubeSat Workshop, em fevereiro e margco de

2016 em Florianépolis — SC;

e 7° Workshop em Engenharia e Tecnologias Espaciais, em agosto de

2016 em Sao José dos Campos — SP;

e 1° Workshop de Eletrénica de Veiculos Espaciais, em novembro de

2017 em Sao José dos Campos - SP

Adicionalmente foi elaborado um artigo, o qual foi submetido e estd sob

avaliacgao:

e Acta Astronautica — artigo em periddico A2 em Qualis Eng-lll, submetido

a Elsevier e ainda em avaliacdo em 2018.
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GLOSSARIO

Alinea: “2. Subdivisdo de artigo de lei ou regulamento; paragrafo.
(EDITORA MELHORAMENTOS LTDA., 2015)

Avibnico refere-se a um equipamento ou a um sistema eletrénico de

uso aeronautico e / ou aeroespacial e/ ou espacial.

Coifa: € uma estrutura que cobre o volume a ser ocupado pela carga
util, ou envelope da carga util, em um veiculo langador. Esta estrutura tem as
funcdes de proteger a carga util dos efeitos que acontecem em virtude do

arrasto do ar e da diminui¢ao deste arrasto.

Confiabilidade: probabilidade de um sistema cumprir sua missdo, ou de um

equipamento executar suas fungdes em um determinado instante de tempo.

CubeSat: refere-se ao padrao de nano/pico satélites ou a um satélite

que segue este padrao CubeSat.

Doppler: efeito no qual uma onda muda de frequéncia quando incide
em um objeto em movimento; da-se 0 mesmo nome a um método que utiliza
este efeito para calcular velocidade por meio de ondas eletromagnéticas
(radar).

Efetividade: “2. Capacidade de concretizar-se em efeitos reais.
(EDITORA MELHORAMENTOS LTDA., 2015)

Envelope: em um contexto de definicdo de interface entre o satélite e o
veiculo langador, é o volume que o satélite pode ocupar debaixo da coifa de um

veiculo langador.

Extraorbital: voo no qual um objeto sai da influéncia gravitacional de outro

corpo celeste, no qual se deu a origem do voo.

Foguete: tipo de propulsdo que se baseia na terceira lei de Newton,
onde gases sao acelerados e expelidos de uma camara de combustao, para

que, se obtenha, como efeito, a aceleragdo de um corpo, que abriga esta
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camara de combustdo. Pode, ainda, se referir a veiculos que utilizam motores

com este tipo de propulséao.

Frequéncia Central:em um sinal composto por uma soma de diversos sinais
com frequéncias diferentes; a frequéncia central € a média geométrica entre a
frequéncia do sinal de maior frequéncia e a frequéncia do sinal de menor

frequéncia dentre os sinais que compdem tal soma.

Kepleriana: orbita kepleriana € o nome dado as orbitas que seguem o

modelo matematico proposto por Johannes Kepler.

Macro: neste trabalho, refere-se a uma observacdo do todo ou a um
algoritmo programado dentro do software MS Excel.

Modelo: “aproximacao, representacao ou idealizacdo de aspectos
selecionados da estrutura, do comportamento, da operagdao ou de outras
caracteristicas de um processo, conceito ou sistema do mundo real” (IEEE,
1990) em traducgéo livre.

Orbita: trajetéria onde um corpo celeste circula ao redor de outro, sob

a influéncia da gravidade deste outro.

Orbital: voo orbital € um voo no qual um objeto segue uma trajetéria

tal, que entra em 6rbita em relacéo a outro corpo celeste.

PicoSAT: refere-se ao padrao de pico satélites ou a um satélite que

segue este padrao PicoSAT.

Pinagem: a descrigao e o arranjo de sinais elétricos em pinos nhomeados

de um conector.

Propulsao “1.  Ato ou efeito de propulsionar’, (EDITORA
MELHORAMENTOS LTDA., 2015). Impressao de aceleragdo a um corpo.

Quase estatico: fendbmeno com pouca variagdo no tempo. Geralmente, usa-se
este termo para se referir a aceleracbes com frequéncia muito baixa, oriundas

de movimentos de translacio e rotacao.
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Radiofrequéncia: radiagdo eletromagnética na faixa de radiofrequéncia,
geralmente chamada apenas de radiofrequéncia, ou ainda, RF. Corresponde a
todo o conjunto de ondas eletromagnéticas com frequéncia na faixa de 30Hz a
300GHz (BEASLEY e MILLER, 2013).

"Range-rate”.  método utilizado para se medir velocidade de satélites.

Requisito “‘Declaracado que identifica uma caracteristica ou restricao de
um sistema, produto ou processo, que é nao ambiguo, claro, unico,
consistente, ndo agrupado, verificavel e é considerado necessario para a
aceitabilidade do ‘stakeholder’”, em tradugao livre (INCOSE, 2010).

Satélite: “1. Corpo celeste em orbita que gravita em torno de outro,
considerado principal; secundario” (EDITORA MELHORAMENTOS LTDA.,
2015)

Sistema: a palavra sistema tem a origem na palavra grega systema,
que significa aquilo que permanece junto. (HARPER, 2011). “Um sistema é
uma construgdo ou colegdo de diferentes elementos que juntos produzem
resultados nao obtidos elementos sozinhos. Os elementos, ou partes, podem
incluir pessoas, hardware, software, instalagcbées, politicas e documentos; ou
seja, todas as coisas necessarias para produzir resultados em nivel de
sistemas. Os resultados incluem qualidades, propriedades, caracteristicas,
fungdes, comportamento e desempenho em nivel de sistema. O valor agregado
pelo sistema como um todo, além do que é contribuido independentemente
pelas partes, € criado principalmente pela relagdo entre as partes; ou seja,

como elas estdo interligadas. ” (INCOSE, 2015) em tradugéo livre.

"Stakeholder”  "um individuo ou organizacéo tendo direito, quota, pretenséo,
ou interesse em um sistema ou em na posse de caracteristicas que atendam

as suas necessidades e expectativas” (ISO/IEC/IEEE, 2015) em tradugao livre.

Suborbital: voo no qual um objeto atinge o espago, porém, nao entra em

orbita.
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SysML: nome de uma linguagem de modelagem de sistemas. Trata-
se da abreviacdo do termo de lingua inglesa: “System Modeling Language’,

que significa “linguagem de modelagem de sistema”.

Terminagao de voo:uso de equipamentos para destruir um foguete, missil, ou
outro artefato por meio de um comando remoto, utilizando-se ondas

eletromagnéticas.

Telemetria: “Uso de equipamentos especiais para fazer medicbes de
temperatura, velocidade, pressdo, umidade etc., cujos resultados sao
transmitidos a uma estacgao distante, onde sao armazenados e analisados."
definigdo de (EDITORA MELHORAMENTOS LTDA., 2015) para telemetria.

TubeSAT: refere-se ao padrao de nano/pico satélites ou a um satélite

que segue o este padrdao TubeSAT.

"V" dentro do contexto de Engenharia de Sistemas, é um modelo

de processo de desenvolvimento de sistemas.

Verificagao: ‘conjunto de atividades que comparam um sistema ou
elemento de um sistema com caracteristicas requeridas. A verificacdo inclui,
mas nao € limitada a requisitos especificos, descricdo de projeto e o sistema
em si” (ISO/IEC/IEEE, 2015) em tradugao livre.

Vernacula: “O idioma tipico de um pais ou de uma regiao” (EDITORA
MELHORAMENTOS LTDA., 2015)
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APENDICE A — CLASSIFICAGAO DOS SATELITES QUANTO A SUA AREA
DE ATUAGAO E QUANTO A SUA MASSA

Neste apéndice sdo apresentadas duas das classificagdes dos satélites: (1)

quanto a sua area de atuagao e (2) quanto a sua massa.
A.1.CLASSIFICACAO QUANTO A AREA DE ATUACAO

Segundo Wittmann et al (2009), uma missédo espacial pode ser classificada,
quanto a sua area de atuagao, em: (1) observagao terrestre, (2) observagao do
clima terrestre, (3) teste tecnoldgico, (4) pesquisa fundamental, (5)
comunicacgéo, (6) navegacao, (7) missdes militares, (8) exploracéo planetaria e
(9) voo espacial humano. As missdes cujas areas de atuagao sdo aplicadas a
satélites excluem exploracado planetaria e voo espacial humano. Estas duas

areas de atuacgao nao sao parte do escopo deste trabalho.
A.1.1.0BSERVACAO TERRESTRE

As missbes de observacao terrestre consistem em artefatos espaciais
orbitando a Terra, ou seja, satélites equipados com sensores diversos
(cameras, sensores infravermelho, radio-altimetro, etc.) para aquisicdo de
dados Terrestres, tais como, ocupacgao territorial, relevo, desmatamento de
florestas, campo magnético terrestre, dentre outros.

A.1.2.0BSERVAGAO DO CLIMA TERRESTRE

As missdes de observacao do clima terrestre consistem em satélites equipados
com sensores diversos (cameras, sensores infravermelho, radio-altimetro, etc.)
para aquisicao de dados Terrestres relacionados ao clima, com o objetivo de

registro e tentativa de previsdo do tempo.
A.1.3.TESTE TECNOLOGICO

As missdes de teste tecnoldgico consistem em artefatos espaciais orbitando ou
ndo a Terra, de modo a testar determinada técnica ou tecnologia em ambiente

espacial.
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A.1.4.PESQUISA FUNDAMENTAL

As missbes de pesquisa fundamental consistem em artefatos espaciais,
orbitando ou ndo a Terra, de modo a realizar determinado experimento ou

observagdo em ambiente espacial.
A.1.5.COMUNICACAO

As missbes de comunicagdo consistem em satélites que possibilitam a

transmissao de sinais de radio entre pontos geograficamente distantes.
A.1.6.MISSOES MILITARES

As missdes militares consistem em satélites com aplicagcdes em diversas areas,
como, por exemplo, comunicagdo, navegacao, observacdo terrestre, teste
tecnolégico e observagado do clima terrestre; nos quais os dados obtidos e
transmitidos devem ser codificados e protegidos, de modo a evitar sua

obtencgao por terceiros e/ou interferéncia. (WITTMANN et al, 2009)
A.1.7.NAVEGAGCAO

As missdes de navegagao consistem em artefatos espaciais orbitando a Terra,
ou seja, satélites atuando em conjunto (constelagdes), de forma a prover

servigos de localizagdo e navegacgao de artefatos e pessoas.
A.1.8.EXPLORAGAO PLANETARIA

As missdes de exploracdo planetaria consistem em artefatos espaciais que se
deslocam até outros corpos celestes, de modo a obter dados destes, nao
sendo aplicadas a satélites; e, portanto, ndo fazem parte do escopo deste
trabalho.

A.1.9.VOO ESPACIAL HUMANO

As missdes de voo espacial humano sdo missdes nas quais um artefato
espacial, que orbita (estagdo espacial) ou ndo (espagonave) a Terra é
tripulado. Estas missdes nao sao aplicadas a satélites, razdo pela qual também

nao integrarao este trabalho.
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A.2.CLASSIFICAGAO QUANTO A MASSA

Além da classificacdo de um satélite pelo tipo de missao, a outra forma comum

de se classificar os satélites se da por meio de sua massa.

A massa de um satélite e a orbita de operacdo definem a quantidade de
energia que é necessaria para o seu langamento; e, por consequéncia, o porte

do veiculo langador a ser empregado.
A Tabela A. 1 mostra a classificagao de satélites quanto a sua massa.

Tabela A. 1 Classes de Satélites por Massa

Classe de Satélite Faixa de Massa
Femtosatélite 10g a 100g
Picosatélite 100g a 1kg
Nanosatélite 1kg a 10kg
Microsatélite 10kg 100kg
Minisatélite 100kg 500kg
Satélite médio 500kg a 1000kg
Satélite grande > 1000kg

Fonte: Konecny (2004)

Com o advento da miniaturizacdo de subsistemas embarcados em satélites,
principalmente os eletrénicos, é possivel de se desenvolver satélites pequenos
que possam “pegar carona” em langamentos de satélites maiores, aproveitando

0S espacos vazios sob a coifa do langador.

Nanosatélites e picosatélites sao utilizados como um meio barato de acesso ao
espagco para experimentos cientificos e tecnologicos, bem como para

aplicagdes simples. Tais satélites tém sido utilizados como um meio para fazer
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experiéncias de baixa gravidade em ambiente espacial por longos periodos em
diversas areas, que vao desde a investigacao cientifica até o desenvolvimento

tecnoldgico.

Para a diminuicdo do custo, da complexidade e dos esforcos de qualificacéo
destes satélites, estdo surgindo alguns padrées de pico e nanosatélites, tais

como: TubeSAT, PicoSAT e, o mais comum, CubeSat.

O CubeSat é um padrao criado pela Universidade Politécnica da Califérnia e
pela Universidade de Stanford. Satélites, construido em unidades multiplas de
1U. Uma unidade 1U é um cubo de 10x10x10cm com uma massa aproximada
de 1,3kg (CALPOLY, 2014). O tempo de desenvolvimento do CubeSat é
estimado entre 1,6 a 1,7 anos, para as organizagdes comerciais e militares e
3.8 anos para universidades. (RICARDSON et al, 2015).

Micro, nano e pico satélites estdo se tornando mais importantes para o
mercado espacial. A SpaceWorks Enterprises, Inc., uma empresa de
engenharia e consultoria aeroespacial, espera que entre 2014 a 2020 um
numero de 2000 a 2750 satélites de 1kg a 50kg sejam langados (BUCHEN e
DE PASQUALE, 2014).
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APENDICE B - APLICAGAO DO METODO IDEF0 PARA OBTENGAO DOS
STAKEHOLDERS AOS DEMAIS SEGMENTOS DE MISSAO ESPACIAL

Neste apéndice é apresentada a aplicagao do método IDEFO conforme exposto
no ltem 4.2 desta dissertagédo, estendido aos demais segmentos de misséo,
que nao foram apresentados no referido item 4.2.

Os resultados da aplicacédo do método IDEFOQ para os segmentos: controle de
missao, langador, solo e servigo/usuario estdo apresentados nas figuras: Figura

B.1, Figura B.2, Figura B.3 e Figura B.4 respectivamente.

Figura B.1 Resultado da aplicacdo do IDEFO de modo a encontrar
“stakeholders” do segmento controle de missao.

Lista de “stakeholders” relacionados aos controles da

L
T | atividade:
:-g Segmento Controle de Missdo — Patrocinador
® Miss&o Espacial — Patrocinador
3 Miss&o Espacial — Agéncia Regulatdria
. . . &l Missio Espacial — Organizagdo
Lista de “stakeholders” relacionados as entradas da ]
b=}
atividade: 5
Segmento Controle de Missdo — Fornecedor 2 , Lista de “stakeholders” relacionados as saidas da
* Segmento Controle de Missdo — Patrocinador atividade:
Segmento Controle de Missdo — Comprador ¢ Segmento Servigo / Usuario — Usuario Final
* Segmento Solo — Organizagcdo . ¢ Segmento Solo — Organizagdo
Segmento Espacial — Organizag3o Desenvolvimento do « Segmento Espacial — Organizagdo
— Segmento Controle de - —
entradas para a atividade Missdo saidas da atividade

Lista de “stakeholders” relacionados aos mecanismos da

atividade:

* Segmento Controle de Missdo — Organizacdo
Segmento Controle de Missdo — Desenvolvedor
Segmento Controle de Missdo — Engenheiro de Sistemas
Segmento Controle de Missdo — Gerente de Projeto
Segmento Controle de Missdo — Testador

* Segmento Controle de Missdo — Integrador

mecanismos da atividade

Fonte: Producao do autor
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Figura B.2 Resultado da aplicagdo do

“stakeholders” do segmento langador.

Lista de “stakeholders” relacionados as entradas da
atividade:

controles da atividade

IDEFO de modo a encontrar

Lista de “stakeholders” relacionados aos controles da
atividade:

* Segmento Langador— Patrocinador

* Missdo Espacial — Patrocinador

* Missdo Espacial — Agéncia Regulatéria

* Missdo Espacial — Organizagdo

* Segmento Langador — Fornecedor
* Segmento Langador — Patrocinador
* Segmento Langador — Comprador
* Segmento Espacial — Organizagdo

entradas para a atividade

Desenvolvimento do
Segmento Langador

Lista de “stakeholders” relacionados as saidas da
atividade:
* Segmento Espacial - Organizagdo

saidas da atividade

Fonte: Producéo do autor

Figura B.3 Resultado da aplicagdo do

“stakeholders” do segmento solo.

Lista de “stakeholders” relacionados as entradas da
atividade:
¢ Segmento Solo — Fornecedor

mecanismos da atividade

controles da atividade

Lista de “stakeholders” relacionados aos mecanismos
da atividade:

* Segmento Langador — Organiza¢do

¢ Segmento Langador — Desenvolvedor

¢ Segmento Langador — Engenheiro de Sistemas

¢ Segmento Langador — Gerente de Projeto

¢ Segmento Langador — Testador

¢ Segmento Langador — Integrador

IDEFO de modo a encontrar

Lista de “stakeholders” relacionados aos controles da
atividade:

* Segmento Solo — Patrocinador

* Missdo Espacial — Patrocinador

* Missdo Espacial — Agéncia Regulatdria

Lista de “stakeholders” relacionados as saidas da
atividade:

* Segmento Solo — Patrocinador

¢ Segmento Solo — Comprador

* Segmento Espacial — Organizagdo

* Segmento Controle de Missdo — Organizagdo

entradas para a atividade

Desenvolvimento do
Segmento Solo

* Segmento de Controle de Missdo — Organizagdo
¢ Segmento Espacial — Organizagdo
* Missdo Espacial — Usudrio Final

saidas da atividade

Fonte: Producéo do autor

mecanismos da atividade
.

Lista de “stakeholders” relacionados aos mecanismos
da atividade:

* Segmento Solo — Organizagdo

Segmento Solo — Desenvolvedor

* Segmento Solo — Engenheiro de Sistemas

* Segmento Solo — Gerente de Projeto

* Segmento Solo — Testador

* Segmento Solo — Integrador
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Figura B.4 Resultado da aplicagdo do

“stakeholders” do servigo/usuario.

Lista de “stakeholders” relacionados as entradas da
atividade:

¢ Segmento Servigo / Usuario — Fornecedor

* Segmento Servigo / Usuario — Patrocinador

* Segmento Servigo / Usuario — Comprador

¢ Segmento Espacial — Organizagdo

* Segmento Controle de Missdo — Organizagdo

atividade:

controles da atividade

entradas para a atividade

Fonte: Producéo do autor

Desenvolvimento do
Segmento Servigo / Usudrio

IDEFO de modo a encontrar

Lista de “stakeholders” relacionados aos controles da

* Segmento Solo — Patrocinador
* Missdo Espacial — Patrocinador
* Missdo Espacial — Agéncia Regulatéria

Lista de “stakeholders” relacionados as saidas da
atividade:

¢ Segmento de Controle de Missdo — Organizagdo
* Segmento Espacial — Organizagdo

atividade:

mecanismos da atividade
.
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saidas da atividade

Lista de “stakeholders” relacionados aos mecanismos da

* Segmento Servigo / Usuario— Organizagdo

Segmento Servigo / Usudrio— Desenvolvedor

* Segmento Servigo / Usuario— Engenheiro de Sistemas
* Segmento Servigo / Usudrio— Gerente de Projeto

* Segmento Servigo / Usuario— Testador

* Segmento Servigo / Usudrio— Integrador
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APENDICE C - ESTUDO DE CASO — MODELO EM SYSML DA ANALISE DE
“STAKEHOLDERS” E REQUISITOS DE MISSAO - COMPLEMENTO

Neste apéndice sao apresentados os diagramas complementares do estudo de

caso exposto no item 5.1.

Este estudo de caso mostra o documento “Nanosatélite AESP14: analise de
“stakeholders” e requisitos de missdo” (CARRERA et al., 2014) modelado em

SysML, aplicando os conceitos propostos no MRISVL.
C.1. PRINCIPAIS “STAKEHOLDERS” E SUAS EXPECTATIVAS

Neste item sdo apresentados os diagramas com os “stakeholders” listados no

documento e suas expectativas.

No texto principal desta dissertacdo ja foi apresentado, na Figura 5.3, os

“stakeholders” e expectativas da categoria “académicos”.

Na Figura C. 1 sdo apresentados os “stakeholders” da categoria “grupo de
desenvolvimento” e suas expectativas. E possivel notar que alguns

“stakeholders” nao tém suas expectativas listadas.

Nas Figura C. 2, Figura C. 3, Figura C. 4, Figura C. 5 e Figura C. 6 sao
apresentados os “stakeholders” das categorias: académicos, patrocinadores,
organizagdes de infraestrutura, comercial/industrial, publico e radioamadores

respetivamente bem como suas expectativas.

Os “stakeholders” da categoria instituigbes governamentais aparecem de forma
implicita no documento. Eles foram modelados, entretanto ndo foram atribuidas

expectativas a estes “stakeholders”. A Figura B. 7 mostra estes “stakeholders”.
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Figura C. 1 “stakeholders” grupo de desenvolvimento e suas expectativas

req [package] Grupo de Desenvolvimento [Expectativas Grupo de Desenvolvimen... /

«Stakeholder»
LIT/INPE

tags guiar o

|
|
|
|
concemList = <memo> :
interest = Desenvolvedor|
Organizacao = INPE |
Tipo = Ativo :

|

1

Expectativa 2: Definir e

desenvolvimento do
sistema, impondo os
métodos e processos a
serem seguidos.

Expectativa 4:
Desenvolver sistemas
espaciais nacionais
independentes da
contratacdo externa.

AN

Expectativa 1: Definir o
escopo e necessidades
iniciais ao
desenvolvimento do
projeto além das
restricdes e capacidades
que o sistema deve

atender.

«Stakeholder»
Grupo de
Desenvolvimento
tags
interest = Desenvolvedor
Organizagédo = INPE/ITA
Tipo = Ativo

AN

Expectativa 3: Tornar-
se um modelo no
desenvolvimento de
sistemas espaciais para
formacao e capacitagdo
de pessoas.

«Stakeholder»
Turma AESP 14 -
Graduacao
tags
interest = Desenvolvedor
Organizagao = ITA
Tipo = Desenvolvedor

«Stakeholder»
Geilson
tags
interest = Desenvolvedor

Organizagédo = INPE
Tipo = Ativo

Fonte: Producdo do autor com dados apresentados por Carrera, et al (2014)
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Figura C. 2 “stakeholders” patrocinadores e suas expectativas

req [package] Patrocinadores [Patrocinadores] /

«Stakeholder» |

AEB N

I
|
I
5 I
tags . Expectativa 1: Formar | | [ Expectativa 3:
concemlList = <memo> e capacitar pessoal e | | Incentivar o
interest = Financiamento e Consultoria | inddstria para | | desenvolvimento e a
Organizacgédo = AEB desenvolvimento e I | compra de produtos
Tipo = Patrocinador crescimento do setor I [ nacionais com méo-
espacial brasileiro. I'| de-obra e tecnologia
: brasileiras.

AN

Expectativa 2: Incentivar a
formacédo de novas
iniciativas para capacitacdo
de pessoas no setor espacial.
(Necessidade de
apresentacdo de iniciativas
bem sucedidas apoiadas
pela AEB.)

«Stakeholder»

CNPq, CAPES e FINEP Expectativa 2: Garantir

|

|

|

tags I | 0 envolvimento da

concernlList = <memo> : indt?stria nagional em

interest = Fomento a Pesquisa | | Projetos de inovacao.

Organizagédo = CNPq, CAPES e FINEP |

Tipo = Patrocinador :
1

AN AN

Expectativa 1: Apoiar Expectativa 3:

projetos em areas Apresentar de iniciativas
inovadoras. Promover bem sucedidas
mecanismos de coleta apoiadas.

ou analise sobre o
desenvolvimento
tecnolégico.

Fonte: Producdo do autor com dados apresentados por Carrera, et al (2014)
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Figura C. 3 “stakeholders” organizagdes de infraestrutura e suas expectativas

/

req [package] Organizacoes de Infraestrutura [Expectativas Organizacoes de Infraestr...

«Stakeholder»
CIRCUITO_IMPRESSOI/INPE

tags
concernList = <memo>
interest = Infraestrutura
Organizagao = INPE
Tipo = Ativo

«Stakeholder»
LIT/INPE

tags
concernList = <memo>
interest = Infraestrutura
Organizagao = INPE
Tipo = Ativo

I
I
I
Expectativa 1: Manter |
os servicos de Mao de |
obra qualificada em l
desenvolvimento de :
circuitos de uso |

Expectativa 3:
Participar do
desenvolvimento
tecnoldgico nacional.

espacial.

Expectativa 2: Aplicar
novos procedimentos.

Expectativa 1: Aplicar
um processo adequado
no desenvolvimento do

Expectativa 3:
Estabelecer contatos e
parcerias oficiais.

projeto afim da

facilitagdo na prestacéo
de servicos do LIT.

pouc

Expectativa 2: Exigir

a burocracia, estar

de acordo com os
prazos estabelecidos.

«Stakeholder»
SEMAJ/INPE
tags
concemnList = <memo>
interest = Infraestrutura

Organizacao = INPE
Tipo = Ativo

Expectativa 1:
Capacitar da divisdo de

manufatura mecanica adm

Expectativa 2: Atender
as tolerancias

issiveis.

do INPE em
componentes de
sistemas de pequeno
porte (componentes
miniaturizados).

Fonte: Produgao do autor com dados apresentados por Carrera, et al (2014)
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Figura C. 4 “stakeholders” comercial/industrial e suas expectativas

req [package] Comercial/lndustrial [Expectativas Comercial/Industrial] /

<_ _______
«Stakeholder»
Grupo
Comercial/lndustrial

Expectativa 2:
Estabelecer parcerias
com iniciativas de
desenvolvimento

|
|
: Expectativa 4: Realizar
|
|
Ol |
tecnolégico com I
|
|
|
|
|
|

contratos e compras
com empresas
estrangeiras.

tags
concemnList = <memo>
interest = Fornecedor/Interessado
Organizagao = Inespecifica
Tipo = Passivo

objetivo de
divulgacdo/marketing e
possibilidade de
formagédo de recursos
humanos (RH).

AN AN

Expectativa 1: Expectativa 3:

Capacitar recursos Estabelecer parcerias

humanos para o setor com possibilidade de

aeroespacial no ambito utilizacdo de

global. infraestrutura
aeroespacial nacional
existente.

Fonte: Producdo do autor com dados apresentados por Carrera, et al (2014)
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Figura C. 5 “stakeholder” publico e suas expectativas

req [package] Publico [Expectativas Publico] /

AN

Expectativa 1:
—| Desenvover o setor
tecnoldgico nacional.

|

|

| AN
| Expectativa 2: Obter

I —| beneficios advindos da

| exploracdo de sistemas

: espaciais.

|

|

|

AN

Expectativa 3:
Incentivar a indUstria

concemList = <memo> Expectativa 4:
interest = Desenvolvimento Tecnolégico| Proporcionar formacéo

<------——--- aeroespacial brasileira
«Stakeholder ™ 7| com geracso de novos
Publico | pregos.
tags : B
I

Organizagéo = Ndo Especificada de alto nivel de

Tipo = Passivo estudantes em
universidades publicas
no pais.

Fonte: Produgdo do autor com dados apresentados por Carrera,
et al (2014)
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Figura C. 6 “stakeholder” radioamadores e suas expectativas

req [package] Radioamadores [Expectativas Radioamad... /
Expectativa 1: Realizar
competicdo utilizando
o experimento CRAM.
~
7
~
7
7
~
£z
Expectativa 2:
<-—-—-—--- Disseminar a atividade
radioamadora no pais.
«Stakeholder» T\
Radioamadores S
tags RN -
concermnlList = <memo> ~ B
Fungao/Vinculo = Usuario Expectativa 3:
interest = Usuario Aumentar a exploracdo
Organizagdo = CRAM da érea espacial com
Tipo = Passivo atividades utilizando
frequéncia
radioamadora.

Fonte: Producéo do autor com dados apresentados por
Carrera, et al (2014)

Figura B. 7 “stakeholders” instituigbes governamentais

req [package] Instituicoes Governamentais [Instituicoes Governamen... /

«Stakeholder» «Stakeholder» «Stakeholder»
ANATEL ITU IARU
tags tags tags
interest = interest = interest =
Organizacao = ANATEL Organizacao = ITU Organizacao = IARU
Tipo = passivo Tipo = passivo Tipo = passivo

Fonte: Producdo do autor com dados apresentados por
Carrera, et al (2014)
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C.2. REQUISITOS DE “STAKEHOLDER”

)

Neste item sdo apresentados os diagramas com os requisitos de “stakeholder’

listados no documento.

No texto principal desta dissertagdo ja foi apresentado, na Figura 5.4, o
requisito de “stakeholder” RStk-01.

Nas Figura C. 8, Figura C. 9, Figura C. 10, Figura C. 11, Figura C. 12 e Figura
C. 13 sao apresentados os requisitos de “stakeholder”: RStk-02, RStk-03, RStk-
04, RStk-05, RStk-06 e RStk-07 respetivamente.
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Figura C. 8 Requisito de “stakeholder” RStk-02 do projeto AESP14

req [package] RStk-02 [RStk-02] /
«moe» «testCase»
RStk-02#1 - Numero de Sistemas <<--- wmeer ] RStk-02#1 - Analise - Numero
concebidos, projetados e implementados | de Sistemas concebidos,
internamente \ / projetados e implementados
\ «verify» internamente
«refine»
notes \ / Verdict =
Mandatorio — Conceber, projetar, \ /
implementar emnivel de subsistema os \ / notes
subsistemas principais da plataforma. \Q /} Criterio de Aceitacao: O satelite
Rationale: Este requisito esta relacionado 4 a serconcebido, projetado,
umdos objetivos do projeto AESP14, o «requirement» implementado e operado deve te
desenvolvimento de subsistemas vai ao A equipe de projeto do 0s seguintes subsistemas
encontro do objetivo de educar e aumentar AESP14 deve projetar desenvolvidos pela equipe de
os conhecimentos emtecnologia espacial uma plataforma CubeSat projeto do AESP14: Estruturas e
dos alunos e demmais envolvidos no projeto. capaz de ser replicada Mecanismos, Controle Termico,
O satelite deve ter os seguintes em outras missdes e Comunicacao, Suprimento de
subsistemas: Estruturas e Mecanismos, independente da Energia e Conputador de Bordo.
Controle Termico, Comunicacao, Suprimentd aquisigao de
de Energia e Computador de Bordo. subsistemas off-the-
shelf.
«moe» id = "RStk-02"
RStk-02#2 Capa';:lladt:;i;r:(: Replicacao da text = desiCases
RStk-02#2 - Analise -
T 0 T Capacidade de Replicacao da
notes //1 I | I N plataforma
Mandatorio — Conceber e projetar uma ! I | I \
plataforma capaz de replicacao para o / : | : \ Verdict =
proximo projeto do programa PICO-SA. // | I | «ve(ify
Rationale: Desenvolvimento de uma refines! : I \ o notes _
plataforma com possibilidade de replicacao Lo I \ | Chiterio de Aceitacao: A
ajudara para o aprimoramento e evolucao |/ oy | \| plataforma deve ser projetada
do programa PICO-SA alemde menores : I : «trace» de forma a possibilitar
custos e cronogramas de desenvolvimento. [€= — — T—4+—9-—-——- mod/f/cacoes éemsua
| | | arquitetura.
«trace» I : I «trace»
<< == | | L _=
/
4
«trace»
«Stakeholder Tﬁikigsefz )
LITINPE
_— Graduacao
tags -
. tags
concemList = <memo> . o = Desenvolvedor
interest = Desenvolvedor ~ «Stakeholder gtere. 50 = ITA
Organizaggo = INPE ITA/IDCTA rganizagdo =
. ; Tipo = Desenvolvedor
Tipo = Ativo tags
(from Grupo de .concemList = <memo> (from Grupo de
’ interest = Desenvolvedor/Interessado Desenvolvimento)
Desenvolvimento) Organizagio = ITA/DCTA
Tipo = Ativo
(from Academicos)

Fonte: Produgao do autor com dados apresentados por Carrera, et al
(2014)
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Figura C. 9 Requisito de “stakeholder” RStk-03 do projeto AESP14

req [package] RStk-03 [RStk-03] /

«trace»

interest = Desenvolvedor interest = Desenvolvedor

«trace»
_____ T [——————— =
«Stakeholder» | | «Stakeholder»
Turma AESP 14 - : I LIT/INPE
Graduacao | : tags
tags | I concemList = <memo>
' |
l 1

Organizagédo = ITA - Organizacéo = INPE
Tipo = Desenvolvedor «requirement» Tipo = Ativo
A equipe do projeto AESP14
(from Grupo de deve ser capaz de atender a (from Grupo de
Desenvolvimento) uma missao Desenvolvimento)
tecnolégica de acordo com
necessidades do INPE.
id = "RStk-03"
text=""
\ R
I N\
«refine» N\
| «verify»
* \
«moe»
«testCase»

RStk-03#1 Grau de sucesso da missao
tecnologica.

RStk-03#1 - Analise

Verdict =
notes notes
Mandatorio — Atingir os objetivos primarios L .
~ing / P «trace» | criterio de Aceitacao:
de desenvolvimento de um satelite Cube Sajt .
<= — — { Desenvolvimento de um

para atendimento de uma missao
tecnologica comenvolvimento de alunos dd
graduacao do ITA.

Rationale: Este requisito esta relacionado
comos objetivos do projeto AESP14, e estq
definido de forma que o minimo de sucesso
atendido pelo projeto e o desenvolvimento
do satelite e seus subsistemas.

satelite aceito para voo e
para atendimento das
necessidades dos
stakeholders.

Fonte: Producao do autor com dados apresentados por Carrera, et al
(2014)
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Figura C. 10 Requisito de “stakeholder” RStk-04 do projeto AESP14

req [package] RStk-04 [RStk-04] /

«moe»
RStk-04#1 - Data do Lancamento

notes
Mandatorio — O satelite Cube Sat
desenvolvido deve serlancado antes
de janeiro do ano de 2015.
Rationale: Este requisito esta
relacionado comos objetivos do
projeto AESP14, a data de lancamentd
esta vinculada ao termino do curso de
Engenharia Aeroespacial da turma do
ITA envolvida no projeto.

«testCase»
RStk04#1 - Analise

«trace»

<___

Verdict =

notes
Criterio de Aceitacao: O
satelite CubeSat deve ser
lancado de janeiro de 2014

v
«requirement»
A equipe do projeto AESP14 deve
desenvolver um satelite CubeSat
para lancamento nao apos Janeiro

«refine» «verify»

«Stakeholder»
ITA/DCTA

tags
concemlList = <memo>

Organizagao = ITA/DCTA
Tipo = Ativo

(from Academicos)

interest = Desenvolvedor/Interessado

do ano 2015.
id = "RStk-04"
text ="
—
>
<< -——-——-- - «trace»
«trace»

«Stakeholder»
Turma AESP 14 -
Graduacao
tags
interest = Desenvolvedor
Organizacéo = ITA
Tipo = Desenvolvedor

(from Grupo de
Desenvolvimento)

Fonte: Producdo do autor com dados apresentados por Carrera, et al

(2014)
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Figura C. 11 Requisito de “stakeholder” RStk-05 do projeto AESP14

req [package] RStk-05 [RStk-05] /

«moe»

RStk-05#1 - Compatibilidade de
Lancamento

«testCase»
RStk05# Verificacao de

<— — — — Compatibilidade

«trace»

notes
Mandatorio — O satelite devera ser
compativel comos lancamentos dos

ARIANE ou atraves da ISS.

sao as opcoes de lancamento por eles
disponibilizadas.

foguetes VLM, VLS, Ciclone, PLSV, VEGA,

Rationale: O lancamento sera provido pela
AEB (Agencia Espacial Brasileira) e estas

Verdict =

notes

Criterio de Aceitacao:
Conpatibilidade comos
lancamentos dos foguetes
VLM, VLS, Ciclone IV,
PLSV, VEJA, ARIANE

/| previstos para o ultimo
7 | trimestre do ano 2014.

«refine»
I
V -
4

«requirement»

A equipe de projeto AESP14
deve desenvolver o satelite
CubeSat a ser compativel
com o lancamento por
diferentes veiculos
lancadores.

id = "RStk-05"
text = ""

/

«trace»

s
~ «verify»

«Stakeholder»
AEB
tags
concermnlList = <memo>
interest = Financiamento e Consultoria
Organizacgdo = AEB
Tipo = Patrocinador

(from Patrocinadores)

Fonte: Producao do autor com dados apresentados por Carrera, et al

(2014)
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Figura C. 12 Requisito de “stakeholder” RStk-06 do projeto AESP14

req [package] RStk-06 [RStk-06] /

«moe»
RStk-06#1 - Tempo de Operagdo da
Missao «testCase»
RStk-06#1 - Analise
notes «trace» o
Verdict =
Mandatorio — A operacao da missao do
satelite deve durar ao menos 60 dias. <= — — notes
Rationale: Este periodo esta vinculado a Criterio de Aceitacao: O
vida util deste tipo de satelite satelite deve operar sua
considerando os diversos aspectos de missao por ao menos 60
confiabilidade, qualidade e a utilizacao dias.
de componentes comerciais COTS —
(Components off-the-shelf). /
/
«verify»

«reﬁne»\{l %
«requirement»

A equipe de projeto AESP14 deve
desenvolver o satelite CubeSat para
operar sua missao ao menos durante

60 dias.

id = "RStk-06"
text =""

] 3
\ «trace»

/ «trace» \
\; N

«Stakeholder»

«Stakeholder» Turma AESP 14 -
LIT/INPE Graduacao
tags tags
concernList = <memo> interest = Desenvolvedor
interest = Desenvolvedor O.rganizagéo =ITA
Organizacgédo = INPE Tipo = Desenvolvedor
Tipo = Ativo

(from Grupo de
(from Grupo de Desenvolvimento)

~ P PEERY
IO CTOoMUNTUTITE T

Fonte: Producdo do autor com dados apresentados por Carrera, et al (2014)
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Figura C. 13 Requisito de “stakeholder” RStk-07 do projeto AESP14

req [package] RStk-07 [RStk-07] /

«moe» -

RStk07#1 - Custo Total do Projeto «testCase»
RStk07#1 - Analise

notes L
Mandatorio — O custo total do << — —————————— Verdict =
projeto deve serngo maior que «trace» notes
RS 250.000,00 Criterio de Aceitacao: O
Rationale: O projeto AESP14 e =771 custo total do projeto deve
financiado atraves do edital I ser nao maior que RS
AEB/MCT/CNPq n° 033/2010. : 250.000,00

i |«verify»
«refine» : I

I
V Vv
«requirement»
A equipe de projeto do AESP14 deve ser

capaz de desenvolver o projeto com custo
total nao maior que RS 250.000,00.

id = "RStk-07"
text =""

«trace» «trace»
«Stakeholder»

_AEB «Stakeholder»

tags CNPq, CAPES e FINEP
concemList = <memo>

interest = Financiamento e Consultoria
Organizagédo = AEB
Tipo = Patrocinador

tags
concermnlList = <memo>
interest = Fomento a Pesquisa
Organizagéo = CNPq, CAPES e FINEP

(from Patrocinadores) Tipo = Patrocinador

(from Patrocinadores)

Fonte: Produgao do autor com dados apresentados por Carrera, et al (2014)
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C.3. REQUISITOS DE MISSAO E PROJETO

Neste item s&do apresentados os diagramas com os requisitos de missao e

projeto listados no documento.

No texto principal desta dissertagdo ja foram apresentados, nas Figura 5.7 e
Figura 5.8, o requisito de missdo 1.01.001 e o requisito de projeto 1.05.004,

respectivamente.

Nas Figura C. 14, Figura C. 15, Figura C. 16, Figura C. 17, Figura C. 18 e
Figura C. 19 sdo apresentados os requisitos de missao: 1.02.001, 1.02.002,
1.03.001, 1.03.002, 1.04.001 e 1.04.002, respetivamente.

Nas Figura C. 20, Figura C. 21, Figura C. 22, Figura C. 23, Figura C. 24 e
Figura C. 25 sdo apresentados os requisitos de missao: 1.05.001, 1.05.002,
1.05.003, 1.05.005, 1.05.006 e 1.05.007, respetivamente.
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Figura C. 14 Requisito de missdo 1.02.001 do projeto AESP14

req [package] Missao [1.02.001] /

«requirement» «requirement»
A operacao da missao A equipe do projeto
deve iniciar antes de AESP14 deve
janeiro de 2015. desenvolver um

satelite CubeSat para
tags -——————=> ’

o «deriveReqt» lancamento nao apos
ld I 1.02.001 Janeiro do ano 2015.
ext = <memo>

«trace» «trace» :

. id = "RStk-04"
I t = "
| | ext
|
| 1
: | | (from RStk-04)
L
b
|
|

|
|
| L___> <____J

«trace»
|
I «Stakeholder»
' ITA/IDCTA
\:/ tags
concernList = <memo>
interest = Desenvolvedor/Interessado
Organizacao = ITA/DCTA
Tipo = Ativo
«Stakeholder» (from Academicos)
AEB
tags

concermlList = <memo>

interest = Financiamento e Consultoria
Organizacéo = AEB

Tipo = Patrocinador

(from Patrocinadores)

Fonte: Producdo do autor com dados apresentados por Carrera, et al (2014)
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Figura C. 15. Requisito de missao 1.02.005 do projeto AESP14

req [package] Missao [1.02.002] /

«requirement» «requirement»

A operacao do nano- A equipe de projeto
satelite em orbita deve AESP14 deve
durar nao menos de 60 desenvolver o satelite

dias. | _ _ < CubeSat para operar sua

«deriveReqt» missao ao menos
. tags durante 60 dias.
id =1.02.002
text = id = "RStk-06"

\ text = nn
\ 7
\ / (from RStk-06)

«trace» \\\ % «trace»

«Stakeholder»
LIT/INPE
tags
concemlList = <memo>
interest = Desenvolvedor
Organizacao = INPE
Tipo = Ativo

(from Grupo de

F=% P $)
IO CTOoOTrTvmIvrrrsrirryd

Fonte: Producao do autor com dados apresentados por Carrera, et al (2014)

199



Figura C. 16. Requisito de missao 1.03.001 do projeto AESP14

req [package] Missao [1.03.001] /
«requirement» «requirement»
A equipe do projeto A equipe do projeto
AESP14 deve utilizar AESP14 deve conceber,
estacoes terrenas _ projetar, implementar e
disponiveis no territorio |«deriveReqt» operar um sistema
nacional. F—————> produto satelite
desenvolvido em
_ tags organizacoes brasileiras.
id =1.03.001
text = id = "RStk-01"
i I text = nn
I : «trace»
e e - (from RStk-01)
| «trace» |
V V
«Stakeholder» «Stakeholder»
INPE/MCTI ITA/DCTA
tags tags
concemlList = <memo> concemnlList = <memo>
interest = Interessado interest = Desenvolvedor/Interessado
Organizagao = INPE/MCTI Organizagao = ITA/DCTA
Tipo = Passivo Tipo = Ativo
(from Academicos) (from Academicos)

Fonte: Producdo do autor com dados apresentados por Carrera, et al (2014)
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Figura C. 17. Requisito de missao 1.03.002 do projeto AESP14

req [package] Missao [1.03.002] /

«requirement» «requirement»
A missao deve ser A equipe de projeto AESP14
compativel com o deve desenvolver o satelite
lancamento do nano-satelite CubeSat a ser compativel
atraves dos seguintes com o lancamento por
foguetes: VLM, VLS, Ciclone, [- — — — — — — = diferentes veiculos
PLSV, VEJA e ARIANE. «deriveReqt» lancadores.
_ fags id = "RStk-05"
id =1.03.002 text = "
text =
| \
I \ / (from RStk-05)
| «trace» /
| \
\/ «trace» 7
«trace»

NOy

«Stakeholder»
LIT/INPE

tags
concemlList = <memo>
interest = Desenvolvedor
Organizagéo = INPE
Tipo = Ativo

«Stakeholder»
AEB
tags
concemList = <memo>
interest = Financiamento e Consultoria
Organizagédo = AEB
Tipo = Patrocinador

(from Grupo de
Desenvolvimento)

(from Patrocinadores)

Fonte: Producao do autor com dados apresentados por Carrera, et al (2014)
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Figura C. 18. Requisito de missao 1.04.001 do projeto AESP14

req [package] Missao [1.04.001] /
«requirement» .
A missao deve estar i ¢ requ_lrement»
de acordo com as A equipe do projeto AESP14 deve
normas conceber, projetar, implementar e
internacionais de operar um sistema produto satelite
comunicacao @ |~————— ———— e S desenvolvido gm_organlzacoes
espacial, ITU e IARU. «deriveReqt» brasileiras.
tags id = "RStk-01"
id =1.04.001 text =""
text =
,'\\ So~o (from RStk-01)
/ \ ~ ~ .= ~~
«trace» / «trace» ~ —~_
/ «trace» «trace»™ = < _
«Stakeholder» «Stakeholder» «Stakeholder» «Stakeholder»
IARU ANATEL LIT/INPE
tags tags tags tags
interest = interest = interest = concernList = <memo>
Organizacao = IARU Organizacao = ANATEL Organizacao =1TU interest = Desenvolvedor
Tipo = passivo Tipo = passivo Tipo = passivo Organizagédo = INPE
Tipo = Ativo
(from Instituicoes (from Instituicoes (from Instituicoes
Govemamentais) Govermamentais) Governamentais) (from Grupo de

Fonte: Producdo do autor com dados apresentados por Carrera, et al (2014)
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Figura C. 19. Requisito de missao 1.04.002 do projeto AESP14

req [package] Missao [1.04.002] /

«requirement» «requirement»
O custo total de A equipe de projeto do
desenvolvimento do AESP14 deve ser capaz
satelite e R$ 250.000,00. de desenvolver o projeto
— — — — — — — =>{com custo total nao maior
tags «deriveReqt» que RS 250.000,00.
id =1.04.002
text = id = "RStk-07"
text ="
: (from RStk-07) :
| |
I «trace» «trace» |
L — —— _ _> <_ __________ J
«Stakeholder»
AEB
tags

concernList = <memo>

interest = Financiamento e Consultoria
Organizacao = AEB

Tipo = Patrocinador

I
I
I
I
I
I
I
I
I
I
I
I
I
I
I
(from Patrocinadores) :
I
I

«trace» «trace» |

Lo <

«Stakeholder»
CNPq, CAPES e FINEP
tags
concernlList = <memo>
interest = Fomento a Pesquisa
Organizacao = CNPq, CAPES e FINEP
Tipo = Patrocinador

(from Patrocinadores)

Fonte: Produgao do autor com dados apresentados por Carrera, et al (2014)
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Figura C. 20. Requisito de projeto 1.05.001 do projeto AESP14

req [package] Projeto [1.05.001] /

«requirement» «requirement»
A organizacao de A equipe do projeto AESP14
desenvolvimento deve deve conceber, projetar,
conter somente implementar e operar um
entidades brasileiras. | «deriveReqt» sistema produto satelite
- — — — = desenvolvido em organizacoes
tags brasileiras.
id =1.05.001
text = id = "RStk-01"
text =""
|
|
I «trace»
|

\/ (from RStk-01)
«Stakeholder»
LIT/INPE

tags
concernList = <memo>
interest = Desenvolvedor
Organizacao = INPE
Tipo = Ativo

(from Grupo de

~ g Y}
T IO CTOoOMU7NIVTITE TN

Fonte: Producao do autor com dados apresentados por Carrera, et al (2014)
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Figura C. 21. Requisito de projeto 1.05.002 do projeto AESP14

req [package] Projeto [1.05.002] /

«requirement»

A organizacao de
desenvolvimento deve
conter alunos de graduacao e
posgraduacao das entidades
envolvidas no projeto.

V

«Stakeholder»
ITA/DCTA
tags
concemList = <memo>
interest = Desenvolvedor/Interessado
Organizagédo = ITA/DCTA
Tipo = Ativo

(from Academicos)

b —————

«requirement»
A equipe do projeto
AESP14 deve conceber,
projetar, implementar e
operar um sistema
produto satelite

«deriveReqt» desenvolvido em
tags organizacoes brasileiras.
id =1.05.002
text = id = "RStk-01"
text = ""

! AN

| \

I N (from RStk-01)

' \

| \

| \

«trace» «trace»
! N
! \

N 0O

«Stakeholder»
INPE/MCTI
tags
concernList = <memo>
interest = Interessado
Organizagao = INPE/MCTI
Tipo = Passivo

(from Academicos)

Fonte: Produgao do autor com dados apresentados por Carrera, et al (2014)
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Figura C. 22. Requisito de projeto 1.05.003 do projeto AESP14

req [package] Projeto [1.05.003] /

«requirement» «requirement»

A organizacao de A equipe de projeto do
desenvolvimento deve AESP14 deve projetar
adotar as normas uma plataforma CubeSat
europeias ECSS. capaz de ser replicada em
outras missodes e
tags [T «_de_ri\ZeRTegt»_ T _>independente da aquisigdo
id = 1.05.003 de subsistemas off-the-
text = shelf.

- | id = "RStk-02"

N\
~«trace» s
text =

N P
x O % «trace»

| (from RStk-02) |
I I
I I
| «Stakeholder» |
: LIT/INPE :
I tags I
| concernList = <memo> |
I interest = Desenvolvedor I
' Organizagéo = INPE '
: Tipo = Ativo :
: (from Grupo de :
| Desenvolvimento) |
I I
I I
I I
I I
I «trace» «trace» I

) (e |

«Stakeholder»
ITA/IDCTA
tags
concernlList = <memo>
interest = Desenvolvedor/Interessado
Organizagéo = ITA/DCTA
Tipo = Ativo

(from Academicos)

Fonte: Producdo do autor com dados apresentados por Carrera, et al (2014)
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Figura C. 23 Requisito de projeto 1.05.005 do projeto AESP14

req [package] Projeto [1.05.005] /

«requirement»

A equipe do projeto
AESP14 deve ser capaz de
atender a uma missao
tecnologica de acordo com
necessidades do INPE

tags
id = 1.05.005
text =

\
\
\
\

«trace»

N

«requirement»

A equipe do projeto
AESP14 deve ser capaz de
atender a uma missao
tecnolégica de acordo com
necessidades do INPE.

«deriveReqt»

id = "RStk-03"
text = ""
// (from RStk-03)
/
/
«trace»
/

y

«Stakeholder»
LIT/INPE

tags
concermnlList = <memo>
interest = Desenvolvedor
Organizacgéo = INPE
Tipo = Ativo

(from Grupo de

~ P PRERY
Noconuniharms iy

Fonte: Producdo do autor com dados apresentados por Carrera, et al (2014)
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Figura C. 24 Requisito de projeto 1.05.006 do projeto AESP14

req [package] Projeto [1.05.006] /

«requirement»

O desenvolvimento da
missao deve ser ao longo
de 3 anos do curso
profissional dos alunos do

«requirement»

A equipe do projeto
AESP14 deve
desenvolver um satelite
CubeSat para lancamento

ITA — Turma AESP-14. «deriveReqt» nao apos Janeiro do ano
2015.
tags
id =1.05.006 id = "RStk-04"
text = text = "
\ /
N / (from RStk-04)
\ /
\ /
«trace» «trace»

N ¥

«Stakeholder»
ITA/DCTA
tags
concemList = <memo>
interest = Desenvolvedor/Interessado
Organizagédo = ITA/DCTA
Tipo = Ativo

(from Academicos)

Fonte: Producdo do autor com dados apresentados por Carrera, et al (2014)
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Figura C. 25 Requisito de projeto 1.05.007 do projeto AESP14

req [package] Projeto [1.05.007] /

«requirement» «requirement»
A organizacao de A equipe de projeto
desenvolvimento deve AESP14 deve desenvolver
aceitar o langamento o satelite CubeSat a ser
disponibilizado e compativel com o
financiado pela AEB. T _«Eeﬁv;R_e(;»_ "~"| lancamento por diferentes
veiculos lancadores.
tags
id = 1.05.007 id = "RStk-05"
text = text = ""
\ / (from RStk-05)
\ /
\ /
« tra\ce » «t ra, ce»
N\ /

NO ¥

«Stakeholder»
AEB
tags
concernList = <memo>
interest = Financiamento e Consultoria
Organizagédo = AEB
Tipo = Patrocinador

(from Patrocinadores)

Fonte: Producdo do autor com dados apresentados por Carrera, et al (2014)
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APENDICE D - ESTUDO DE CASO HIPOTETICA ESCOLHA DE VEICULO
LANCADOR / OPCAO DE PROJETO — VALORES MODELADOS PARA OS
VLs

Neste apéndice sdo apresentados os valores inseridos no modelo utilizado
para o estudo de caso “hipotética” escolha de veiculo langador / opcédo de
projeto”. Os dados das interfaces dos veiculos Dnepr, Falcon 9, Pegasus e
Soyuz estao apresentados na Tabela D. 1, na Tabela D. 2, na Tabela D. 3 e na

Tabela D. 4 respectivamente.

Tabela D. 1 Valores da ISVL - Dnepr

Lancador - Dnepr

Nome do Atributo Valor Unidade

[Valor Esperado] aceleracao aleatoria

6,5 g
Overall (X) (grms)
[Valor Esperado] aceleracdo aleatoria 6.5
Overall (Y) (grms) ’ J
[Valor Esperado] aceleracao aleatéria 6.5
; g

Overall (Z) (grms)

20; 40; 40; 80; 80; 160:;
160; 320; 320; 640; 640; | Hz
1280; 1280; 2000

[Valor Esperado] aceleracéo aleatoria
PSD (X) (frequéncia)

0,007; 0,007, 0,007;
0,007; 0,007; 0,022;
0,022; 0,035; 0,035; g*/Hz
0,035; 0,035; 0,017;
0,017; 0,005

[Valor Esperado] aceleracao aleatoria
PSD (X) (nivel)
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Lancador - Dnepr

Nome do Atributo Valor Unidade
20; 40; 40; 80; 80; 160;
[Valor Esperado] aceleracao aleatoria
160; 320; 320; 640; 640; | Hz
PSD (Y) (frequéncia)
1280; 1280; 2000
0,007; 0,007; 0,007;
0,007; 0,007; 0,022;
[Valor Esperado] aceleracao aleatoria
0,022; 0,035; 0,035; g*/Hz
PSD (Y) (nivel)
0,035; 0,035; 0,017;
0,017; 0,005
20; 40; 40; 80; 80; 160;
[Valor Esperado] aceleracao aleatéria
o 160; 320; 320; 640; 640; | Hz
PSD (Z) (frequéncia)
1280; 1280; 2000
0,007; 0,007; 0,007;
0,007; 0,007; 0,022;
[Valor Esperado] aceleracao aleatoria
] 0,022; 0,035; 0,035; g*/Hz
PSD (Z) (nivel)
0,035; 0,035; 0,017;
0,017; 0,005
30; 50; 50; 100; 100; 200;
[Valor Esperado] aceleragcéo choque
_ 200; 500; 500; 1000; Hz
SRS (frequéncia)
1000; 2000; 2000; 5000
5; 10; 10; 25; 25; 100;
[Valor Esperado] aceleragcéo choque
100; 350; 350; 1000; g

SRS (nivel)

1000; 1000; 1000; 3000
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Lancador - Dnepr

Nome do Atributo Valor Unidade

[Valor Esperado] aceleragao quase ]
estatica (X-) 9
[Valor Esperado] aceleragao quase

) 7,85 g
estatica (X+)
[Valor Esperado] aceleracado quase 17
estatica (Y-) ’ J
[Valor Esperado] aceleragao quase 17
estatica (Y+) ’ J
[Valor Esperado] aceleracédo quase 0.5
estatica (Z-) ’ J
[Valor Esperado] aceleragao quase ]
estatica (Z+) 9
[Valor Esperado] aceleracao senoidal

. 5; 10; 10; 15; 15; 20 Hz

(X) (frequéncia)
[Valor Esperado] aceleracao senoidal

] 0,5;0,5,0,6;0,6;,0,5;0,5 |g
(X) (nivel)
[Valor Esperado] aceleracao senoidal

. 2;5;5;10;10; 15 Hz
(Y) (frequéncia)
[Valor Esperado] aceleracao senoidal
0,2;0,5;0,5;0,5;0,5;10 | g

(Y) (nivel)
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Lancador - Dnepr

Nome do Atributo

Valor

Unidade

[Valor Esperado] aceleracéo senoidal

(2) (frequéncia)

2:5:5:10;10; 15

Hz

[Valor Esperado] aceleracéo senoidal
(2) (nivel)

0,2;0,5;0,5;0,5;0,5;1,0

[Valor Esperado] ambiente irradiado -

pior caso (fim da faixa)

125000000; 250000000;
1000000000;
1050000000;
1570000000;
1620000000;
2750000000;
2900000000;
7500000000;
7600000000;
30000000000

Hz

[Valor Esperado] ambiente irradiado -

pior caso (inicio faixa)

10000; 125000000;
250000000; 1000000000;
1050000000;
1570000000;
1620000000;
2750000000;
2900000000;
7500000000;
7600000000

Hz
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Lancador - Dnepr

Nome do Atributo Valor Unidade
. o 0,07; 10; 0,07; 10; 0,07;
[Valor Esperado] ambiente irradiado -
0,000010; 0,07; 50; 0,07; | V/m
pior caso (nivel)
10; 0,07
[Valor Esperado] maxima temperatura _
N&o informado
vista pela carga util
[Valor Esperado] pressao acustica 31,5; 63; 125; 250; 500; H
z
OASP (frequéncia) 1000; 2000; 4000; 8000
dB
[Valor Esperado] pressao acustica 125; 132; 135; 134; 132, o
) (referéncia
OASP (nivel) 129; 126; 121; 115
20 yPa)
[Valor Esperado] taxa de decaimento )
0,50 psi/s

de pressao

Fonte: ISC Kosmotras (2001)
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Tabela D. 2 Valores da ISVL - Falcon 9

Lancador — Falcon 9

Nome do Atributo Valor Unidade
[Valor Esperado] aceleracao aleatoria
Nao informado g
Overall (X) (grms)
[Valor Esperado] aceleracao aleatoria o
Nao informado g
Overall (Y) (grms)
[Valor Esperado] aceleracao aleatéria
Nao informado g
Overall (Z) (grms)
[Valor Esperado] aceleracao aleatoria _
. Nao informado Hz
PSD (X) (frequéncia)
[Valor Esperado] aceleracao aleatoria _
Nao informado g*/Hz
PSD (X) (nivel)
[Valor Esperado] aceleracao aleatoria _
N&o informado Hz
PSD (Y) (frequéncia)
[Valor Esperado] aceleracao aleatoria _
N&o informado g?/Hz
PSD (Y) (nivel)
[Valor Esperado] aceleracdo aleatoria _
o N&o informado Hz
PSD (Z) (frequéncia)
[Valor Esperado] aceleracdo aleatoria _
N&o informado g?/Hz
PSD (Z) (nivel)
[Valor Esperado] aceleragcdo choque
o 100; 1000; 10000 Hz
SRS (frequéncia)
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Lancador — Falcon 9

Nome do Atributo Valor Unidade

[Valor Esperado] aceleracdo choque

30; 1000; 1000 g
SRS (nivel)
[Valor Esperado] aceleragao quase 4
estatica (X-) 9
[Valor Esperado] aceleracado quase 8.5
estatica (X+) ’ J
[Valor Esperado] aceleragao quase 3
estatica (Y-) 9
[Valor Esperado] aceleracédo quase 3
estatica (Y+) 9
[Valor Esperado] aceleragao quase 3
estatica (Z-) 9
[Valor Esperado] aceleracédo quase 3
estatica (Z+) 9
[Valor Esperado] aceleracao senoidal

o 5; 20; 30; 30; 75; 85; 100 | Hz

(X) (frequéncia)
[Valor Esperado] aceleracao senoidal | 0,5; 0,8; 0,8; 0,6; 0,6; 0,9;
(X) (nivel) 0,9 J
[Valor Esperado] aceleracao senoidal

5; 85; 100 Hz
(Y) (frequéncia)

217




Lancador — Falcon 9

Nome do Atributo Valor Unidade
[Valor Esperado] aceleracéo senoidal
0,5;0,5; 0,6 g
(Y) (nivel)
[Valor Esperado] aceleracéo senoidal
_ 5; 85; 100 Hz
(2) (frequéncia)
[Valor Esperado] aceleracao senoidal
0,5;0,5; 0,6 g
(2) (nivel)
2200000000;
2300000000;
[Valor Esperado] ambiente irradiado -
5755000000; Hz
pior caso (fim da faixa)
5775000000;
18000000000
1000000 ;2200000000;
[Valor Esperado] ambiente irradiado - | 2300000000; H
z
pior caso (inicio faixa) 5755000000;
5775000000
[Valor Esperado] ambiente irradiado - | 0,032; 10; 0,032; 50,2; v/
m
pior caso (nivel) 0,032
[Valor Esperado] maxima temperatura
82 °C

vista pela carga util
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Lancador — Falcon 9

Nome do Atributo

Valor

Unidade

[Valor Esperado] pressao acustica
OASP (frequéncia)

25; 31,5; 40; 50; 63; 80;
100; 125; 160; 200; 250;
315; 400; 500; 630; 800;
1000; 1250; 1600; 2000;
2500; 3150; 4000; 5000;
6300; 8000; 10000

Hz

[Valor Esperado] pressao acustica
OASP (nivel)

113,5; 118; 119,5; 120;
120; 119,8; 120,5; 121,5;
122;121,5; 120,5; 119;
117; 115; 113; 111;
109,5; 108; 107; 106;
105; 104; 103; 102; 101;
100; 99

dB
(referéncia
20 pPa)

[Valor Esperado] taxa de decaimento

de pressao

0,65

psi/s

Fonte: SpaceX (2015)
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Tabela D. 3 Valores da ISVL — Pegasus

Langador — Pegasus

Nome do Atributo Valor Unidade

[Valor Esperado] aceleracao aleatéria | 1,92

Overall (X) (grms) J

[Valor Esperado] aceleracao aleatoria | 1,91

Overall (Y) (grms) J

[Valor Esperado] aceleracao aleatéria | 2,12

Overall (Z) (grms) J

[Valor Esperado] aceleracao aleatéria | 20; 40; 50; 70; 100; 400; H
z

PSD (X) (frequéncia) 500; 800; 2000

0,0008; 0,0008; 0,0080;
0,0080; 0,0005; 0,0005; | g*Hz
0,0040; 0,0040; 0,0006

[Valor Esperado] aceleracao aleatoria
PSD (X) (nivel)

[Valor Esperado] aceleracao aleatéria | 20; 35; 40; 70; 85; 100;

Hz
PSD (Y) (frequéncia) 400; 600; 800; 2000
0,0040; 0,0040; 0,0080;
[Valor Esperado] aceleracao aleatéria | 0,0080; 0,0040; 0,0008; 21
z
PSD (Y) (nivel) 0,0008; 0,0040; 0,0040; J
0,0005
[Valor Esperado] aceleracao aleatéria | 20; 55; 80; 100; 400; 600; H
z

PSD (Z) (frequéncia) 800; 2000
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Langador — Pegasus

Nome do Atributo Valor Unidade
0,0020; 0,0040; 0,0040;
[Valor Esperado] aceleracao aleatoria
] 0,0006; 0,0006; 0,0050; g*/Hz
PSD (Z) (nivel)
0,0050; 0,0010
[Valor Esperado] aceleracdo choque 20; 65; 75; 100; 100; H
z
SRS (frequéncia) 1000; 10000
[Valor Esperado] aceleracdo choque 2,0; 18,5; 18,5; 12; 55;
SRS (nivel) 3500; 3500 J
[Valor Esperado] aceleragao quase 1
estatica (X-) J
[Valor Esperado] aceleragcado quase 13
estatica (X+) J
[Valor Esperado] aceleracédo quase 2
estatica (Y-) J
[Valor Esperado] aceleragao quase 2
estatica (Y+) J
[Valor Esperado] aceleragcédo quase 3,85
estatica (Z-) J
[Valor Esperado] aceleragao quase 3,85
estatica (Z+) J
[Valor Esperado] aceleracao senoidal | 10; 100 H
z

(X) (frequéncia)
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Langador — Pegasus

Nome do Atributo Valor Unidade
[Valor Esperado] aceleracéo senoidal | 0; O
(X) (nivel) J
[Valor Esperado] aceleragao senoidal | 10; 100 H
z
(Y) (frequéncia)
[Valor Esperado] aceleracao senoidal | 0; 0
(Y) (nivel) J
[Valor Esperado] aceleragao senoidal | 10; 100 H
z
(2) (frequéncia)
[Valor Esperado] aceleracao senoidal | 0; 0
(2) (nivel) d
. . _ 5400000000;
[Valor Esperado] ambiente irradiado -
5900000000; Hz
pior caso (fim da faixa)
40000000000
[Valor Esperado] ambiente irradiado - | 10000; 5400000000; H
z
pior caso (inicio faixa) 5900000000
[Valor Esperado] ambiente irradiado - | 20; 40; 20 v/
m
pior caso (nivel)
[Valor Esperado] maxima temperatura | 60
vista pela carga util
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Langador — Pegasus

Nome do Atributo Valor Unidade
12,5; 16; 20; 25; 31,5; 40;
50; 63; 80; 100; 125; 160;
[Valor Esperado] pressao acustica 200; 250; 315; 400; 500; H
z
OASP (frequéncia) 630; 800; 1000; 1250;
1600; 2000; 2500; 3150;
4000; 5000
114; 114; 114; 111; 111;
111; 109; 109; 109; 109; 4B
[Valor Esperado] pressao acustica 111,5; 114; 116; 116; o
) (referéncia
OASP (nivel) 116; 116; 117,5; 121;
20 yPa)
125; 120; 120; 117,5;
117; 114; 112,5; 112; 108
[Valor Esperado] taxa de decaimento | 0,3 _
psi/s
de pressao

Fonte: Orbital Sciences Corporation (2015)
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Tabela D. 4 Valores da ISVL — Soyuz

Lancador — Soyuz

Nome do Atributo Valor Unidade
[Valor Esperado] aceleracao aleatéria | 5
Overall (X) (grms) J
[Valor Esperado] aceleracao aleatoria | 5
Overall (Y) (grms) J
[Valor Esperado] aceleracao aleatéria | 5
Overall (Z) (grms) J
. 20; 50; 50; 100; 100; 200;

[Valor Esperado] aceleracao aleatoria

200; 500; 500; 1000; Hz
PSD (X) (frequéncia)

1000; 2000

0,005; 0,005; 0,005;
[Valor Esperado] aceleragao aleatéria | 0,010; 0,010; 0,025; 21

z

PSD (X) (nivel) 0,025; 0,025; 0,025; J

0,010; 0,010; 0,005

. 20; 50; 50; 100; 100; 200;
[Valor Esperado] aceleracao aleatoria
o 200; 500; 500; 1000; Hz

PSD (Y) (frequéncia)

1000; 2000

0,005; 0,005; 0,005;
[Valor Esperado] aceleracao aleatéria | 0,010; 0,010; 0,025; 21

z

PSD (Y) (nivel) 0,025; 0,025; 0,025; J

0,010; 0,010; 0,005
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Lancador — Soyuz

Nome do Atributo Valor Unidade

20; 50; 50; 100; 100; 200;
[Valor Esperado] aceleracao aleatoria

200; 500; 500; 1000; Hz
PSD (Z) (frequéncia)

1000; 2000

0,005; 0,005; 0,005;
[Valor Esperado] aceleracao aleatéria | 0,010; 0,010; 0,025; 21

z

PSD (Z) (nivel) 0,025; 0,025; 0,025; J

0,010; 0,010; 0,005

100; 600; 800; 1000;
[Valor Esperado] aceleracdo choque

1000; 1500; 2000; 3250; | Hz
SRS (frequéncia)

5550; 8000; 10000

1000; 3222; 4111; 5000;
[Valor Esperado] aceleracdo choque

2913; 4447, 6012; 10000; | g
SRS (nivel)

10000; 10000; 10000
[Valor Esperado] aceleracédo quase 1,5
estatica (X-) J
[Valor Esperado] aceleracédo quase 5
estatica (X+) J
[Valor Esperado] aceleragao quase 1,8
estatica (Y-) J
[Valor Esperado] aceleracado quase 1,8

g

estatica (Y+)
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Lancador — Soyuz

Nome do Atributo Valor Unidade
[Valor Esperado] aceleragao quase 1,8
estatica (Z-) J
[Valor Esperado] aceleragao quase 1,8
estatica (Z+) J
[Valor Esperado] aceleracao senoidal | 5; 10; 10; 30; 30; 60; 60; H
z
(X) (frequéncia) 100
[Valor Esperado] aceleracao senoidal | 0,5; 0,5; 1; 1; 0,6; 0,6;
(X) (nivel) 0,3;0,3 d
[Valor Esperado] aceleracao senoidal | 1; 5; 5; 30; 30; 60; 60; H
z
(Y) (frequéncia) 100
[Valor Esperado] aceleracao senoidal | 0,3; 0,3; 0,8; 0,8; 0,6; 0,6;
(Y) (nivel) 0,2;0,2 J
[Valor Esperado] aceleracao senoidal | 1; 5; 5; 30; 30; 60; 60; H
z
(Z2) (frequéncia) 100
[Valor Esperado] aceleracao senoidal | 0,3; 0,3; 0,8; 0,8; 0,6; 0,6;
g

(2) (nivel)

0,2;0,2
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Lancador — Soyuz

Nome do Atributo

Valor

Unidade

[Valor Esperado] ambiente irradiado -

pior caso (fim da faixa)

200000000; 250000000;
480000000; 620000000;
650000000; 970000000;
1050000000;
1250000000;
2700000000;
3000000000;
3300000000;
3500000000;
10000000000;
40000000000

Hz

14000; 200000000;
250000000; 480000000;
620000000; 650000000;
970000000; 1050000000;

[Valor Esperado] ambiente irradiado - | 1250000000;

pior caso (inicio faixa)

2700000000;
3000000000;
3300000000;
3500000000;
10000000000

Hz

[Valor Esperado] ambiente irradiado -

pior caso (nivel)

0,001; 31,7; 0,001; 0,01;
10; 0,01; 10; 0,01; 0,1;
17,8;0,1; 17,8; 0,1; 0,018

V/m
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Lancador — Soyuz

Nome do Atributo Valor Unidade

[Valor Esperado] maxima temperatura | Nao informado

vista pela carga util

[Valor Esperado] pressao acustica 31,5; 63; 125; 250; 500;
OASP (frequéncia) 1000; 2000

Hz

125; 132; 134; 136; 134; | dB
125; 121 (referéncia
20 pPa)

[Valor Esperado] pressao acustica
OASP (nivel)

[Valor Esperado] taxa de decaimento | 0,36 ’
sil/s
de pressao P

Fonte: Starsem (2001)
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