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CAPITULO I  

INTRODUÇA0  

1.1 - Generalidades  

E bem conhecida a dificuldade de coletar dados em quanti 

dade e em tempo hãbil para atender as necessidades de avaliação,aprovei 

tamento ou monitoramento de recursos naturais ou do meio ambiente.Em ca 

sos de regiões remotas, a dificuldade é ainda maior. Por exemplo, as se 

guintes necessidades de coleta de dados ambientais apresentam dificulda 

des especiais: 

o nivel de grandes rios em suas cabeceiras na Amaz5nia; 

e precipitação em pontos uniformemente distribuídos sobre uma 	ba 

cia hidrogrãfica em região de acesso dificil; 

o temperatura e pressão na superficie do oceano; 

o condições ambientais relevantes para a produtividade agricola. 

Em havendo um requisito de que os parãmetros exemplifica 

dos acima sejam amostrados com frequência, com medidas uniformes e con 

centração da informação em um local em curto prazo de tempo, o sistema 

de Coleta de Dados por Satélite (CDS) apresenta-se como o mais eficien 

te. 

A Figura 1.1 mostra a operação do sistema CDS. A informa 

ção ambiental (temperatura, pressão, velocidade de vento, nivel de rio, 

etc.) é adquirida por sensores conectados a um pequeno rãdio4ransmissor 

denominado Plataforma de Coleta de Dados(PCD). A PCD envia regularmente 

estas informações para um satélite, e este as retransmite para uma esta 

ção terrena onde os dados são decodificados, processados, e distribui 

dos aos usuãrios. 





1.2 - Objetivo da Missão de Coleta de Dados  

O objetivo desta missão 	coletar, em tempo quase-real,da 

dos ambientais medidos em um grande número de pontos sobre uma ãrea ex 

tensa, através do uso de Plataformas de Coleta de Dados que transmitem 

a informação através de um satélite a um centro de recepção, processa 

mento e disseminação dessamesma informação. Os dados ambientais a serem 

coletados sio relativos ã Meteorologia, Hidrologia e Meio Ambiente de 

um modo geral. 

A longo prazo, deseja-se uma capacidade do sistema supe 

dor a 5000 plataformas, distribuidas no territéria brasileiro e inclu 

indo a região oceãnica adjacente, adquiridas pelo menos uma vez a cada 

24 horas com chance de sucesso superior a 95%. 

O conceito do sistema implica necessariamente em Platafor 

mas de Coleta de Dados de baixo custo unitário, construção rústica,e ca 

pazes de operar por vários meses sem assistência. 



CAPITULO II  

JUSTIFICATIVA DA MISSÃO  

II.1 - Antecedentes HistEricos  

As primeiras experiências do INPE com Plataformas de Cole 

ta de Dados por satélites foram realizadas em meados de 1972, com a uti 

lização do satélite francês EOLE. Foram instaladas no Brasil 4 PCD, em 

um experimento destinado a verificar a viabilidade tecnolõgica do con 

ceito, com resultados excelentes. 

A partir de 1976, iniciaram-se os estudos visando o desen 

volvimento de plataformas no pais, para serem utilizadas com satélites 

existentes de õrbita baixa, heliosincrona (satélites TIROS/N e NOAA-6, 

em cooperação com os EEUU e França), e de Orbita geoestacionãria (saté 

lites SOES), em cooperação com os EEUU. 

Por ocasião do I Seminírio de Atividades Espaciais, reali 

zado pela COME em 1977, foi aprovado o projeto de desenvolvimento e 

construção de 10 plataformas de Coleta de Dados a serem operadas com o 

satélite TIROS/N (Sistema ARCOS, franco-americano). 

	

Este projeto, jã em fase final de execução, resultou 	no 

desenvolvimento de um protatipo de PCD nacional, que deverã ser homolo 

gada pelo operador do sistema na França no inicio de 1980. 

Em 1978, o Projeto de Hidrologia e Climatologia da Amazô 

nia, um projeto de cooperação da Organização das Nações Unidas(PNUD)que 

tem como órgão anfitrião no Brasil a SUDAM, propos a utilização de PCD's 

para monitorar o nivel de rios na Amazônia e medir a precipitação na ba 

cia, com cerca de 100 plataformas operando com o satélite geoestacionã 

rio americano GOES. 

Ainda por ocasião do I Seminírio de Atividades Espaciais 

foi lançado um estudo de viabilidade para a construção de 	satélites 



artificiais no Brasil, dentro da Missão Espacial Completa. Durante es 

tes estudos, a Missão de Coleta de Dados surgiu como canditada ã primei 

ra e terceira missões. 

Em meados de 1979, todas estas iniciativas foram aglutina 

das e compatibilizadas em torno de um documento õnico aprovado pela 

COBAE e denominado Programa Nacional de Plataformas de Coleta de Dados. 

Este documento, em breve resumo, engloba as seguintes três fases: 

o desenvolvimento e operação de 10 plataformas com o satélite TI 

ROS/N (sistema ARGOS); 

e desenvolvimento e operação de algumas centenas de plataformas com 

o satélite COES, esforço dentro do qual enquidra-se a proposta do 

Projeto de Hidrologia e Climatologia da Amazõnia; 

o uso de satélites nacionais. 

Uma característica importante de todas as fases do Progra 

ma Nacional de PCD, é o uso de plataformas construídas no Brasil e a re 

canção de dados diretamente do satélite, no pais. 

Devido a estas implicações, o Programa Nacional de Plata 

formas de Coleta de Dados, dentro do qual a Missão Coleta de Dados cons 

titui a terceira fase, é incluído como apêndice a este documento. 

11.2 - A Missão de Coleta de Dados como Aplicação Espacial 

Dentre as atividades espaciais, a ãrea de Aplicações Espa 

ciais engloba o uso de engenhos espaciais, principalmente satélites, a 

serviço de atividades humanas, bem como o desenvolvimento da tecnologia 

dos equipamentos e sistemas de bordo e de terra para este uso. 

As principais aplicações espaciais, por área de aplica 

ção, são: 



é Meteorologia 

• Recursos Naturais 

• Telecomunicações 

• Geodesia/Navegação 

No Brasil, as aplicações em Recursos Naturais são normal 

mente designadas pelo nome da técnica mais usada até o momento, de Sen 

soriamento Remoto. 

Os Sistemas de Coleta de Dados por satélite 	uma tícni 

ca valiosa para as duas primeiras aplicações: Meteorologia é Recursos 

Naturais. 

Sob o ponto de vista de uso do espectro de rãdio, no caso 

para transmissão de dados ambientais, as Plataformas de Coleta de Dados 

tèm uma caracterização prõpria. 

O Regulamento de Redio (Documento produzido por Conferen 

cias Internacionais) agrupa os usos do espectro eletromagnético por Ser 

viços,com objetivos bem definidos. Em particular, define os serviços de 

o Exploração da Terra por Satélites 

• Meteorologia por Satélites 

sendo que o primeiro engloba o segundo. 

As frequencias a serem usadas pelas Plataformas de Coleta 

de Dados estão atribuidas ao Serviço de Meteorologia por Satélite, com 

nota explicativa que permite o seu uso para a transmissão de outros da 

dos ambientais relacionados com a exploração da terra, mas não necessa 

riamente de meteorologia. 

A ãrea de Aplicações Espaciais tem sido objeto de uma con 

centração de esforços das atividades espaciais no Brasil, hl verios a 

nos. O estegio de maturação nesta ãrea e bastante significativo, inclu 

sive em relação a paises mais desenvolvidos. 



O processo de disseminação das técnicas de aplicação espa 

cia], principalmente em Sensoriamento Remoto e Meteorologia tem causado 

impacto direto sobre toda uma gama das atividades de organizações gover 

namentais e privadas, atuando em áreas tão diversas como geologia, enge 

nharia florestal, previsão de tempo, estimativas agrícolas, etc.. 

O numero de profissionais treinados no pais í hoje sufici 

ente para permitir a formulação de programas praprios de aplicações es 

paciais voltados para as necessidades do Brasil. 

A relevãncia econOmica ou estratégica í conceito que está 

intimamente ligado às aplicações espaciais. Em tódos os casos o emprego 

de técnicas espaciais ou -e economicamente mais vantajoso do que a obten 

ção dos mesmos resultados por meios convecionais, ou & insubstituível , 

na medida em que produz resultados que não são alcançáveis por outras 

técnicas. 

No caso da Missão de Coleta de Dados, as afirmativas ge 

rais acima são completamente verdadeiras, com se verá a seguir. 

11.3 - Aspectos Estratégicos  

As vantagens do uso de Plataformas de Coleta de Dados por 

satélite são tão grandes que, pela prEpria necessidade de acompanhar a 

variação de parâmetros ambientais, o Brasil precisarã utilizar satíli 

tes estrangeiros para tal fim, como reconhecido nas primeiras duas fa 

ses do Programa Nacional de Plataformas de Coleta de Dados. 

Embora aquele programa preveja necessariamente a recepção 

dos dados no pais, o fato de ser usado um satélite de outro pais força 

o Brasil a aceitar imposições quanto à politica de divulgação dos dados 

coletados. Assim, os operadores dos sistemas atuais impõem a condição 

de que os dados obtidos estejam em principio disponíveis internacional 

mente. 



Embora tradicionalmente dados meteorolegicos sejam permu 

tados livremente entre os países, o mesmo acontecendo em medida diferen 

te com os dados hidrolSgicos, pode-se antever com facilidade situações 

em que não seja de interesse para o pais que isto se faça com completa 

liberdade, pelo menos em tempo real, como 5 o caso do monitoramento de 

parãmetros relevantes para a previsão de safras agrícolas. 

E também verdade hoje que este aspecto de utilização de 

dados ambientais pelo pais est5 limitado em muitos casos, como no da me 

teorologia, pela capacidade limitada no pais de absorve-los em tempo 6 

til. Assim, um sistema de coleta de dados por satélite cpncebido e im 

plantado no pais, necessariamente, por prever inclusive o áspecto de u 

tilização efetiva da informação, permitirá ao Brasil um melhor controle 

de seus recursos, com todas as implicações consequentes de soberania da 

nação. 

Um último ponto que merece ser mencionado, e o da possibi 

lidade de, em havendo interesse mútuo, ampliar o sistema para incluir 
pises limitrofes do Brasil. 

11.4 - Aspectos EconOmicos 

Sob o ponto de vista eco:lb-mico, a justificativa da Missão 

de Coleta de Dados pode ser feita lembrando que a ãrea de nosso pais 

superior a 8,5 milhões de quilõmetros quadrados, o que torna excessiva 

mente caro qualquer sistema convencional que se proponha a monitorarcon 

tinuamente parâmetros ambientais em todo o territõrio. 

São mencionados a seguir apenas algumas aplicações de Pia 

taformas de Coleta de Dados com significado econamico mais aparente: 

• monitoramento de precipitação e nivel de rios para previsãohidro 

lõgica e estimativa de potencial hidroelétrico; 

• monitoramento de parâmetros agrometeorolegicos significativos pa 

ra previsão de safras agricolas; 



• determinação de parâmetros meteorolagicos para previsão de fenõ 
menos externos (secas, geadas, enchentes). 

Como dito anteriormente, a implantação de um sistema de 

medidas em tempo real cobrindo todo o nosso territério, com técnicas con 

vencionais, devido às grandes distâncias e dificuldades de acesso, é ex 

tremamente mais caro quando não inviãvel. 

Em um caso, chegou a ser feito um estudo comparativo deta 

lhado de custo para a implantação de sistema de telemetria de dados hi 

drolOgicos para a bacia amazõnica. O único outro sistema considerado vi 

ãvel para a região, foi o sistema de "meteor burst": a um custo cerca 

de 5 vezes maior que o sistema de plataformas de coleta de dados por sa 

télite, e mesmo assim incapaz de cobrir toda a região de interesse. 

A razão fundamental para a viabilidade econõmica de siste 

mas de coleta de dados por satélites é que os custos não são 	propor 

cionais à distãncia a ser coberta, mas somente ao número de postos 	de 

observação, sendo que o custo unitãrio das plataformas é bastante redu 

zido. 

Vale salientar que justificativa semelhante é 	utilizada 

para a Missão Sensoriamento Remoto, também prevista dentro da Missão Es 

pacial Completa. 

11.5 - Aspectos dos Usuãrios  

A principal função de um sistema de coleta de dados éreu 

nir em um centro os dados recolhidos localmente pelas estações automãti 

cas (PCD), e em seguida disseminá-los entre os vários usuãrios. 

Assim, é importante notar que hoje, no Brasil, existe a 

demanda para um tal sistema, em um número de estações compatível com a 

capacidade projetada do sistema. Deve aqui ser feita novamente referén 
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cia ao Programa Nacional de Plataformas de Coleta de Dados, incluidoco 

mo apêndice a este. 

No Brasil, como no resto do mundo, os primeiros usuários 

de sistemas de coleta de dados por satélite, tem sido os 6rgãos da ãrea 
de hidrologia. 

Est ã sendo organizada uma reunião de usuários em potencial 

para o inicio de 1980, com o fim de identificar e quantificar a deman 

da, como previsto no PNPCD. A titulo de exemplo, entretanto, segue-se u 

ma enumeração do número de postos de observação atualmente operados pe 

los principais -órgãos das áreas de hidrologia e meteorologia: 

o Departamento Nacional de Águas e Energia Elétrica - 3021 

o Departamento Nacional de Obras e Saneamento - 822 

o Departamento de Aguas e Energia Elétrica de S.P. - 1183 

o Instituto Nacional de Meteorologia - 428 

A Eletrobrãs, por exemplo, considera que o número crescen 

te de projetos hidroelétricos e sua participação gradativa no sistemain 

terligado, estão tornando cada vez mais complexo o problema da utiliza 

ção eficiente dos reservatarios e de seus extravasores. Hoje,considera-
se imprescindível a obtenção de dados hidrométricos das bacias hidrogrã 

ficas contribuintes dos diversos reservatérios, em tempo compativel com 

o porte das mesmas, para o fim de maximizar o aproveitamento energético 

do conjunto. 



CAPITULO III 

APLICAÇOES 

São a seguir descritas algumas aplicaçOes contempladas pa 

ra o Sistema de Coleta de Dados por satélite. 

III.1 - Hidrologia  

A coleta de dados hidrolOgicos pode ser dividida em dois 

grupos: 

o aqueles necessários para a formação de um arquivo para uso futu 

ro (banco de dados); 

o os necesserios em tempo real para tomada de decisées. 

Os dados hidrolOgicos histéricos são usados para a avalia 

ção de potencial energético, projeto de barragens e usinas hidroelítri 

cas, e gerenciamento de recursos hídricos de um modo geral. 

Embora 	primeira vista a coleta de dados histéricos não 

represente um requisito para um sistema de Plataforma de Coleta de Da 

dos por satélite, cuja principal característica é a obtenção da informa 

ção em tempo real, mesmo para esta finalidade há uma vantagem no uso de 

satélites. 

Plataformas de Coleta de Dados permitem uma 	verificação 

diãria do funcionamento de cada estação, fornecendo um alarme para repa 

ração de panes eventuais nos instrumentos, o que não ocorre com siste 

mas automáticos somente com gravação da informação. Não se deve esque 

cer os possíveis casos de vandalismo, acidentes e destruição causada por 

animais. 
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Este aspecto de alarme é tão importante para os hidrolo 

gistas do Canada, que eles optaram por um sistema de telemetria e não 

de gravação local dos dados, devido ao alto custo das jornadas de con 

trole as estacões hidrolõgicas. Verificou-se que o equipamento de tele 

metria instalado seria amortizado em quatro anos graças ã redução dona 

mero dejornadas sistemáticas para manutenção e verificação do bom fun 

cionamento dos instrumentos de medida. 

Assim, na concepção de um sistema de coleta dedadas por 

satélites, deve-se incluir os meios de verificação do funcionamento da 

estação. 

O uso de dados em tempo real e, no entanto, o aspectoem 

que se apresentam mais claramente as vantagens do sistema de coleta de 

dados por satelite. O principal interesse reside na possibilidade de,a 

traves de modelos numéricos de uma bacia hidrográfica, e a partir deda 

dos de nivel dos rios e de precipitação, prever a vazão ou o nivel do 

rio jusante. A rapidez de acesso aos dados é crucial para permitir a 

tomada de decisões em casos extremos de perigo devido a enchente ou pa 

ra a programação "ótima da operação de barragens, navegação, etc.. 

No caso de previsão de enchentes, os beneficias sociais 

e econamicos são grandes. Talvez maiores, no entanto, são os beneficias 

econõmicos resultantes da possibilidade de orquestrar de forma "ótima a 

operação de sistemas de barragens pertencentes a um sistema de usinas 

hidroelétricas interligadas. O beneficio, no caso, trazido diretamen 

te em termos de um aumento significativo da potência efetivamente uti 

lizavel, para uma dada potencia instalada. Nesta fase de dificuldades 

energéticas, e considerando que a energia hidroeletrica e a mais bara 

ta disponivel, o ganho obtido, embora não quantificado ainda, certamen 

te sere de uma ordem de grandeza muito superior aos investimentos en 

volvidos na Missão de Coleta de Dados. 

A area da bacia Amazónica bras i leira excl ui ndo o Tocantins e 

estimada em 3 700 000 km? Atualmente existe uma dens idade de estações hidro 
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métricas por volta de uma estação por 40 000 km2 . No Tocantins— Ara 

guaia a densidade é de uma estação por 5 000 101 2 . A densidade recomenda 

da pela OMM é de uma estação por 600 km 2 . Isto acarretaria uma necessi 

dade para a bacia amazônica da ordem de 6000 postos de coleta de dados 

para fins hidromaricos,este número pode parecer grande,mas nos EUAoUS 

Geological Survey (USGS) possui da ordem de 18000 postos de coleta de 

dados para os recursos hídricos. 

111.2 - Agrometeorologia  

Nenhuma atividade económica é tão afetada pelas condições 

de tempo e clima quanto a agricultura e, de um modo geral, essa depen 

ciência é responsável por 30 a 40% da variabilidade final da produção. 

A produção agrícola de um pais, ou de uma região, é deter 

minada pela área plantada com cada espécie, pela produtividade intrinse 

ca determinada pelo genatipo usado, práticas culturais, pragas, etc., e 

pela dependência das condições climáticas. 

Na medida em que as próprias técnicas de aplicações espa 

ciais, com o uso do sensoriamento remoto para a determinação de áreas, 

e de satélites meteorológicos para a estimativa de condições ambientais 

significativas, cresce a importância da possibilidade de monitorar "in 

loco" as condições de tempo mais significativas sob o ponto de vista da 

produtividade agrícola. Os fatores mais importantes sio conhecidos. 

A produtividade agrícola pode ser limitada por execessode 

umidade ou, principalmente, por deficiência hidrica, quando essas condi 

çóes ocorrem em determinadas fases do cultivo. O excesso de água reduz 

a aeração do solo e afeta o suprimento de oxigênio ãs raizes, inibindo 

a retirada de nutrientes e de água, ãs plantas aeróbias. A deficiência 

hídrica, mesmo de pequena intensidade, pode causar decréscimo de produ 

ção, se essa ocorrência coincidir com estágios críticos de desenvolvi 

mento. O fechamento de estõmatos, causado pela seca, reduz as trocas de 

dióxido de carbono e, consequentemente, a prõpria fotossintese. Sob con 
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dições de estresse por seca, o sistema radicular torna-se ineficiente e 

a retirada de nutrientes é reduzida. Dada a sua frequência, o estresse 

hídrico é considerado o fator mais importante ã limitação da produtivi 

dade agrícola mundial. 

Os efeitos das temperaturas extremas sobre as plantas,com 

relação ã sobrevivencia ou danos sofridos, variam com as espécies,varie 

dades, estágio de desenvolvimento e período de adaptação anterior.Os va 

lares extremos são denominados temperaturas letais e, para a maioriadas 

plantas superiores, estão em torno de O a 52°C. A prõpria fotossintese 

é interrompida com temperaturas próximas a 40 0C, na maioria dos vege 

tais. Existem muitos exemplos de efeitos depressivos na produtividade a 

gricola causados por temperaturas elevadas do ar e do solo, tanto nas 

regiões tropicais como subtropicais. 

A queda de produção agrícola, causada por episõdios cli 

máticos extremos, constitui uma constante preocupação das autoridades 

governamentais e dos agricultores. Apesar das falhas de levantamentos 

estatísticos, a ordem de grandeza dos prejuízos justifica alguns 

exemplos. 

A previsão do produto bruto agrícola do Estado de São Pau 

lo no período 1977-78, foi estimada em torno de 100 bilhões de cruzei 

ros. Os levantamentos revelaram um decréscimo da ordem de 20 bilhões de 

cruzeiros em 1978, como consequéncia das condições climáticas atípicas, 

caracterizadas pela ocorréncia de seca nos meses de novembro, janeiro e 

fevereiro. 

Assim, como no caso anterior da hidrologia, o volume 	de 

recursos envolvido na área da agricultura é bastante elevado. A contri 

buição de um sistema de Plataformas de Coleta de Dados por satélitespes 

mo somente para monitoramento de condições locais, em conjunto com o u 

so de dados de satélites de sensoriamento remoto e meteorolõgicos, deve 

rã aportar contribuição substancial ã estimativa, com antecedéncia de 

safras agrícolas. 
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111.3 - Meteorologia  

A Meteorologia é uma atividade bísica de qualquer pais,cu 

jos benefícios se estendem por extensas íreas da vida humana, com impor 

tantes implicações sociais e econlimicas. 

Um dos fatores dos quais depende a sua qualidade é a dis 

ponibilidade de dados sobre toda a região de interesse, incluindo ãreas 

remotas e de difícil acesso e, em particular no caso do continente sula 

mericano, por ãreas oceãnicas, onde observações regulares não podem ser 

feitas a não ser sobre um pequeno número de ilhas habitãveis. 

Plataformas de Coleta de Dados por satélite são instrumen 

tos ideais para fornecer informação meteorol8gica de locais remotos e de 

difícil acesso, caracterização que inclui uma grande parte de nosso ter 

ritOrio. O beneficio deste tipo de aplicação serã obtido por uma melho 

ria nas previsões de curto prazo, incluindo enchentes, bem como pelo for 

necimento de informação para modelos numéricos de previsão de tempo. 

Um exemplo de aplicação, a nivel internacional, em esfor 

ço que contou com a participação do Brasil, foi o uso de Plataformas de 

Coleta de Dados por satélite, em bóias ã deriva nos oceanos do Hemisfé 

rio Sul, durante a realização do Experimento MeteorolOgico Mundial, em 

1979, para monitoramento da pressão e temperatura da superfície dos o 

ceanos. A informação obtida por estas centenas de b3ias, em 	conjunto 

com os dados obtidos por sondadores de perfil vertical de 	temperatura 

da atmosfera, a bordo de satélites meteorolOgicos, permitiu obter,duran 

te o período do experimento, informações que pelas técnicas convenci 

onais, somente poderia ser obtida pela instalação de uma estação de lan 

çamento de balões de sondagem atmosférica a cada cem quilõmetros sobre 

os oceanos. Como o Hemisfério Sul tem a maior parte de sua superficieco 

berta por oceanos, e as condições meteorolõgicas sobre o continente são 

influencidas pelas mesmas sobre o mar, a melhoria da qualidade das pre 

visões resultantes foi substancial. Est ã sendo hoje estudada a possibi 

lidade de implementar um sistema de forma permanente. Como o maior bene 

fido serã justamente para os países do Hemisfério Sul, é importante 

considerar uma possível contribuição da Missão de Coleta de Dados para 

este esforço. 
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Está sendo implantado no Brasil um programa de pesquisas 

prioritãrio, de carãter nacional, objetivando o desenvolvimento de téc 

nicas de previsão de secas no Nordeste, um problema crõnico que vem di 

ficultando o desenvolvimento homogêneo do pais. As indicações hoje exis 

tentes sobre tal possibilidade contemplam a necessidade de medição de 

certos parâmetros ambientais em locais remotos ou sobre o oceano, que 

serviriam deprevisores para a ocorrência de precipitação no Nordeste. 

111.4 - Outras Aplicações  

O conceito dos Sistemas de Coleta de Dado S por satélite é 

extremamente geral. Em principio, as informaçõesa serem coletadas podem 

ser de qualquer tipo, o único requisito sendo o de que possam ser tradu 

zidas como sinais elétricos analOgicos ou digitais. A quantidade de in 

formação a ser transmitida deverá ser relativamente reduzida, de forma 

a ser compatível com o sistema. Outra restrição a ser observada é de 

que a atribuição de frequência existente refere-se ã coleta de dados 

meteorol8gicos ou ambientais. Assim, a menos que seja feita mudança na 

atribuição, estão excluidos os usos do sistema para transmissão de in 

formação gerada pelo homem, o que qualificaria o sistema como de teleco 

municações propriamente dito. 

Mesmo dentro destas limitações, podem ser antevistas apli 

cações além das descritas acima, e que potencialmente poderão ser desen 

volvidas nos pr5ximos anos: 

• monitoramento de incêndios em florestas; 

▪ monitoramento de fenómenos sismolOgicos; 

• monitoramento de feno-menos oceanogrãficos; 

111.5 - Número de Bit por Parâmetro Medido 

Viu-se nestes últimos parágrafos a descrição de algumas a 

plicações da Plataforma de Coleta de Dados. Um item importante a consi 

derar em qualquer aplicação é a precisão com que se deseja medir um de 
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terminado parâmetro. Ocorre que,dependendo da aplicação,um mesmo parâme 

tro pode ser medido com diferentes precisões. A Tabela III.1 mostra os 

requisitos de precisão para estações automãticas de Meteorologia Sinõti 

ca. A Tabela 111.2 mostra a precisão e excursão dos parãmetros normal 

mente utilizados numa estação de Agrometeorologia. 

O número de digitos binãrios necessírio para expressar o 

valor de um determinado parãmetro depende da resolução com que se dese 

ja medir e dos limites mínimos e máximos do parâmetro. Os exemplos que 

seguem ilustram alguns casos tápicos com o cilculo do número de bits ne 

cessãrios. 

Temperatura - Para o Brasil pode-se considerar uma excursão para a 

temperatura de -10°C a 50°C. A resolução que se requer nesta medi 

da depende da aplicação, sendo que a mais exigente é de 0,1 °C. Por 

tanto este instrumento deverá estar graduado com 600 níveis: 

excursão 	60 
o número de liáveis 	 600 

resolução 	0,1 

com 9 bits ë possível representar 2 ou 512 viáveis. Com  10 bits 

pode-se representar 1024 níveis. Portanto são necessãrios 10 

bits para representar a escala de temperatura com uma excursão 

de 600C e resolução melhor que 0,1 0C. 

Precipitação - O sensor de precipitação mais fácil de ser adaptado 

as PCD ë o tipo cuba basculante: para cada 0,1 mm de precipitaçãoo 

sensor fecha um contacto. A precipitação total é obtida contando-

se o número de vezes que o contacto fecha. 

O contador deve possuir um número de bits de modo que a 

contagem não estore sem que antes a estação receptora tenha recebido pe 

lo menos uma informação. Considerando-se que a precipitação total não 

ultrapasse os 600 mm em 24 horas, tem-se: 

600 
• número de impulsos — = 6000 

0,1 

• com 1 bit pode-se contar 2 12 	4096 impulsos. Com  13 bits pode- 

se contar 8192 impulsos. Portanto, neste tipo depluviõmetrodeve 

ser utilizado um contador com pelo menos 13 bits. 
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TABELA MJ  

REQUISITOS DE PRECISÃO PARA ESTAÇOES AUTOMÃTICAS DE METEOROLOGIA APLICADA  

PARAMETRO PRECISA° REQUERIDA COMENTÁRIOS 

Pressão atmosférica 

.1. IA mb sobre a terra 

+ 2,0 mb sobre o mar 

A variação no erro entre ob 
servacees,sucessivas 	(a 	ca 

da 6 hs) não deve 	exceder 
+ 0,5 mb. 

Direção de vento .. 209  _ 

Velocidade 	de vento .1. 2 m/s abaixo de 20 mis _ 

ç. 10% acima de 20 mis_ 

Temperatura do ar 
— 

• 1 17C _ 

Temperatura do ponto de orvalho + 1 °C para um deficit inferior a 4 11 C — 

+ 2°C para um deficit superior a 4 0 C 

Precipitação  acumulada 

.i. 0,5 ma abaixo de 5 aun 	sobre a 

• 10% acima de 5 mm 	terra _ 

• 2 mm abaixo de W mai 	sobre o _. 
• 20% acima de 10 rim 	mar _ 

A precisão quotada para 	me 

didas no mar se refere a ca 
pacidade de armazenar e 
transmitir o valor ao inves 

de amostrar as diferenças. 

Visibilidade • 20% guando for abaixo de 4 km 

Altura da base das nuvens e 20% quando for abaixo de 600 m 

A1tura de onda (mar) r 1 m abaixo de 10 m — 
4 10% acima de 10 m _ 

Localização geogrAfica (quando variãvel) .. 10 	latitude 

Na maioria dos casos 	este 

parímetro é determinado 	na 

estaçao receptora. 

Extrairia de: 	Guide to 	4eteoro1ogicaI 	Instrument and Observing Practices. WMO No. 8 PT:3 - Unem, 	1971. 
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TABELA 111.2  

ESTAÇÃO DE AGROMETEOROLOGIA 

PARÂMETRO PRECISÃO EXCURSÃO 

Temperatura de bulbo seco 

Temperatura de bulbo umido 

Direção de vento 

Velocidade de vento 

Precipitação acumulada 

Umidade do solo 

Radiação solar incidente 

+ 0,1 0C 

+ 0,1 0C 

8 posições 

0,5 m/s 

0,1 mm 

1% 

1% 

_-10°C a + 50 0C 

00C a + 500C 

O a 3600  

O a 	40 m/s 

300 mm/24 h. 

O a 100% 

0-2 cal/cm 2  min. 
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CAPITULO IV  

SISTEMAS DE COLETA DE DADOS EXISTENTES  

IV.I - Classificação dos Sistemas  

Um sistema de Coleta de Dados por Satélite é constituido 

por três elementos: plataforma, satélitee estação receptora. 

Normalmente eles são classificados, em um primeiro passo, 

segundo a õrbita do satélite, que pode ser de baixa altitude ou geosin 

crona. Em seguida vem as subdivisões segundo a possibilidade ou não de 

localização das plataformas e segundo o modo de operação das mesmas, po 

dendo elas serem interrogãveis, temporizadas e de acesso aleatõrio. O 

diagrama da Figura IV.3 mostra a classificação dos sistemas de Coleta de 

Dados. 

IV.2 - Modos de Operação das PCD  

Existem basicamente três métodos para se estabelecer a co 

municação plataforma-satélite, definidos pelo modo de operação da plata 

forma. Estes métodos são discutidos a seguir. 

IV.2.1 - PCD Interrogãvel 

O satélite interroga sequencialmente as plataformas 	que 

estão sob seu angulo de visada. Estas, ap6s reconhecerem suas respecti 

vas identificações transmitem as mensagens. Este método foi utilizado 

nos satélite NIMBUS 3 e 4 (1969 e 1970) dos EUA e EOLE (1971)da França, 

todos de õrbita baixa. Ele ainda é utilizado nas plataformas que operam 

com os satélites geosincronos (GOES e METEOSAT). A principal desvantagem 

das plataformas interrog5veis estã na complexidade, de construção e ope 

ração, uma vez que necessitam de receptores sempre a escuta do satélite. 
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INEERROOME 
IRLS 	NIMBUS 3 	1969 	EUA 

HINDUS 4 	1970 	EUA 

EOLE 	1971 	FRANÇA 

SISTEMA 	 DADOS E POSIÇÃO 
BRASILEIRO 

EIAIM ALTITUDE 

ACESSO 
ALEATORIO 

PANS TWERLE 	NIMBUS 6 	1975 	EUA 
ARCOS 	TIROS N 	1978 	EUA 

	

NOM A 	1978 	E 

	

ATÉ 	ATÉ 	FRANÇA 

	

NOM G 	1985 

SISTEMAS DE 	1 
COLETA DE DADOS 
POR SATELITE 

INTERROGÁVEL 

SOM NTE DADOS 	1 	ACESSO 
ERTS 1 	1972 	LUA 
LANDSAT 	 EUA 

ALEATORIO 

INTERROGÁVEL 
OPLE 	ATSI-ATS3 	1958 	LUA DADOS E POSIÇÃO ACESSO 

SINCRONA 

ALEATORIO 

INTERROGAVEL SMS 1 	1974 	EUA 

SOMENTE DADOS 	AUTO- 

5NS 2 	1975 	EUA 
GOES 1 	1976 	EUA 

1978 	ESA METEGSAT TEMPORIZADA 
GMS 	1977 	JAPÃO 

USSR 	 USSR 

IRLS 	INTERROGATION, RECORDING AND LOCATION SYSTEM 
RAMS 	RANDOM ACCES MEASUREMENT SYSTEM 
TWERLE TROPICAL WIND ENERGY CONVERSION AND REFERENCE EXPERIMENT 
NOM 	NATIDNAL OCEANIC AND ATMOSPHERIC ADMINISTRATION 
ERTS 	EARTH RESEARCH TECHNOLOGY SATELLITE 
AIS 	APPLICATIONS TECHNOLOGY SATELLITE 
OPLE 	°MEGA POSTION LOCATION EQUIPMENT SYSTEM 
5145 	SYNCHRONOUS METEOROLOGICAL SATELLITE 
GOES 	GEOESTATIONARY OPERATIONAL ENVIRONMENTAL SATELLITE 
GMS 	GEOESTATIONARY NETEOROLOGICAL SATELLITE SYSTEM 
ESA 	EUROPEAN SPACE AGENCY 

Figura IV.1 — Classificação dos Sistemas de 
Coleta de Dados. 
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IV.2.2 - PCD Temporizada 

A plataforma temporizada é programada para transmitir em 

horários bem determinados como por exemplo: Ohs, 6hs, 9hs, 12hs, 15hs , 

18hs e 21hs. Este modo de operação é aplicável principalmente a satéli 

tes geosincronos. Com  alguma dificuldade é possivel também utilizar es 

te tipo de plataforma com os satélites heliosincronos. 

IV.2.3 - PCD de Acesso Aleatório 

Este tipo de plataforma se caracteriza pelo fato de trans 

mitir mensagens em intervalos regulares esteja o satélite sob visibili 

dade ou não. O termo acesso aleatjrio vem do fato de que não é possivel 

prever deterministicamente quais as PCD que estarão transmitindo em de 

terminado instante. A aleatoridade na chegada dos sinais complica um pou 

co o sistema de recepção e introduz uma incerteza no sucesso da decodi 

ficação correta da mensagem. Em compensação facilita enormemente a cons 

trução e instalação das PCD, reduzindo, portanto, o custo total do sis 

tema. Este aspecto é importante, pois sendo as plataformas numerosas e 

normalmente instaladas em locais remotos, é necessário que o custo uni 

trio seja módico e a concepção da plataforma seja rústica para facili 

tar a instalação. 

IV.3 - Sistema PCD-GOES  

O sistema PCD-GOES permite apenas a coleta de dados ambi 

entais (meteorológicos, geológicos, hidrológicos, etc.), sem a localiza 

ção das plataformas, utilizando os satélites GOES (Geoestationary Opera 

tional Environmental Satellite) operados e controlados pela National 

ceanic and Atmospheric Administration (NOAA) dos EUA. Este sistema pos 

sui dois satélites em funcionamento simultáneo fornecendo um serviçocon 

-anuo durante todo o ano. 

Os dados coletados são codificados e transmitidos para c 

satélite em frequências na faixa 401,7 MHz a 402,1 MHz. As plataformas 

podem ser interrogáveis ou temporizadas. 
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O prõprio usuãrio pode construir suas plataformas, desen 

volvendo-as dentro das especificações exigidas pelo sistema. 

Os dois satélites geoestacionãrios (36000 km de altitude) 

estão localizados a 75°W e 135°W cobrindo uma área do globo de 75 °N até 

75°S e de 00  até 135 °E, passando por 1800 . Os satélites retransmitem em 

banda $ as informações recebidas das plataformas. Nos EUA, em Wallops, 

Virgínia, existe uma estação receptora de onde os dados são então trans 

feridos para o centro de processamento em Suitland, Maryland. 

As informações são processadas em tempo real em Suitland 

e os resultados podem ser fornecidos aos usuários através do Global Te 

lecommunications System (GTS), ou também através de virias outras alter 

nativas, como correio ou linhas dedicadas, por exemplo. Existe ainda a 

alternativa de o prOprio usu5rio possuir a sua estação de recepção dire 

ta do satélite. 

O sistema de PCD/GOES permite obter-se dados de pelo menos 

10000 plataformas a cada 6 horas, com mensagens de 30 segundos de dura 

ção média. 

As características principais do Sistema COES estão resu 

midas na Tabela IV.1. 

IV.4 - Sistema PCD-LANDSAT 

Este sistema, que utiliza o satélite LANDSAT, faz a cole 

ta de dados através das PCD sementretantolocalizi-las. As plataformas 

podem coletar dados de até 8 sensores, transmitindo-os a uma taxa de 

2500 bit/s, regularmente a cada 3 minutos, sem qualquer comando do sate 

lite. A emissão destas mensagens é feita em UHF na frequência de 401,55 

MHz. 

As informações de uma plataforma são transferidas para a 

estação de recepção em terra quando ambas entram no campo de visibilida 
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de do satélite. Portanto, este Ciltimo não armazena os dados ã bordo,ape 

nas os transfere em banda S imediatamente para uma das 3 estações de re 

cepção: no Alasca, em Goldstone (California) e no prõprio centro de tra 

tamento em Greenbelt, Maryland. 

Este sistema permite receber em 95% dos casos pelo menos 

uma mensagem vãlida de qualquer plataforma, a cada 12 horas, para até 

2000 plataformas espalhadas no campo de visibilidade do satélite.Devido 

a interferências entre sinais de duas ou mais plataformas, hã possibili 

dade de erros, mas o sistema pode identificar estas mensagens incorre 

tas. A probabilidade de identificação de uma mensagem errada como certa 

inferior a 10 -3 (0,1%). 

Para as regiões onde o período de visibilidade mútua das 

plataformas e da estação e.  menor, pode-se aumentar a taxa de repetição 

das mensagens, com uma transmissão a cada 90 segundos, a fim de manter 

o desempenho do sistema nos níveis acima. 

	

Nas estações de recepção os dados são decodificados 	e 

transmitidos em tempo real para o GDHS (Ground Data Handling System) em 

Greenbelt, Maryland, onde é feito o processamento. As informações são 

então separadas segundo a identificação da plataforma e o tempo em que 

foram recebidas e são também eliminados os dados redundantes, devido a 

aquisição por mais de uma estação receptora. 

Os resultados são colocados ã disposição do usuãrio em fi 

tas magnéticas, cartões ou listagens, todos codificados em bits,sem con 

versão para parâmetros físicos. 

Os dados podem ser fornecidos em forma octal, decimal, he 

xadecimal ou convertidos em valores físicos utilizando curvas de cali 

bração, fornecidas pelo usuãrio, definidas por no mãximo 20 pontos para 

cada sensor. Todos os resultados ficam disponíveis aos usuãrios num ban 

co de dados durante um periodo de 3 meses. 

A Tabela IV.2 resume as características principais do Sis 

tema LANDSAT. 
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IV.5 - Sistema PCD-TWERLE 

O sistema de coleta de dados TWERLE (Tropical Wind,Energy 

Conversion, and Reference Level Experiment) foi lançado em 1974 a bordo 

do satélite NIMBUS F. A principal função deste sistema í receber trans 

missões de dados provenientes de plataformas colocadas a bordo de balões 

e localizá-las através da medida do efeito Doppler. Cada plataforma 

transmite uma vez por minuto com uma duração de 1 segundo. 

Todas as plataformas transmitem em uma mesma frequénciade 

401,2 MHz, porém a tolerância dos osciladores a cristal, adicionada ao 

efeito Doppler causado pelo movimento do satélite, itã uma dispersão efe 

tiva de + 15 kHz em torno da frequincia nominal. O sistema é capaz de 

receber um mãximo de 200 balões sob o ângulo de visada do satélite. 

As características do Sistema TWERLE estão ilustradas na 

Tabela IV.3. 

IV.6 - Sistema de PCD-ARGOS  

O sistema ARGOS de coleta de dados permite ainda localizar 

plataformas fixas ou mõveis e medir a velocidade média destas últimas. 

Este sistema foi desenvolvido em cooperação pelo Centre National d'Etu 

des Spatiales (CNES) da França, pela National Aeronautics and 	Space 

Administration (NASA) e pela National Oceanic and Atmospheric 	Adminis 

tration (NOAA), dos EUA. 

A coleta de informações é feita através da série de saté 

lites TIROS-N. O primeiro foi lançado em Outubro de 1978, e os sete sub 

sequentes denominados NOAA A até NOAA G serão lançados a seguir, até 

1985. Estes lançamentos serão feitos de modo a manter sempre dois satã 

lites em funcionamento. 

As plataformas coletam dados de até 32 sensores eostrans 

mitem para os satélites a intervalos de tempo regulares (40 a 60 segun 

dos para as plataformas a serem localizadas e de 60 a 200 segundos no 
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caso de apenas coleta de dados). Cada mensagem emitida contém o numero 

da plataforma e sua duração varia de 360 a 920 ms, conforme o número de 

sensores. Todas as plataformas transmitem na mesma frequencia de401,650 

MHz, independentemente umas das outras e sem interrogação do satélite, 

não havendo portanto a necessidade de receptores nas plataformas, o que 

lhes reduz o custo, o peso e o consumo. Estas plataformas podem ser de 

senvolvidas por qualquer fabricante ou pelo próprio usuãrio, desde que 

de acordo com as especificações exigidas pelo sistema. 

Os dois satélites giram em õrbitas polares, heliosincro 

nas a uma altitude de aproximadamente 850 km. A sua cobertura compreen 

de todo o globo terrestre mas devido a caracteristica da órbita polar, 

o periodo de visibilidade & maior para as plataformas localizadas em la 

titudes mais elevadas, sendo minimo para aquelas localizadas sobre o e 

quador. Por dia os satélites garantem em média 7 passagens sobre o equa 

dor e 28 sobre os polos, com uma duração média de 10 minutos por passa 

gem. O satélite vé as plataformas situadas dentro de um circulo de 2500 

km, recebe os dados aleatoriamente e armazena-os para que sejam retrans 

mitidos para as estações de telemetria. O sistema permite que a probabi 

lidada de recepção de mensagem emitida pela plataforma durante a passa 

gem do satélite seja superior a 95%. 

A localização de uma plataforma se clã através da medida 

do efeito Doppler sobre sua frequéncia de emissão e o conjunto dessasme 

didas, durante passagens sucessivas do satélite, permite o cãlculo da 

sua velocidade média. Balões e bóias O deriva, por exemplo, podem ser 

localizados com precisão de 5 km e 3 km e suas velocidades determinadas 

com precisão de 1,5 m/s e 0,5 m/s respectivamente. 

A capacidade total do sistema é de 16000 plataformas deco 

leta de dados apenas e de 4000 plataformas a serem localizadas. 

As retransmissões para o solo ocorrem a cada passagem do 

satélite sobre as estações de telemetria, o que acontece de 100 em 100 
minutos correspondentes ao periodo da órbita. Os satélites também pos 
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suem transmissores em VHF e na banda S enviando ininterruptamente os da 

dos coletados, o que permite aos usuãrios receberem diretamente asinfor 

mações relativas as plataformas que estiverem no campo de visibilidade 

do satélite no momento da transmissão. 

Depois que as estações de telemetria fazem a leitura dos 

dados recebidos do satélite estes são enviados ao Centro de Tratamento 

ARGOS em Toulouse. As informações são então processadas, calculadas as 

posições das plataformas e os resultados são colocados ã disposição dos 

usuários em menos de 6 horas a partir do instante em que o satélite re 

cebeu os dados da plataforma. 

O usuário pode escolher o meio que lhe for mais convenien 

te para receber os resultados: pelo correio, semanalmente, em forma de 

listagem ou em fitas magnéticas ou, em casos de recebimento rãpido,atra 

sies de telex ou telefone com um terminal especial. 

As características principais do Sistema ARGOS estio reu 

nidas na Tabela IV.4. 

IV.] - Problemas do Acesso Aleatõrio 

Trés dos sistemas de coleta de dados descritos 	anterior 

mente fazem uso do acesso aleatório no estabelecimento da comunicação 

plataforma-satélite. O sistema que estã sendo considerado para o Brasil 

também utilizar esta sistemãtica. A seguir são analisados os diversos 

fatores do acesso aleatório que influem na caracterização do sistema de 

Coleta de Dados. 

O sistema de recepção não interroga as plataformas e as 

mensagens provenientes destas se apresentam na entrada do receptor de 

forma aleatória. O receptor não conhece nem a quantidade nem as caracte 

risticas das mensagens que ele terá que tratar em determinado instante. 

E por isso que o sistema é denominado de acesso aleatario. 
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Trata-se de um sistema a guichets (Unidades de Tratamento) 

tentando da melhor forma resolver um problema de fila de espera (os cli 

entes são as mensagens) que é complicado pelas interferencias mútuas en 

tre mensagens. 

As principais caracteristicas que definem as entradas do 

sistema de recepção podem ser classificadas em duas categorias princi 

pais: 

a O numero de sinais presentes simultaneamente na entrada do recep 

tor. 

o As caracteristicas destes sinais quais sejam a duração,a frequen 

cia, o nivel e a banda espectral. 

A maioria destas caracteristicas depende fundamentalmente 

da Orbita do satélite. 

IV.7.1 - Número de Mensagens que Chega ao Satélite 

Em determinado instante o satélite a 700 km (ou 800 km)ve 

uma calota esferica (elevação 50 ) cuja superficie é 17,22 x 10 6  km' (ou 

19,85 x 10 6  km') que representa 3,4% (ou 3,9%) da superficie terrestre. 

Caso existam plataformas transmitindo mensagens de duração T,o satélite 

verá várias mensagens transmitidas entre t-T e t. O número de mensa 

gens presentes na entrada do receptor em um determinado instante depen 

de basicamente: 

- do número de plataformas em visibilidade; 

- do periodo de repetição T; 

- da duração T da emiss6es. 

Um tal sistema pode ser caracterizado pelo 	número 

de plataformas em visibilidade e um periodo 	de repe 

tição T constante igual para todas as plataformas. A lei estatistica da 

chegada das mensagens no receptor pode ser descrita por um processo de 
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Poisson, definido pela taxa media À de mensagens na entrada do recep 

tor. A taxa média À é dada pela relação do número médio N de platafor 

mas em visibilidade e o intervalo de transmissão T. 

	

A função densidade de probabilidade p(kj) para que 	k 

chegadas de mensagens ocorram no intervalo de tempo T 

p (k,r) = exp (-AT) (XT) k  

k! 

Para um dado T, tem-se o maior interesse em aumentar o pe 

riodo de repetição T de modo a reduzir a taxa media A e consequentemen 

te reduzir p(k,T). Porém existe uma solução de compromisso para T pois 

o tempo de visibilidade comum plataforma-satélite-estação é menor que 

13 minutos (õrbita de 700 km). 

Para grandes valores de T as transmissões são raras em re 

laço ao tempo de visibilidade comum, podendo ocorrer uma ou zero trans 

missões durante a visibilidade. Embora neste caso as interferências mú 

tuas sejam relativamente escassas, a probabilidade de falha cresce. Em 

outro extremo,ou seja pequenos valores de T,um grande número de trans 

missões de uma dada plataforma chega ao satélite durante a visibilida 

de comum,porém com pouca possibilidade de sucesso devido ao alto nivel 

de interferências. Trabalhos que foram realizados para as PCD-ARGOS e 

PCD-LANDSAT chegaram a valores de T tais que garantissem pelo menos 3 

transmissões por passagens tipicas. 

IV.7.2 - Distribuição em Frequência 

A distribuição das frequências recebidas a bordo do saté 

lite depende de dois efeitos: 
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- da distribuição estatística das frequências das plataformas, re 

sultantes do ajuste inicial dos osciladores e suas derivas 	ao 

longo do tempo. 

- do efeito Doppler resultante da velocidade relativa satélite-pla 

taforma que produz uma variação de + 9,0 kHz em 401 MHz para um 

satélite a 700 km. 

E possível determinar analiticamente, ou através de simu 

laçio, a curva da distribuição em frequência na entrada do receptor de 

bordo. E claro que esta distribuição vai depender da hipatese utilizada 

para definir a distribuição das frequências de transmissão.' 

Admitindo-se que esta última seja caracterizãvel por uma 

lei Gaussiana, a distribuição de frequências recebidas a bordo do saté 

lite é quase uniforme na banda de + 9,0 kHz, apresentando um aspecto co 

mo o da figura IV.2. 

-9,0 kHz 	fo 	+9,0kHz 

Figura IV.2 — Distribuição das Frequências Recebi 
das a Bordo do Satélite. 
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IV.7.3 - Taxa de Bit e Banda Espectral 

A probabilidade de interferência sobre uma mensagem que 

está sendo recebida é dada pela farmula (Coates, 1975) 

2áf 1N-1  
Pi = 1 	[ 1 	T Ei 

onde 

N é o número de plataformas em visibilidade 

F é a banda de dispersão das frequências recebidas (efeito Doppler) 

T é o intervalo entre transmissões sucessivas. 

A dispersão das frequências, causada principalmente pelo 

efeito Doppler, é fixada pela altura do satélite. O intervalo entre 

transmissões é determinado de modo a garantir um certo número de trans 

missões por passagem do satélite. Portanto os únicos parãmetros que res 

tam para uma possível otimização são a duração T da transmissão e a ban 

da espectral tf ocupada. A duração T de transmissão pode ser diminuida 

aumentando-se a taxa de bit. Por outro lado o aumento da taxa de bit 

provoca um aumento da banda ocupada áf compensando praticamente o ganho 

obtido com a diminuição de T. 

IV.7.4 - Distribuição dos Níveis dos Sinais 

A distribuição dos níveis de sinais recebidos 	interveem 

fortemente no fenOmeno de interferências mútuas: uma emissão recebida a 

um nivel fraco ao mesmo tempo que uma a nivel elevado tem grande chance 

de ser deturpada por esta última. Por outro lado existem dificuldades 

em construir um transponder linear com grande dinãmica (-19 dB).0 arti 

ficio utilizado para manter o nivel de sinal recebido a bordo dentro de 

certos limites consiste em construir as antenas do satélite e da plata 

forma com diagramas de radiação que equalizamas perdas no espaço livre. 

A figura IV.3 mostra a compensação de ganho obtido com as duas antenas. 
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IV.7.5 - Probabilidade Elementar de Recepção 

Seja T a duração da emissão de uma plataforma e T o pe 

riodo de repetição. A relação -T- caracterisa a parte de ocupação do sis 
— 

tema para esta plataforma. A soma dos LE- para as plataformas em visibi 

lidade do satélite em um determinado instante fornece a caracteristica 

da taxa de ocupação do sistema naquele local. A curva P e  = f ( E 	)(Fi 
— 

gura IV.4) permite determinar o desempenho do sistema ligado ao acesso 

aleatório. Nesta Figura N ú o número mãximo de plataformas emvisibilida 

de do Sistema ARGOS, com 
T=Tmax = 200 seg e T = Tmin  = 360 seg. 

P 

"o 

op 

om 

oj 

Figura IV.4 — Probabilidade elementar de Recepção em 
função da taxa de ocupação (Curva le 
vantada para o Sistema ARGOS). 
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Quando o satélite estã em visibilidade de uma plataforma 

e esta transmite uma mensagem, a probabilidade de recepção e definida 

por 

PI = Pe 

Por outro lado a probabilidade de receber n 	mensagens 

transmitidas por uma plataforma durante a passagem 

Admitindo que todas as mensagens emitidas ao longo da pas 

sagem são idênticas, basta receber corretamente apenas una mensagem so 

bre as n que foram transmitidas. A probabilidade de coletar informação 

ao longo de uma passagem e 

P = 1 - (1- Pe ) n  

significando a probabilidade de que pelo menos uma das n mensagens trans 

mitidas foi recebida corretamente. 

Em resumo o que se procura no projeto de um sistema de co 

leta de dados com acesso aleatario é maximizar a probabilidade de suces 

so e o número de plataformas possíveis de serem instaladas em uma dada 

região. Viu-se que a solução deste problema é uma tarefa complexa cuja 

solução analítica e dificultada principalmente pelos efeitos não linea 

res do receptor em presença de sinais de diferentes níveis com separa 

ção variável em frequíncia. Resta a simulação, que conduz a resultados 

bastantes satisfat3rios como no caso ARGOS cujas discrepencias com o ca 

so real se situaram abaixo de 3%. 
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SISTEMA BRASILEIRO DE COLETA DE DADOS 

V.1 - Caracteristicas do Sistema Brasileiro  

A opção adotada para o Sistema Brasileiro de Coleta de 

Dados (PCD-BR) possui caracteristicas comuns aos sistemas LANDSAT, 

GOES e ARGOS. Elas se resumem no seguinte: 

o As plataformas transmitirão aleatoriamente.como nos sistemas 

ARGOS e LANDSAT. 

o O formato do sinal será compativel com o do sistema ARGOS. 

• O equipamento de bordo e um transponder como no sistema GOES. 

o A recepção de uma plataforma sé ocorrerã quando ela e a estação 

receptora estiverem sob visibilidade do satelite. Esta e 	uma 

caracteristica do sistema LANDSAT. 

o A demodulação dc sinal, realizada em Terra, utilizará a metodo 

logia do equipamento ARGOS. 

Para atender ao requisito relativo 	capacidade do sis 

tema (5000 plataformas), foi necessário prever 4 canais separados de 

30 KHz para as frequências portadoras. A capacidade de cada canal está 

entre 1000 e 2000 plataformas. 

A opção, nesta fase, por um formato de transmissão com 

pativel com o do sistema ARCOS se justifica pela estimativa de que ate 

a data de lançamento do satélite brasileiro (1986) existirá no Brasil 

um ri-úmero considerível (300 a 500) de plataformas operando com 	este 

sistema. Deste modo, toda a infraestrutura industrial de apoio já 	de 

senvolvida e a experiéncia na operação da redepoderãoseraproveitadas. 
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Alem disso, as plataformas ARGOS existentes poderão ser facilmente re 

cambiadas para o sistema brasileiro. Duas soluções estão sendo consi 

deradas para isto: 

• mudar a frequência da portadora das plataformas através de uma 

simples troca de cristais dos osciladores; 

o escolher a faixa do transponder do satélite brasileiro de modo 

a cobrir o canal alocado ao ARGOS. 

V.1.1 - Solução Transponder 

O equipamento de bordo (carga útil) para a Missão Cole 

ta de Dados, se restringe a um Transponder cuja função é receber os si 

nais das plataformas em 401 MHz e retransmiti-los (sem processamento) 

na faixa de 2,2 GHz. A Figura V.1 mostra o diagrama de operação do con 

junto Plataforma, Satélite e Estação Receptora. 

Esta solução - quando comparada com a outra, também pos 

sivel, a de demodular, processar e armazenar os dados a bordo - apre 

senta as seguintes vantagens: 

o maior simplicidade do equipamento de bordo que deve possuir qua 

lidade espacial e portanto custo mais elevado; 

• a modularidade da Estação Receptora. Esta pode iniciar a opera 

ção com apenas um Receptor de TMCU e expandir conforme cresci 

mento do número de plataformas. 

A maior desvantagem da solução transponder está no fato 

de que para haver recepção de uma determinada plataforma, é necessãrio 

que ela e a estação receptora estejam sob visibilidade do satélite. 
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V.1.2 - Tempos de Visibilidade 

A Figura V.2 ilustra a geometria do problema de visibi 

lidada comum entre a plataforma e estação receptora e o satélite (aqui 

todos situados no mesmo plano, por simplicidade). 

Vi-se que esta solução transponder sofre uma limitação 

na cobertura no sentido de que parte do tempo em queasplataformas vêm 

o satélite, este não é visto pela estação receptora. 

Para estimar esta perda em cobertura foi realizada uma 

simulação com as seguintes hipéteses: 

o "órbita circular a 700 km e 30 0  de inclinação; 

o foram distribuidas 18 plataformas procurando cobrir todo o Bra 

si] (ver Tabela V.I); 

o Estação Receptora em Cuiabã. 

A simulação consistiu em calcular a relação percentual 

do tempo médio diãrio de visibilidade plataforma-satélite e o tempo 

médio diãrio de visibilidade plataforma-satélite-estação. A média foi 

calculada sobre um "ciclo" orbital de 20 dias. 

Os resultados permitem concluir que a estação de Cuiabã 

cobre da ordem de 65% do tempo de visibilidade plataforma-satélite. 

As Figuras V.3 e V.4 ilustram dois casos típicos da evolução do tempo 

de visibilidade de 15 dias. Para a plataforma em Chui pode-se ver que 

a duração de visibilidade é na maioria dos casos superior a 8 minutos 

e que em geral existe pelo menos uma passagem por dia com duração igual 

ou superior a 10 minutos (600 segundos). 

Jã para uma plataforma na Ilha de Trindade estes tempos 

caem para a metade. 
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TABELA V.1  

PLATAFORMAS ESCOLHIDAS PARA O CALCULO 

DA PERDA EM COBERTURA  

NUMERO LOCAL LATITUDE 
(Sul) 

, 

LONGITUDE 
(Oeste) 

1 Uaup-es O
o 
 07' 67

o 
05' 

2 Belém 1 o 	27' 480 29' 

3 Manaus 3°  06' 60°  00' 

4 Ilha Fernando de Noronha 3o  50' 32
o 

25' 

5 Fortaleza 4o  00' 380 30 •  

6 Natal 5o  35 35
0 	15' 

7 Cruzeiro do Sul 70  30' 72
o 

30' 

8 * 8o  00' o 

9 Porto Velho 80 45' 650 34' 

10 Salvador 12o 	58' 38°  29' 

11 Cuiabã 15o 32' 56o 05 , 

12 Brasilia 16o 	13' 44
o 29' 

13 Arquipélago Abrolhos 17o 45' 38
o 50' 

14 Ilha da Trindade 200 30' 290 00' 

15 Maracaiii 21
o 

38' 55
o 	10' 

16 Cachoeira Paulista 220 29' 45
o 

01' 

17 Porto Alegre 300 03' 51 o 	10' 

18 Chui 330 48' 53
o 30' 
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PLATAFORMA LOCALIZADA EM CHU 

10 

09 

Tempo (dias) 
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1111 
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_1 1 I 	1 	illi ill Pii ig 
9 	tO 	I% 	12 	3 	14 	P5 
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V.1.3 - Capacidade do Sistema 

Para se estimar a capacidade em numero de plataformas do 

sistema brasileiro de coleta dedados foram utilizados resultados de simu 

laço do sistema ARGOS. 

Por limitaçées do programa de simulação,foram utiliza 

dos 850 km para altura da arbita e uma inclinação quase polar. Em uma 

zona aproximadamente equivalente ã do Brasil (latitude de + 5
0 
 a 330  e 

longitude cobrindo um total de 380 ) foram distribuidas 1000, 1500 e 

2000 plataformas contendo 32 bit de dados e transmitindo _em intervalos 

de 200 segundos. O satélite atravessa esta zona aproximadamente no seu 

meio. Os resultados desta simulação são apresentados na Tabela V.2 

TABELA V.2  

PROBABILIDADE DE SUCESSO  

NUMERO DE PLATAFORMAS 
NO BRASIL 

1 
PROBABILIDADE DE SUCESSO 

EM CADA TRANSMISSÃO 

1000 0,78 

1500 0,69 

2000 0,63 

A probabilidade de sucesso na recepção de uma platafor 

ma em uma determinada passagem depende do niimero n de vezes que ela 

transmite e da probabilidade de sucesso em cada transmissão. 

P = 1 - (1 - Pe) n  

Como pelo menos em 4 passagens dirias o tempo de visi 

bilidade satélite-plataforma é superior a 600 segundos (para qualquer 
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TABELA V.3  

ESPECIFICAÇOES DA PLATAFORMA  

Frequência da portadora 

NOMINAL 

401,650 MHz* 

401,620 MHz 

401,590 MHz 

401,560 MHz 

TOLERÂNCIA 

- ± 1,2 	<Hz 

Envelhecimento 2 	<Hz 

Potência 35 dBm ± 0,5 dBm 

- 1,5 dBm 

Cadência de bit 400 Hz ± 5 Hz 

Codificação Bifase-L 

Modulação Fase + 60°  

* Esta frequincia será utilizada apenas nas plataformas ARCOS 
já existentes no Brasil na época da lançamento do satglite. 
Outra opção para os quatro canais g mostrada na Figura V.6. 
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plataforma no Brasil) a probabilidade de sucesso nestas passagens seri 

superior a 0,95 se a probabilidade for superior a 0,63. 

Este resultado permite concluir que se não houvesse o 

problema de visibilidade com a estação receptora a capacidade do siste 

ma brasileiro seria,por canal ,superior a 1500 plataformas transmitindo 
32 bit. Como existe o problema de visibilidade e a Estação Cuiabá po 

de cobrir 65% do tempo que o satélite vê as as plataformas,a capacida 

de do sistema cai nesta mesma proporção. A capacidade com os 4 canais 

serã portanto superior a 0,65 x 4 x 1500 = 3900. E para conseguir isto 
ser ã necessãrio alterar convenientemente os periodos de repetição das 

plataformas: aumantando para as que tem maior tempo de vigibilidade 

e diminuindo no caso contrario. 

V.2 - Especificações da Plataforma  

As especificações elétricas que a plataforma deve satis 

fazer se referem a: 

o frequência e sua estabilidade; 

o potência irradiada; 

e formato da mensagem. 

Como primeira aproximação para o estabelecimento destas 

especificações, adotou-se as mesmas das da PCD - ARGOS. A Tabela V.3 

e a Figura V.5 resumem estas especificações. 

A PequJncia da portadora deveu í estar na banda de 401 

a 403 reservada ã Meteorologia. Outros detalhes relativos ã escolha das 

frequências são discutidos mais adiante. 

A potincia apresentada na tabela se refere ã potência 

isotrõpica irradiada efetivamente. Existe um valor máximo que não deve 

ser ultrapassado para evitar a saturação do Transponder de bordo e um 

valor ?tinimo para garantir um bom desempenho do sistema. 
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O piwato da mensagem deverá ser compatível com o das 

plataformas ARGOS no sentido que o receptor de TMCU deverá ser capaz 

de detetar ambas as mensagens. 

Mínimo 360 ms 	  Máximo 920 ms 

SINC. 	SINC. 	INICIA 	DOCUMEN 
BIT 	FORMATO LIZAÇA0 	TAÇA°—  

PORTADORA 	15 	8 	1 	24 	ATE 256 PURA 

Sincronismo de bit 	- 15 bit 1 

Sincronismo de formato 	- 8 bit 00010111 

Fig. V.5 - Formato da mensagem 

O período de repetição das transmissões deverá ser fixa 

do em torno de um valor médio igual a 200 segundos. Plataformas em po 

siçOes desfavoráveis em relação á Estação deverão transmitir em inter 

valos menores e as mais favoráveis em intervalos maiores que 200 segun 

dos. 

V.2.1 - Escolha das frequências 

A frequência das portadoras transmitidas pelas platafor 

mas deverá ser escolhida dentro da faixa que vai de 401 a 403 MHz,atri 

buída por regulamentos internacionais ao serviço de meteorologia porsa 

télite (enlace de subida). Na escolha destas necessário considerar 

os sistemas existentes ,particularmente o ARGOS (401, 650 MHz ± 20 (Hz) 

e o GOES (de 401,7 a 402 MHz), que são sistemas operacionais com boas 

chances de continuarem a existir após 1985. 

O sistema brasileiro de coleta de dados deverá ocupar 

uma faixa de 120 kHz com 4 canais espaçados de 30 kHz. Na Figura V.6 
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são mostradas duas opções para a localização dos canais das PCD. A 02.  
ção B se situa na região livre que vai de 401,2 a 401,5 MHz. 

A opção A apresenta aspecto interessante que é o de en 

globar o canal do sistema ARGOS. Com  isto, serã possível captaras PCD-

ARGOS que serão instaladas no Brasil até a data de lançamento do 19 sa 

télite brasileiro, sem necessidade de adaptação jã que optou-se nesta 

fase de estudos em manter a compatibilidade do formato dos dados da 

PCD-BR com o da ARGOS. 

A viabilidade desta opção deperiderã da desativação com 

pleta do sistema de plataforma LANDSAT. Sabe-se que a NASA não preten 

de mais por a bordo dos próximos LANDSAT o sistema de coleta de dados 

e que o último portador deste sistema foi o LANDSAT-C, lançado em mar 

ço de 1978. 

V.2.2 - Antena de Transmissão da Plataforma 

A antena de transmissão para a Plataforma de Coleta de 

Dados, deve satisfazer as seguintes características: 

o diagrama de irradiação moldado para compensar a atenuação de 

propagação quando o satélite estiver a ãngulos menos elevados; 

• excelente relação frente-costa, para evitar-se reflexão na ter 

ra; 

o excelente polarização circular. 

Dos critérios acima foi selecionada a antena tipo Héli 

ce Quadrifilar, cujo diagrama de irradiação típico pode ser visto na 

Figura V.8, e cujas características radioelétricas são: 

• faixas de frequência: 401,56 - 401,65 MHz (opção A); 

401,42 - 402,3 MHz (opção 8); 
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• diretividade: 5,0 d8; 

o polarização: 	circular ã direita. 

Fig.V.8 - Diagrama de Irradiação da Antena da PCD. 
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V.3 - Especificação do Transponder  

	

O transponder constitui a carga étil do satélite para 	a 

Missão Coleta de Dados tendo por finalidade receber os sinais emitidos 

por um grande numero de plataformas e retransmiti-los para uma ou mais 

estações terrenas de recepção. 

O transponder recebe o conjunto dos sinais das PCD atra 

vés de uma antena de UHF (401 MHz), transpõe o espectro recebido para 

SHF (faixa de 2200-2290 MHz), amplifica o conjunto de sinais transposto 

e retransmite para terra, acrescido de um tom piloto através da antena 

do subsistema de telecomunicações de serviço (R/TM/TC). 

A faixa espectral ocupada pelo Transponder, de 150 kHz, é 

capaz de acomodar os quatro canais de transmissão das PCD e mais a fre 

quência piloto de referência conforme mostra a Figura V.8. 

pia 
WAM 

	 "'• 
405. 	 44;u32 40O5

f niquins:e (10Hz } 

11.040 ~SM 

Figura V.8 - Esquema do Espectro das Transmiss5es de Coleta 
de Dados. 

O efeito Doppler da ligação descendente ser ã eliminado na 

recepção em Terra com o auxilio do sinal piloto de referência. 

A potência média solicitada do transponder serã em torno 

de 100 mW, devendo o mesmo ser capaz de transmitir até 170 mW sem en 

trar em saturação. 

O conjunto transponder e antena de recepção em Terra foram 

projetados de modo a permitir a operação do sistema para uma gama dinã 

mica de até 20 dB nos sinais emitidos pelas PCD que chegam ao satélite. 



- 54 - 

V.4 - Descrição da plataforma  

O funcionamento em acesso aleatario do sistema de cole 

ta de dados brasileiro (PCD-BR) permite utilizar circuitos eletranicos 

simples e de baixo custo. 

O diagrama da Figura V.9 mostra os principais subsiste 

mas da plataforma a ser desenvolvida para o PCD-BR. 

Os circuitos INTERFACES transformam os sinais elétricos 

fornecidos pelos sensores (tensão, frequència, contato, etc.) em um 

formato único compativel com a unidade de CONTROLE E FORMATAÇÃO. As in 

terfaces são ligadas em cascata com as saidas conectadas em"WIRED-AND" 

fornecendo os dados em forma serial. 

Foi adotado este sistema de aquisição sequencial dos sen 

sores devido a multiplicidade de caracterIsticas dos mesmos. O número 

de bits necessãrios por parãmetro medido é extremamente variável e de 

pende da aplicação. Esta solução permite atribuir qualquer número de 

bit por sensor e conectar um número de sensores limitado apenas pelo 

total de bit que pode ser transmitido. Uma outra vantagem deste siste 

ma é a modularidade: a plataforma configurada para uma aplicação terã 

o estritamente necessãrio para o seu funcionamento; ampliações futuras 

poderão ser realizadas,simplesmente adicionando novas interfaces. 

V.4.1 - Plataforma Programãvel 

A PPCD devera ser, basicamente, uma unidade para aquisi 

ção de dados. Estes dados deverão ser, tipicamente, de natureza emala 

gica, em sua origem. No entanto esta prevista também a aquisição de da 

dos que já possam estar na forma digital, na sua origem. 

A Figura V.10 ilustra as possíveis conexiiesqueuma PPCD 
poderá ter. Em geral, nem todas estas possiveis configurações deverão 

ocorrer simultaneamente, pois cada uma delas deverá depender da aplica 

ção que se tem em vista. 
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A principal vantagem deste tipo de plataforma é a sua 

programabilidade e a modularidade de sua arquitetura interna, graças ã 

compatibilidade existente entre os componentes de uma mesma familia, em 

torno de um micro-processador. Ao mesmo tempo em que se pode obter con 

siderível compacticidade na sua montagem, pode-se também expandir modu 

larmente os seus portes de comunicação, sejam eles sequenciais ou pa 

ralelos. Dal podem resultar modelos operacionais de PPCD's que poderão 

ser mais complexos do que aquele esquematizado na Figura V.10, mas que 

poderão ser de particular interesse em certos tipos de aplicação. 

A PPCD representada na Figura V.10 previ: 

e uma entrada sequencial para aquisição de dados sequenciais jã 

colocados na forma digital, através de um sistema de aquisição 

sequencial de dados. Este sistema pode -17'a adquirir, sequencial 

mente, dados de sensores, tanto em forma analégica como digital; 

e um conjunto de entradas paralelas para aquisição de dados ana 

légicos ou digitais. Este sistema estará naturalmente embutido 

dentro da PPCD, recebendo a denominação de sistema de aquisição 

paralela; 

• um conjunto de entrada/salda (E/S) de dados digitais. Quando 

atuarem como saldas, estes dados digitais poderão exercer afun 

ção de controle, por exemplo, ligando ou desligando a alimenta 

ção de energia de um sensor, auxiliando na leitura de dados ar 

mazenados externamente ã PPCD, etc; 

o uma parte de E/S para comunicação sincrona/assincrona de dados 

sequenciais. A este porte pode ser conectado um teclado ou um 

terminal, préximo ou remoto, para E/5 de dados ou mensagens.Es 

tes dados ou mensagens poderão estar sendo, por exemplo, trans 

mitidos pela PPCD ao Centro de Operaçaes de Missão, via Sateli 

te. Este poder ã ter o seu acesso também utilizado para simples 

diagnéstico ou teste da PPCD, com a ajuda do terminal 	ou te 

clado; 
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• um porte de EIS de comunicação sincrona/assincrona de dados se 

quenciais para conexão a uma memória digital de massa (ex. cas 

sette); 

o um porte de saída para conexão ã antena do transmissor de PPCD; 

o um porte de entrada para conexão, opcional, para recepção de 

interrogações ou sinais externos, na ausência de um receptor na 

PPCD. 

Vale ressaltar que a programabilidade da pPCD deverãofe 

recer considerãvel flexibilidade na sua operacionalização: 

o adaptação a formatos diferentes de mensagem; 

o execução de rotinas de diagnóstico para uso próprio e externo; 

o pré-processamento de sinais adquiridos com tabelas de calibra 

ção ou de transformação de unidades de medida; 

o acumulo, simultâneo ã transmissão, de dados em uma memOria de 

massa (cassette, por exemplo); 

o reconfiguração operacional interna da PPCD ou a desativação de 

sensores por efeito de diagnóstico interno ou 	efetuado 

ã distância; 

• manipulação e cifragem de mensagens ou dados considerados con 

fidenciais; 

• interconexão aérea ou por cabos de plataformas em rede para 

certos tipos de aplicação. 

Estas são algumas das muitas vantagens que poderão ser 

oferecidas com certa facilidade pela PPCD, graças a sua programibilida 

de. 
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A possibilidade de utilizar a PPCD como meio de trans 

missão de mensagens abre um nõmero considerevel de aplicações para es 

te tipo de recurso. Por exemplo, a partir de um lugar remoto (navio, 

avião, etc.), um operador, com um simples teclado (eventualmente um 

terminal teletipo), pode transmitir dados ou mensagens via plataforma. 

Sua programação poder í se incumbir de transmitir estas mensagens com 

uma frequência que otimize a probabilidade de recepção. 

V.5 - Recepção de Carga Otil (TMCU) 

O equipamento de recepção de Carga' Otil, instalado no 

Centro de Operação, deverí receber, demodular e formatar os dados bru 

tos para serem enviados ao Centro de Missão em Cachoeira Paulista onde 

serão tratados e distribuldos aos usuãrios. 

O diagrama da Figura V.Il mostra o equipamento necessã 

rio para receber um canal, ou seja, um conjunto de plataformas que 

transmite em uma mesma frequência. A configuração final prevê a ins 

talação de 4 conjuntos como este, capaz, portanto, de receber 4canais. 

Os principais subsistemas do Receptor de Carga Otil são: 

o um conversar para converter a frequencia da portadora de 2,2 

GHz para uma frequência intermediãria praxima de 1 MHz; 

o um regenerador de frequência piloto que fornece a frequência pa 

ra todo o conjunto, eliminando virtualmente o efeito Doppler do 

enlace de descida; 

• um analisador de espectro para detetar a presença de sinal ede 

terminar a frequência da portadora; 

• quatro unidades de tratamento idênticas capazes de tratar ate 

quatro mensagens simultaneamente; 
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• um formatadór com capacidade de armazenar sinais provenientes 

das 4 unidades de tratamento e manter uma taxa de bit constante 

na salda superior a 1600 bit/s. 

O analisador de espectro sintetiza para os demoduladores 

as frequencias dos sinais dos PCD que vão sendo detetados. A unidade de 

controle decide qual das unidades de tratamento será atribuida para tra 

tar o sinal que está sendo recebido, controlar o tempo de alocação e 

ativar o formatador de salda. 

V.5.1 - Acoplamento com o Sistema REDACE 

O sistema que deverá compor a Rede de Dados para Contro 

le Espacial - REDACE, este representado na Figura VIII.1 do Anexo 3. A 

recepção de telemetria de carga útil (TMCU) deverá acoplar-se ao siste 

ma REDACE através das Interfaces de Comunicação - IC's que deverão es 

tar, pelo menos em parte, residentes no computador ASTRO 5/2 - C, loca 

lizado nas estações terrenas do sistema solo do satélite. 

O receptor de TMCU poderá acoplar-se às IC's em um de 

dois níveis diferentes de compactação das mensagens a serem recebidas 

das PCD'S, via satélite. O nivel a ser escolhido vai dependerdevárias 

considerações técnicas a serem desenvolvidas na fase de projeto da Mis 

são Coleta de Dados. Vamos comentar, de forma breve, as duas opções de 

acoplamento, de acordo com o esquema da Figura V.12. No primeiro caso, 

a recepção de mensagens de TMCU pode ser feita pelas IC's a uma taxa 

(provável) de 400 bits/seg, em grupos de até quatro (C1-C4) mensagens 

simultáneas para cada IC (Nivel 1). Deverão ser previstos ate quatro 

conjuntos de IC, para um total máximo de 16 canais de mensagens de en 

trada. Os canais de salda (C 5  ou C6 ) das IC's(até 4IC's) do Nivel I po 

dem então entrar, em pares, nas IC's do nivel II. Neste caso, ataxa mi 

nima de bits neste canal (C
5 ou C 6 ) de comunicações deverá ser de 1600 

bits/seg. Por sua vez, cada IC do Nivel II deverá ser capaz de receber 

duas mensagens (por C s  ou C6 ) e concentre-las, retransmitindo-as pelo 

seu porte de saida, gerando a mensagem, por C 7 , a ser enviada pelo sis 
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tema REDACE ao Centro de Operações da Missão, a uma taxa de 4800 bits/ 

seg. Deverá-  ser decidido em fase posterior o nivel (I ou II) em que o 

sistema REDACE sere acomplado ao receptor de TMCU. 

V.6 - Tratamento dos Dados  

A configuração em condições normais do sistema solo pre 

vê a Estação de Telemetria e Telecomando em Cuiabí e o Centro da Missão 

em Cachoeira Paulista. Os dados das plataformas recebidos em Cuiabí se 

rão enviados em forma bruta para Cachoeira Paulista onde receberão di 

versos tipos de tratamento. 

Recapitulando, a estrutura da mensagem ap5s os 160 ms 

de portadora modulada compõe-se de: 

o 15 bits correspondentes a sincronização de bit; 

o 8 bits para sincronização de formato; 

o 1 bit de inicialização de mensagem; 

o 24 bits de documentação contendo informações sobre tamanho da 

mensagem, modo de operação e identificação da plataforma. 

A informação sobre o tamanho da mensagem e importantepa 

ra o receptor de carga etil, pois poderão ser rejeitadas aquelas mansa 

gens que não correspondem ao esperado. 

A identificação da plataforma dever e ser implementada 

com um cõdigo que permita a deteção do erro. No Centro de Tratamento 

uma das primeiras operações realizadas sobre os dados sere a verifica 

ção da identificação da plataforma. Serão eliminadas aquelas para as 

quais não seja possivel determinar a identificação. 

Os pari-metros medidos pelos sensores serão tratados in 

dependentemente para cada plataforma. Ao instalar uma plataforma o usu 

erio dever í fornecer ao Centro da Missão uma ficha de inscrição conten 

do todas as informações relativas aquela plataforma como por exemplo: 
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• identificação da plataforma; 

• ordem de instalação dos sensores; 

o número de bit por sensor; 

o curva de calibração de cada sensor (mãximo de 20 pontos), etc. 

Os resultados fornecidos aos usuãrios poderão ser de 

dois tipos: 

o simples transcodificação das informações recebidas para 	oc 

tal, decimal ou hexadecimal; 

o ou conversão das informações dos sensores em parãmetros 	fisi 

cos. A Figura V.13 mostra o exemplo da curva de calibração de 

um termõmetro. 

V.7 - Disseminação dos Dados  

A disseminação dos dados aos usuãrios deverã ser reali 

zada pelos diversos meios de comunicação conforme as necessidades de 

cada um. 

O fator determinante da escolha do meio de transmissão 

será o atraso que o usuãrio pode tolerar a partir do instante em que 

o dado foi gerado pela plataforma. 

Existirão usuãrios que necessitarão dos dados 	pratica 

mente em tempo real. Em tais casos, poderão ser utilizados: 

• linhas de Telex, que são acionadas pelo Centro da Missão tão lo 

go os dados estejam disponiveis ou pelo usuãrio, consultando 

um arquivo, no momento em que necessitar dos dados; 

• ou canais telefõnicos dedicados interligando o computador do 

usuário ao computador do Centro da Missão. 
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Para outro tipo de usuário os dados poderão ser forneci 

dos com dias de atraso. Nestes casos, poderão ser utilizados: 

• listagens fornecidas por computador e enviadas pelo correio; 

o fitas magnéticas também enviadas pelo correio 	periodicamente 

ou por solicitação do usuário. 

V.7.1 - O Sistema RECODI na Disseminação dos Dados 

O sistema que deverá compor a Rede de Coleta e Dissemi 

nação de Dados - RECODI -, que deverá ter também, em relação ã Missão 

Coleta de Dados, o objetivo de disseminar os dados de coleta com os re 

cursos de transmissão e processamento de dados que o sistema devera o 

ferecer. Com  esta finalidade, o Sistema RECODI devera ter o seu nó em 

Cachoeira Paulista, conectado ao Centro da Missão (veja a Figura VII.1 

do Anexo 3). Assim sendo, além dos serviços mais convencionais (telex, 

listagens, telefone, etc.) que o Centro de Missão venha a oferecer pa 

ra a disseminação de dados, o seu banco de informações poderá ser con 

sultado, remotamente, por usuários que tenham acesso ao Sistema. Para 

tanto, será necessário montar um banco de dados no Centro de Missão, 

de acordo com as rotinas de acesso a serem padronizadas pelo Programa 

Operacional do Sistema RECODI (veja Anexo 3). Este devera prever, tam 

bém, a possibilidade de conexão a Estacionetes, se elas vierem a ser 

desenvolvidas em fase posterior na Missão Coleta de Dados. Neste caso, 

as Estacionetes poderão ser vistas como nos terminais do Sistema, pois 

elas poderão incorporar recursos de processamento padronizado para a 

rede de coleta e disseminação de dados. Vale notar que o Sistema deve 

rã também servir como infra-estrutura de coleta de dados, a partir dos 

seus pontos de acesso aos usuários. 
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CAPITULO VI  

CUSTOS  

Os custos de desenvolvimento e fabricação das plataformas 

de coleta de dados foi considerado ã parte dentro da Missão Espacial 

Completa com a denominação "Projeto Plataforma de Coleta de Dados AR 

GOS". 

Este projeto visa: desenvolver e industrializar protati 

pos de uma plataforma tipo ARGUS; instalar e operar uma rede piloto de 

PCD para demonstrar a viabilidade e colher subsídios para a Missão 

Coleta de Dados do primeiro Satélite Brasileiro.As plataformas desenvol 

vidas neste projeto deverão ser compatíveis com o sistema brasileiro. 

Os custos deste projeto encontra-se detalhado na Proposta 

de Projeto - PNAE/COBAE — "PCD/ARGOS - Plataforma de Coleta de 	Dados 

ARGOS". 

O orçamento total do projeto para o período 1980-1985 é 

de Cr$ 115.000.000,00. As principais despesas se referem ã 

18 500 para compra de um minicomputador, sensores e simulador de 

ambiente. 

7 500 para cobrir os custos de fabricação de 50 plataformas. 

960 para despesas de instalação das 50 plataformas. 

77 747 para pagamento do pessoal que trabalha no 	projeto. 

10 293 para material de consumo e outras despesas. 
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TABELA VI.1 

CUSTOS DO PROJETO PCD/ARGOS  

Cr$ Milhões 

Pessoal 

Equipamentos 

Contratos Industriais 

Despesas para Instalação de 50 Plataformas 

Material de Consumo e Outras Despesas 

77 

18 

7 

10 

747 

500 

500 

960 

293 

TOTAL 115 000 
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CAPITULO VII  

CONCLUSA°  

A fase atual dos trabalhos de anãlise da Missão Coleta 

de Dados permitiu concluir a sua viabilidade dentro das condições impos 

tas pelo lançador. 

A consideração de uma única estação receptora em Cuiabã 

mostra que a capacidade do sistema embora caia abaixo do especificado, 

atende as necessidades em número de PCD para os primeiros anos de ope 

ração. Os estudos que se seguirão,incluindo a estação receptora (de re 

serva) em Cachoeira Paulista e eventualmente algumas mini-estações, de 

verão detalhar melhor o estudo realizado sobre a capacidade,bem como de 

terminar a localização de possiveis mini-estações. 
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VI - PROGRAMA BRASILEIRO DE PCD 

6.1 - INTR0D1JÇA0  

O CNPq/INPE, dentro da programação aprovada pela COBAE, 
estã conduzindo um projeto (ANEXO I), objetivando: 

- desenvolvimento e construção dg 10 PCD's; 

- operação experimental das plataformas; 

- recepção direta das informações retransmitidas pelo satelite. 

O projeto, como originalmente elaborado, previa a utiliza 
ção do satélite TIROS-N .(Sistema ARGOS). Tendo em vista, entretanto, as 

diferentes vantagens e desvantagens do sistema, em comparação com o do 

satelite GOES, e ainda as politicas ligeiramente diferentes adotadas pe 

los operadores dos satõlites, foi recentemente avaliada a possibilidade 

de adaptã-lo ao uso do satõlite COES. A conclusão é de que tecnicamente 

não haveria maiores dificuldades ou diferenças de custo, se o projeto 

for modificado para utilizar o satõlite GOES. 

Assim, o projeto experimental com 10 estações ser ã condu 

zido com um ou ambos,d6S satõlites existentes. Por tratar-se de um pe 

queno nUmero de estações, e devido ãs caracteristicas experimentais, 

não haver ã maiores complicações quanto ao uso de satelite, sendo inclu 

sive possivel que não seja necessãrio acordo formal com os operadores 

_doar do nd S731,0 

Como previsto no projeto em execução, a esta fase inicial 

deverã seguir-se, se aprovada, uma fase em que ser ã feita a utilização 

de um dos satélites existentes (GOES ou TIROS-N), para a operação de um 

numero maior de plataformas. Em uma terceira fase, completar-se-ã a uti 

lização de parte da capacidade do satélite brasileiro sendo planejado 

dentro da Missão Espacial Completa, para prover esta função, jã em ter 

mos completamente nacionais. 
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6.2 - FASES DO PROGRAMA NACIONAL  

O CNPq/IMPE propõe-se a organizar, operar e gerenciar um 
programa de imbito nacional de utilização de PCD's, através dos seguin 
tes passos distribuídos em trés fases: 

FASE I : Implantação de um Sistema Experimental e Preparação de um 

Sistema Operacional. 

o Continuação do programa, lã aprovado, do projeto e construção 

de 10 plataformas, sua operação com o Satélite TIROS-N ou COES 

ou ambos e a recepção dos dados através da Estação TIROS-N ou 

GOES ou ambas lã existentes no CNPq/INPE (pequenas modifica 

çães serio necessãrias naS estações, as quais, jã foram consi 
deradas no programa aprovado). 

o Levantamento usuãrios potenciais de PCD dentre os grgios atu 
antes nas ãreas de hidrologia, meteorologia, meio-ambiente e 
oceanografia, para o dimensionamento das necessidades do sis 

tema. 

e Baseado no parecer da COBAE e do CSN sobre quais seriam os da 

dos que poderiam ser captados pelos sensores, entrada em con 

tacto com os operador(es) do(s) satélite(s), para ver a 	pos 

bilidade de implantação do sistema operacional brasileiro. Co 

mo jã foi dito, os operadores dos dois satélites atuais 	exi 

gem que os dados obtidos sejam, de alguma forma, 	divulgados 
publicamente: para o sistema ARGOS (satélite TIROS-N), os da 

dos obtidos devem ser depositados, a posteriori, junto ao Cen 

tro Mundial de Dados-A, localizados nos EEUU; para o satélite 

COES, os dados tem rae'ser transmitidos, em tempo real ou a 

posteriori, na medida em que a utilização do satélite somente 

serã permitida, se vier a satisfazer o interesse de uma agen 

.cia do governo americano. Assim, talvez existam 	restriciies 
quanto ao tipo de dados a serem coletados nessa seaunda fase. 
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Por exemplo, se for decidido que informaçees sobre nivela de 

rios não devam ser sistematicamente difundidas, a utilização 
de PCD para tal finalidade somente poderia ser feita atraves 

de outro meio (aluguel de um canal Intelsat, por exemplo) ou 

durante a. terceira fase do Programa. 

• Preparação de documento relativo as atividades constantes da 

Fase II do Programa e seu envio ã COME para anãlise e apro-

vação. 

FASEAI: Implantaçgb e Operação de um Sistema Operacional com Sate 

lites:'Estranaeiros. 

o Acordos necessãrios com os operadores dos satelites. 

e Entrega do protetipo experimental desenvolvido ã indatria pa 

ra a fabricação, para os usuãrios, das PCD necessárias. Esti 

me-se, no minimo, o úmero de PCD em cerca de 300 e o custo 

de cada plataforma em U$3,500 (tres mil e quinhentos delares). 

o Adaptação' final das Estaçees TIROS-N e SOES do CNPq/INPE para 

funcionarem como estaçees receptoras. 'Com foi dito em itens 

anteriores, o CNPq/INPE jg dispee.de capacidade de recepção 
das informaçUes transmitidas pelos satelites TIROS-ti e SOES, 

uma vez que o sinal das PCD retransmitido pelos satelites uti 
liza a mesma portadora que a da transmissão das imagens meteo ,  

rolegicas, capacidade esta jã instalada. Será necessário ape 

nas modificar a unidade de decodificação dos sinais, o que se 

rí feito na FASE I. Entretanto, pequenas modificaçUes 	serão 
necessãrias, tendo em vista o número maior de PCD na fase ope 

racional, assim como a implantação do Centro de Distribuição 

de Dados aos Usuários, em tempo real, atraves de linhas de te 
lex da EMBRATEL. Entretanto, dependendo da localização fisica 

dos usuãrios que necessitem dos dados em tempo real, 	poderá 

ser mais econgmico a instalação de outras estaçeesde recepção 
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direta dos sinais retransmitidos pelos satélites. Istima-se 

em cerca de U$ 50,000 (cinquenta mil dolares) o custo de uma 

tal estação, que pode ser fabricada inteiramente no pais (o 
CNPq/INPE tem o projeto), com um minero muito pequeno de sub-
sistemas importados. 

Operação do Sistema. 

Preparação de documento relativo ãs atividades constantes da 

FASE Indo Programa e seu envio COBAE para análise e apro 

vação. Este documento poderá ser feito separadamente ou pode-

rá estar incluido dentro da proposta final da Missão Espacial 

Completa, que será apresentada ainda este ano ã COBAE. 

'FASE III:  Implantação e Operação de um Sistema Operacional com o• 

Satelite Brasileira (Missão Espacial Completa). 

• Obviamente, a execuçSo desta fase dependerá da aprovação fi-
nal para a realização da Missão Espacial Completa. Tanto den 
tro do projeto puramente brasileiro, como dentro da proposta 

de cooperação apresentada pela França ,e,  presentemente /  sendo 

estudada e . detalhada por um grupo misto Franco-Brasileiro, a 

retransmissão de dados obtidos por PCD espalhadas pelo ter-

riterio nacional constitui uma das mais fortes candidatas a 

ser incluida no experimento a ser realizado pelo satelite bra 
sileiro. 

A ideia básica é.  a de se ter um satélite em érbita de 	baixa 
inclinaçá-o (nio superior a 30° ), o que propriciaria o recobri 
mento de todo o territerio nacional, com várias passagens diá 

rias. O sistema a ser utilizado será bem parecido com aquele 

do satelite TIROS-N, sendo que os detalhes do projeto serão 

posteriormente encaminhados á COBAE para análise *e decisão. O 

lançamento do satelite deverá ocorrer em meados de 1985, data 

.em que seria considerada, então, como a de inicio de operaçío 
do sistema brasileiro. 
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Caso o Brasil decida, antes de 1985, ter um satõlite de tele 

-- comunicações geoestacionerio, deveria, ente°, ser estudada a\ 
— possibilidade/9/ de utilização desse satõlite dentro do Progra 

ma. Como o satelite ser ã geoestacionãrio, o sistema 	deverã 

ser parecido com aquele do satelite GOES. 

r importante assinalar que, da forma proposta, o Programa 
clã grande enfase ao aspecto do dominio tecnolõgico completo do sistema, 

Incluindo a fabricaçío totalmente no Brasil das plataformas, a constru 

çeo no Brasil das estações receptoras e, caso aprovada a Misse° Espa 

cial Completa, tambem a construção do segmento espacial. 

No grefico, a seguir, este apresentado o cronograma 	tri 

lustral dos principais eventos esperados nas tres fases propostas para o 

Programa. 



- 25 - 

• 

Ch  

z. . 

-- .. 
o- 
o 

.1. 

.- 

.. ... 
o .. , 
.. 
o. .. 
.. < 
o. 

.. 
o o, 
co- 

o,- . 
o. 

...- 

o 
.. • 

.7. 

o. 

o . — 

2 
2 

c° 
R 

..... 
. ri 

11 

a. 
... 

c. 
c. ,.. 
.. ._. 

Li 	. p., 
...- 	. 	

L.,  
... g 	 .... 	

-te 	oe, ã 

	

a 	r, 	d, 	,- 	ir, c. a 	 V 	ia 	- 	,„ 	- ,- 	
-- 

- o 	 e: 	n a. 	 c 	 ... 
o 	 8 	

,., 	no 	-- -- . 	. y, 	_  
t. 	 2 	c  
' 	2 R  rtn± 	ee•o. 	O cc o o 	•-■ 1-  vl 	K 	0- 	 1 	&=1- 	§ 

•5 	g, 	W 	
o 	o  
.5, 	5 	

— 	o 
R a 	e 	r  
c ... . 	1 - - 	o 	1 c 	° 	5 	° - 	o, 	.o - 	'<-: 	: 	.o.. .. < o 	, 	5 	° ° 	2 SA 	° 	o 9 	iç- ° • R 	e 
:p: 7-',  5s, 	e:' 	..ç 	

o  
R- 	- 	ts id- 	ft  " ° 	Pc 	t2 r. 	:..:, 	e 	r: 

i.:j P  
iV-2.. 	R ?-: R.  -... 	. . 	 ,.. 

• 	• 	• 	• 	
e 	e 	e 	• e 	e 	14 	e 	• 	e . 	e 



MISSÃO ESPACIAL COMPLETA 

ESTUDO DE VIABILIDADE DO SATELITE BRASILEIRO 

ANEXO 2 

ANTE-PROJETO DO SATELITE 

CONSELHO NACIONAL DE DESENVOLVIMENTO CIENTIFICO E TECNOLÓGICO (CNPq) 

INSTITUTO DE PESQUISAS ESPACIAIS (INPE) 

Dezembro 1979 



/NDICE 

CAPITULO I  - CARACTERISTICAS GERAIS DO PRIMEIRO SATÉLITE BRASILEIRO 	1 

• 1.1 - Introdução 	  

• 1.2 - Características do Satélite 	  

1.2.1 - A Estrutura do Satélite 	  

1.2.2 - Os Subsistemas de Bordo 	  

1 

3 

3 

8 

o 1.3 - Configuração Opcional 	para o Satélite 	  14 

• 1.4 - Estudo de Viabilidade do Satélite 	  16 

CAPITULO II  - ESTRUTURA E CONTROLE TÉRMICO  	 18 

e 11.1 	- Estrutura 	  18 

• 11.2 - Controle Térmico 	  23 

CAPITULO III  - SUPRIMENTO DE ENERGIA  	 25 

o 111.1 	- Introdução 	  25 

e 111.2 - As Orbitas 	  27 
o 111.3 - O Gerador Solar 	  29 

• 111.4 - A Bateria 	  36 

• 111.5 - Condicionamento de Potência 	  38 

CAPITULO IV  - CONTROLE DE ATITUDE  	 41 

• IV.1 - Introdução 	  41 

o IV.2 - Especificaçães do Sistema 	  42 

• IV.3 - Sistema de Frenagem 10-10 	  43 

IV.3.1 	- Análise do Sistema 	Io-Io 	  44 

• IV.4 - Sistema de Amortecimento 	  51 

IV.4.1 	- Análise do Sistema 	  52 

IV.4.2 - Dimensionamento do Sistema de Amortecimento 

para o Satélite Brasileiro 	  55 

• IV.5 - Medida de Atitude do Satélite 	  59 



IV.5.1 - Concepção do Sistema Bãsico 	  

IV.5.2 - Sistema de Aspecto Magnético 	  

IV.5.3 - Sistema de Aspecto Solar 	  

o IV.6 - Estabilização por Gradiente de Gravidade 	  

59 

60 

62 

67 

IV.6.1 	- Anãlise do Sistema a Gradiente de 	Gravidade 67 

IV.6.2 - Dimensionamento do Sistema para o 	Satélite 

Brasileiro 	  73 

IV.6.3 - Desempenho e Discussão 	  85 

cApITuLo V  - SUPERVISÃO DE BORDO  	 88 

• V.1 - Introdução 	  88 

o V.2 - Padrão INPE de Supervisão de Bordo - PISB 	  89 

e V.3 - Unidade de Processamento e Comunicação - UPC 	 90 

o V.4 - Unidade de Processamento Distribuido - UPD 	 93 

o V.5 - Mem5ria Principal 	- Mm 	  95 

o V.6 - Barramento de Dados - 	BD 	  96 

o V.7 - Computador ASTRO B/3 	  96 

V.7.1 - Introdução 	  96 

V.7.2 - Fases de Desenvolvimento 	  99 

V.7.3 - Programa Operacional 	Integrado - POI 	 

e V.8 - Apoio de Laboratario ao Desenvolvimento da 	Supervisão 
de Bordo 	  

101 

104 

• V.9 - Referências 	  107 

CAPITULO VI  - SUBSISTEMA DE TELECOMUNICAÇOES DE SERVIÇO  	  108 

• VI.1 	- Introdução 	  108 

• VI.2 - Características Gerais 	  108 

VI.2.1 	- Faixas de Frequências Utilizadas 	 108 

VI.2.2 - Padr6es e Modos de Funcionamento 	 109 

• VI.3 - Cobertura Radioelétrica e Visibilidade 	  111 

• VI.4 - Cãlculos de Radioenlaces 	  116 

VI.4.1 - Cãlculo da Mãxima EIRP* Permissível 	para 	o 

Satélite 	  116 



VI.4.2 - Cálculo da EIRP Requerida para as 	Comunica _ 
ções 	  117 

VI.4.3 - Cálculo das Relações 5/N 0  para Rastreio 	 119 

VI.4.4 - Cãlculos de EIRP para Orbita Elíptica 	 120 

VI.4.5 - Cálculos Relativos ã Ligação Ascendente 	 120 

VI.4.5.1 	- Cãlculo para Telecomando 	 120 

VI.4.5.2 - Cãlculos para Rastreio 	 121 

• VI.5 - Descrição do Subsistema R/TM/TC 	  122 

VI.5.1 	- Introdução 	  122 

VI.5.2 - Transponders, Codificador e Decodificador 	 122 

VI.5.3 - Rede de Antenas 	  125 

VI.5.3.1 	- Gabaritos 	  125 

VI.5.3.2 - Seleção das Antenas Elementares . 132 

VI.5.3.3 - Implantação das Antenas 	 132 

VI.5.4 - Estimativas de Massa, Volume e Consumo 	de 

Energia 	  133 

CAPTTULO VII  - SUBSISTEMA TRANSPONDER DE COLETA DE DADOS  	 134 

o VII.1 - Introdução 	  134 

e VII.2 - Características Gerais 	  134 

• VII.3 - Cálculos de Enlace 	  139 

VII.3.1 	- Relação P/N o  Requerida 	  139 

VII.3.2 - Cálculo para Ligação Ascendente 	  140 

VII.3.3 - Cálculo para a Ligação Descendente 	 140 

VII.3.4 - Gama Dinâmica dos Níveis de Potência 	das 

Emissões 	  142 

o VII.4 - Descrição da Carga Otil 	  144 

VII.4.1 	- Transponder 	  144 

VII.4.2 - Antena de UNF 	  145 

VII.4.3 - Estimativas de Massa, Volume 	e 	Consumo de 

Energia 	  148 



CAPITULO I  

CARACTERISTICAS GERAIS DO PRIMEIRO SATELITE BRASILEIRO 

R. R. Scarabucci 
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CARACTERISTICAS GERAIS DO PRIMEIRO SATÉLITE BRASILEIRO 

1.1 - Introdução  

O primeiro satélite brasileiro terá massa máxima permis 

sivel de 100 kg, vida útil superior a 2 anos e Orbita circular de altura 

entre 700 e 800 km. A inclinação da kirbita será otimizada para a aplica 

ção da carga útil — neste caso coleta de dados transmitidos por plata 

formas superficiais distribuidas pelo territõrio brasileiro com o ãn 

guio de cruzamento do traço ascendente em relação ã linha do equador pr8 

ximo de 20 0 . 

O controle de atitude do satélite será do tipo passivo, a 

través de gradiente de gravidade produzido por m. kstro desenrolável em õr 

bita. A orientação do satélite em relação ao sol será" medida através de 

sensores Opticos e magnéticos e transmitida para a Terra. A orientação 

do satélite em relação ã Terra será calculada em Terra, sabendo-se a po 

sição do satélite em relação ã Terra. 

A potência máxima de operação, por cerca de 15 minutos por 

õrbita, será praxima de 50 watts. Esta potência será suprida através de 

paineis solares fixos colados sobre a estrutura do satélite. 

A missão do satélite será a de retransmitir para a Terra 

os sinais emitidos por plataformas superficiais, terrestres oumaritimas, 

através de um transponder que recebe em UHF, converte os sinais para a 

banda S e os transmite em direção ã Terra, onde serão coletados por esta 

ções terrenas localizadas em Cuiabá e Cachoeira Paulista. A Figura 1.1 

ilustra a operação de coleta de informações da estação de Cuiabá através 

do satélite. 
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O sistema de solo do satélite é constituido de estações 

terrenas para operações de rastreio, telemedida e telecomando situadas 

em Cuiabá e Cachoeira Paulista, de Centros de Controle, de Operação e de 

Missão localizadas também em Cachoeira Paulista e de dependências situa 

das junto Base de Lançamentos para as operações de lançamento do saté 

lite. 

No que segue são descritas as características gerais do 

primeiro satélite brasileiro. 

1.2 - Características do Satélite 

Nesta seção descreve-se sucintamente todos os subsistemas 

que constituem o satélite. 

1.2.1 - A Estrutura do Satélite 

0 satélite é um prisma reto de base octogonal 	inscrita 

num circulo de diãmetro igual a 1000 mm; cada lado do octégono mede 383 

mm e a altura do prisma de 700 mm. A menor "área aparente lateral do 

prisma é aproximadamente igual a área vista segundo o eixo longitudinal 

do prisma. Deste modo as células instaladas nas superfícies laterais, 

quando iluminadas lateralmente, produzem tanta energia quanto aquela pro 

duzida pelas células instaladas numa das bases, quando estas forem ilumi 

nadas ao longo do eixo longitudinal do prisma. 

A Figura 1.2 mostra uma vista do satélite, ilustrando os 

seguintes pontos: 

- superfícies laterais cobertas por células solares; 

- superfície superior (não visível) também coberta por células so 

	

lares; de lã sai o mastro (aqui já desenrolado) com massa 	na 

ponta; 



Vista do Satélite de 
Coleta de Dados. 



- paineis da base inferior mostrando 

• antena de UHF (central maior) 

• antena de banda S 

e sensor solar Z - 

e adaptador anelar de ligação ao veiculo lançador. 

A Figura 1.3 mostra todas as interfaces da estrutura 	do 

satélite com o meio exterior, a saber: 

- no painel superior 

e abertura para mastro 

e sensores solaresZ+ e Z+ 
Y+ 

o abertura para antena suplementar #9= 2 

o células solares 

- nos paineis laterais 

o células solares 

o sensores solares X - , X+ , y - 	y+ 

- na base inferior 

o sensor Z - 

o abertura para antena de UHF 

e abertura para antena principal banda S (9 6P 1) 

e anel adaptador 

Para lançamento, o satélite é montado sobre o intimo es 

tãgio do veiculo lançador, como mostra a Figura 1.4. O satélite é monta 

do com a antena de UHF voltada para baixo, penetrando pela parte superior 

do adaptador cénico do lançador. O mastro de controle de atitude por gra 

diente de gravidade é obviamente lançado recolhido, enrolado laminarmen 

te mas preso à massa que será levada à uma certa distãncia do satélite 



SENSOR Z Y - 

PAINEL HORIZO 
INFERIOR 

ANTENA# 
BANDA $ 

SOLARES 

ce.enn +- 

TÁLICO 
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PAINEL HORIZONTAL HORIZONTAL 
SUPERIOR 

ABERTURA PARA MASTRO 

CéLULAS SOLARES 

SENSOR 24y+ 
ANTENA#2 
BANDA $ 

\.1Q1
X+ 

Fig. 1.3 - Interfaces da Estrutura com o meio exterior. 
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Fig. 1.4 - Posição do Satélite na 
Ogiva para Lançamento 



quando em írbita. Instalado sobre o cone adaptador do lançador fica o 

suporte do yoyo, que será utilizado para reduzir a rotação do conjunto 

(satélite + último estágio do lançador) antes da separação do satélite, 

durante o processo de injeção em arbita. 

A ogiva ilustrada na Figura 1.4 é a Ogiva Bleck Arrow, de 

origem inglesa e que será provavelmente utilizada pelo Brasil nos primei 

ros oito lançamentos. 

1.2.2 - Os Subsistemas de Bordo 

A bordo do satélite existem os seguintes subsistemas: 

e Suprimento de Energia 

e Supervisão de Bordo 

o Rastreio, Telemetria e Telecomando 

o Controle de Atitude 

e Carga ()til Transponder 

A Figura 1.5 mostra os subsistemas de bordo do satélite e 

as suas interligaçOes. 

O subsistema de Suprimento de Energia é composto do gera 

dor solar (paineis de células sobre o corpo do satélite), do regulador 

shunt, da bateria e do conversor dc/dc. 

O subsistema de Supervisão de Bordo é composto de uma uni 

dade de processamento e comunicação, do barramento de dados e de duas u 

nidades de processamento distribuido. Este subsistema se comunica,de um 

lado com o Transponder de R/TM/TC, recebendo dados de telecomando prove 

nientes da Terra e enviando informaçíes do estado dos diversos subsiste 

mas de bordo, e do outro lado com todos os outros subsistemas de bordo 

através de suas duas unidades de processamento distribuido. 
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O subsistema de Rastreio/Telemetria e Telecomando é res 

ponsível pelas telecomunicações de bordo, excluindo a telemetria de car 

ga õtil, a cargo de outro subsistema. 

O Controle de Atitude do satélite serí do tipo gradiente 

de gravidade. Para tanto será tão somente necessírio esticar-se um mas 

tro com urna massa na ponta, quando o satélite estiver em condições apro 

priadas. Estas condições serão determinadas por sinais processados numa 

Eletrônica de Sensores/Magnetõmetro transmitidos para Terra via UPD ## 2 

(ver Figura 1.5). Esta Eletrônica processa sinais provenientes de 7 sen 

sores solares e de um magnetômetro que mede as três componentes do campo 

magnético local. 

O subsistema de Carga Otil - Transponder consiste basica 

mente de uma antena de UHF, de um receptor, um transponder propriamente 

dito (translação pura de frequências de UHF para a banda S) e um trans 

missor que emite seu sinal pela antena S B  via um duplex (ver figura 1.5). 

As antenas S c  ( de cima) e S B  (de baixo) transmitem e re 

cebem sinais do transceptor R/TM/TC graças às combinações de filtros e 

xistentes nos dois duplex e na hibrida da Figura 1.5. Deste modo, o enla 

ce R/TM/TC Terra-Satélite g sempre garantido, qualquer que seja a orien 

tação do satélite em relação à Terra, inclusive de cabeça para baixo. Is 

to é particularmente importante durante os primeiros dias, apa ter si 

do o satélite colocado em ôrbita. 

A Figura 1.6 mostra uma primeira distribuição de massas no 

satélite, com as massas máximas aceitãveis para cada subsistema. Todas as 

redundíncias necessírias foram levadas em consideração. Assim, os seguin 

tes equipamentos serão duplicados: Carga Otil-Transponder (exceptuando - 

se antenas), R/TM/TC, Suprimento de Energia (eletrônica e bateria) e a 

Supervisão de Bordo. 

A Figura 1.7 mostra a distribuição de poténcia no satéli 

te e a Figura 1.8 o quadro de frequências utilizadas. 



Fin. 1.6 - DISTRIBUIÇÃO DE MASSAS DO SATÉLITE 

SUBSISTEMA MASSA (kg) I  

• CARGA OTIL  

1 Caixa Receptor + Transponder — 2 circuitos 
1 Caixa Transmissor -- 2 circuitos 
1 Antena UHF 

o R/TM/TC  

1 Caixa Receptor + Decodificador — 2 circuitos 

6,0 
4,0 
1,0 

6,0 
1 Caixa Transmissor — 2 circuitos 4,0 
2 Antenas Banda S 0,5 

e 2 DUPLEX + HIBRIDA  

o SUPRIMENTO DE ENERGIA  
1 Caixa Reg. Shunt — 2 circuitos 

0,5 

4,0 
1 Caixa baterias — 2 modulas 7,5 
1 Caixa conversor — 2 circuitos 

o SUPERVISÃO DE BORDO  

1 Caixa UPC — 2 circuitos 

4,0 

5,0 
1 Caixa UPD ## 1 — 2 circuitos 2,0 
1 Caixa UPD A£ 2 — 2 circuitos 2,0 

• SENSORES  

7 Sensores X+ , V+ , 	... 1,0 
1 Magnetametro 0,3 
1 Caixa EletrBnica Associada -- 1 	circuito 

e MASTRO  
1 Caixa de Desenrolador + Controle Associado -- Barras 

1,7 

Amortecedoras 3,0 
1 Massa 3,0 

• CABLAGEM  

e CELULAS SOLARES 

5,0 

Rede Montada sobre o corpo 6,0 

• ESTRUTURA  24,0 

• TINTA 1,0 

• ISOLANTES + SENSORES TERMICOS  2,0 

SUB-TOTAL 93,5 

MARGEM 6,5 

TOTAL MÁXIMO 100,0 



- 12 - 

Fig. 1.7 - DISTRIBUIÇÃO DE POTÉNCIA NO SATÉLITE  

Conversor dc/dc com rendimento de = 75% 

SUBSISTEMA 

POTÊNCIA (Watt) 

Operação 

(15 minutos) 
Quiescente 

Suprimento de Energia (Conversordc/dc) 
13.0 5.0 

R. 	TM. 	TC. 15.0 8.0 

Supervisão de Bordo 8.0 3.0 

Eletrônica/Sensores 3.0 1.0 

Carga 0til - Transponder 12.0 2.0 

Margem 4.0 1.0 

TOTAL 55.0 20.0 	1 
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Fig. 1.8 - QUADRO DE FREQUENCIAS UTILIZADAS NO SATELITE  

SISTEMAS FREQUÊNCIAS 

_ 

Plataformas 

Superficiais 

(Terra —.Satélite) 

_ 	 ° 

e período de repetição - 200 s (ajustãvel) 

• duração de cada emissão < 960 ms 

• frequgncia de emissão -- 400 MHz 

e taxa de digitos 400 bit/s 

e modulação PM 

Telecomando 

(Terra --4. Satglite) 

o frequência de emissão 2060 MHz 

o banda de 300 k Hz 

e taxa de dígitos 2 k bit/s 

e modulação PCM/PSK/PM 

Telemetria 

(Satglite -. Terra) 

o frequência de emissão 2210 MHz 

o banda de 300 kHz 

o taxa de digites 2 K bit/s 

o modulação PCM/PSK/PM 

Telemetria de Carga °til 

(Satglite -÷ Terra) 

o frequência de emissão 2270 MHz 

e banda de 100 kHz 

e modulação PN 
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1.3 - Configuração Opcional para o Satélite  

Dada a arquitetura bãsica do satélite, isto é, prisma re 

to de base octogonal, existem duas regiões no espaço para se estender o 

mastro com massa na ponta para as quais se tem controle efetivo de apon 

tamento das antenas em direção ao centro da Terra: para cima (direção o 

posta ao centro da Terra) ou para baixo (em direção ã Terra). 

Na configuração descrita em 1.2.1 (Configuração Nominal), 

o mastro é desenrolado a partir da base antigeocêntrica, ficando,duran 

te a vida 6til do satélite, sempre apontando para cima e garantindo que 

as antenas de UNE e SB estejam sempre apontando em direção â .  Terra. Nes 

tas condições, tanto o mastro como a antena S c  (que é usada efetivamen 

te somente durante os primeiros dias anás o lançamento do satélite) pro 

jatam sombras sobre a rede de células solares, dispostas sobre o painel 

antigeocéntrico, degradando o desempenho do gerador solar, para quase 

todas as posições relativas do sol. Esta degradação jã foi levada em con 

ta durante os estudos de viabilidade do satélite, resultando numa potén 

cia média minima de 45 watts durante 65 minutos apés dois anos de fun 

cionamento. 

Uma configuração opcional a ser estudada resultaria 	da 

possibilidade de se desenrolar o mastro a partir da base geocêntrica do 

prisma, ficando o mastro, portanto, sempre abaixo do satélite — como 

mostrado na Figura 1.9. Em adição, a antena S c , colocada na base anti 

geocêntrica recoberta de células solares, poderia ser uma antena curta 

ou, preferencialmente, uma antena helicoidal plana, pois dispor-se-ia , 

nesta opção, de cerca de 17 cm de diâmetro livre no centro do painel.Es 

tas possibilidades parecem bem vilveis e serão examinadas ã luz de ou 

tras limitações que possam aparecer. 

Uma primeira implicação desta configuração opcional 	e 

que a antena de UNE deverã ser instalada fora da região central do pai 

nel de baixo (ver Figura 1.9). Ser ã necessário verificar o efeito do 

mastro sobre os diagramas de radiação das antenas de UHF e da banda S 

(S8 ). Como consequência, será também necessário verificar-seoacoplamen 
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Fig. 1.9 — OUTRA CONFIGURAÇÃO A SER ESTUDADA 

PARA O PRIMEIRO SATELITE 

ANTENA Sc CURTA OU 

...--------r- HELICOIDAL PLANA 

ANTENA UH 

CELULAS SOLARES 

* EM DIREÇÃO i‘ TERRA 
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to mecãnico lançador-satélite. O posicionamento do satélite dentro da o 

giva do lançador seria possivelmente como mostrado na Figura 1.10 e ha 

verã necessidade de se verificar, em detalhe, a viabilidade do funciona 

mento do Yoyo sem interferir na antena de OHF, bem como se examinar se 

o espaço que seria disponivel para a baia de equipamentos do lançador í 

suficiente e/ou apropriado. 

Caso as limitações apontadas acima sejam todas contornã 

veis tecnicamente, as superficies recobertas por células solares esta 

rio sempre livres de sombras, o que implicarã num melhor desempenho do 

gerador solar. 

1.4 - Estudo de Viabilidade do Satélite  

Nos capitulos que seguem são apresentados os diversos sub 

sistemas que compõem o Satélite Coleta de Dados. Nesta fase de estudos, 

o nivel de detalhamento a que se chegou para cada subsistema é bem va 

riãvel. Essas diferenças de nivel de detalhamento são aparentes nas des 

crições dos subsistemas, a seguir, onde se verifica que os diversos ca 

pitulos não são homogéneos entre si, sob o ponto de vista de nivel de de 

talhamento ou especificação. Deste modo, além de corresponderem a parte 

do estudo de viabilidade do satélite, as anãlises apresentadas nos pro 

ximos capitulos indicam também o grau de desenvolvimento atingido pelas 

diversas equipes no projeto do satélite em Novembro de 1979. 

Os subsistemas do satélite são apresentados e discutidos 

na seguinte ordem: 

- Estrutura e Controle Térmico 

- Suprimento de Energia 

- Controle de Atitude 

- Supervisão de Bordo 

- Rastreio, Telemetria e Telecomando 

- Carga Otil Transponder. 
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Figura 1.10 — Satélite dentro da ogiva para lançamento 
(configuração opcional). 



CAPITULO II  

ESTRUTURA E CONTROLE TERMICO 

W. Boruszenski 

H. P. Cardoso 

N. Montagnana Jr. 

O. B. de Oliveira F9. 
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CAPTTIII n TI 

ESTRUTURA E CONTROLE TERMICO  

II.1 - Estrutura  

Consideraçíes de ordem energética -- superfície externa o 

timizada quanto recepção de energia solar — e arquitetõnica -- sim 

plicidade de distribuição dos equipamentos e facilidade de posterior a 

cesso aos mesmos — determinaram a configuração estrututal bãsica, cuja 

vista explodida í apresentada na Figura 11.1, e cuja forma final édeum 

prisma octogonal reto com ãrea da base aproximadamente igual a da super 

ficie lateral projetada. 

O material predominante é o Alumínio, dadas suas caracte 

risticas largamente testadas e aprovadas no campo aeroespacial, preven 

do-se ainda ampla utilização do painel tipo colméia como componente es 

trutural de reconhecido valor no que tange a sua relação resistincia/pe 

50. 

Como principal elemento interno, o tubo central, tem seu 

interior aproveitado como cilindro porta-equipamentos, sendo que o seu 

tronco anular exterior é utilizado na conexão com o lançador. Consequen 

temente, deve ser mais resistente que qualquer outro elemento estrutu 

ral. 

Os restantes quatro painéis internos, tipo colméia, divi 

dindo o interior em quatro setores ifinticos, e sendo receptores dos de 

mais equipamentos, trabalham ainda na transmissão dos esforços reparti 

dos entre superfície externa e tubo central. 

A estrutura exterior é composta por três elementos signi 

ficativos: a superfície lateral e os painéis geocêntrico e antigeocen 

trico. Denominam-se assim, estes últimos, por estarem, quando em fase o 

peracional, o primeiro sempre voltado para a Terra e o segundo sempre 

voltado para o espaço. 
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A superficie lateral, receptora de painéis solares, é sub 

dividida em dois conjuntos de quatro quadros confeccionados em estrutu 

ra tipo colméia, os quais são conectados entre si e com os painéis in 

ternos por meio de cantoneiras. 

O painel antigeocêntrico, também receptor de células sola 

res, possui uma janela a ser utilizada na extensão do mecanismo de esta 

bilização. 

O painel geogéntrico é composto de uma parte exterior e 

outra interior ao tubo central, tendo esta última uma abertura para a 

antena de UNE. Este painel deve funcionar também como superfície dissi 

pativa dos excedentes internos de calor, sendo, para tanto, munida de 

janelas térmicas e pintada de modo a irradiar passivamente. 

Definidos os elementos da configuração bésica,a abordagem 

ora em curso consiste de pesquisas sobre o peso dos mesmos e a resiste') 

cia do conjunto. 

Com o objetivo de se melhorar o conhecimento das ordens de 

grandeza das massas de cada elemento da estrutura bãsica, elaborou-se um 

estudo cuja hipótese fundamental era considerar o tubo central de Alumi 

nio bruto e os demais componentes de painel tipo colméia. Adotando-se 

ainda um conceito de espesssura equivalente como sendo o quocienteentre 

o volume de Aluminio do elemento e a área de sua hemi-superficie princi 

pai, o Cálculo foi conduzido, assumindo-se uma proporcionalidade entre 

as massas elementares e as massas acumuladas. 

Para tornar o estudo mais confiével, tomou-se como modelo 

um satélite com as caracteristicas orbitais semelhantes, e massa compa 

rével, obtendo-se para as massas elementares os seguintes resultados: 

Painéis geocêntrico e antigeocentrico: 4.3 kg 

Painéis laterais : 6.0 kg 

Painéis porta-equipamentos : 2.9 kg 

Tubo central 4.2 kg 

Sub-total 	 : 	17.4 kg 
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Evidentemente, a massa acumulada foi mantida abaixo do to 

tal previsto uma vez que não se considerou ainda a utilização localiza 

da de algum material mais denso, nem o processo de engastamento entre as 

superfícies, com seu respectivo material, nem componentes menores da es 

trutura definitiva, como reforçadores, rebites, resinas, etc.. 

Jã a massa da estrutura de conexão ao lançador e que após 

a separação é mantida solidária ao satélite não dever ã exceder a 0.5 kg, 
segundo estimativa do IAE. 

A Figura 11.2 mostra os cortes principats dos dois siste 

mas de separação possíveis de se adotar: por parafusos explosivos e por 

cintura eletável. 

Nota-se, atualmente, uma acentuada tendência mútua (IAE/ 

INPE) para se adotar a primeira solução, visto lã estar a mesma qualifi 

cada pelo IAE, mediante o seu emprego na separação de 14 e 29 estágios 

do Sonda III, bem como de diversas cargas úteis, além de diminuirapreo 

cupação com a localização das antenas de UHF e banda S. 

Quanto ã resistência estrutural do conjunto, assumiu-se,a 

lém da hipótese fundamental já citada,os seguintes dados: 

a) aceleraçóes limite: longitudinal: 180 m/s í (*) 

transversal : 30 m/sí; 

b) rotação mãxima 	: 6 r.p.s (*); 

c) todos os elementos estão perfeitamente engastados. 

(*) Estimativa do IAE. 

Duas incógnitas são de especial relevíncia no estudo 	já 

encetado: a espessura do tubo central e as especificações do painel ti 

po colméia. Um terceira, os tipos de conexão mais eficientes entre os e 

lementos estruturais, será tratada em paralelo. 
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Fig. 11.2 — Sistemas de Separação 
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Como primeira aproximação pretende-se estudar, através de 

um modelo a elementos finitos, os comportamentos est5tico e dinimico da 

estrutura acima descrita. 

A seguir, passar-se5 ao trabalho de minimização da massa 

das diversas partes da estrutura. Para tanto, estuda-se, atualmente a 

sub-rotina CONMIN, implementada e utilizada pela PIAM. 

11.2 - Controle Térmico 

No que tange ao sistema de manutenção de temperaturas en 

tre limites convenientes ao instrumental de bordo, é de se prever que, 

dada a configuração orbital relativamente simples — uma face octogonal 

sempre voltada para a Terra e os painéis laterais, no caso critico, re 

cebendo radiação solar sobre uma hemi-superficie hélio-sincrona, na fase 

de eliminação da rotação residual — e a inexistincia de equipamentos 

muito restritivos quanto 	faixa funcional de temperaturas, a solução a 

ser adotada resumir-se-5 ao emprego apropriado de revestimentos 	e su 

perisolações (controle térmico passivo). 

Sabendo-se porém que praticamente toda a superficie recep 

tora de energia solar (a mais importante, neste caso) estará coberta com 

células solares, os elementos disponiveis para o balanço térmico serão: 

a pintura do interior, a superisolação dos componentes mais restritivos 

e a eliminação do excedente calorifico através do painel geocéntrico. 

Para se levar adiante o estudo do comportamento 	térmico 

no interior do satélite, a mesma configuração b5sica, descrita em 11.1, 

foi adotada por hipítese. 

A seguir formulou-se o problema teoricamente, sendo detec 

tados, paralelamente, os parãmetros, cujos valores numéricos serão in 

dispensiveis quando da análise térmica discretizada. 
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Esta anélise consiste, basicamente, na divisão do satélite 

num número adequado de nas isotérmicos, na aplicação do balanço energéti 

co em cada nó — o que produz um sistema de equações envolvendo: a forma 

do elemento antes de ser discretizado, a temperatura do nO, a condutivi 

dade térmica do material, a absortividade da superfície exposta ao espec 

tro solar e a sua emissividade no infra-vermelho — e, enfim, na resolu 

ção deste sistema de equações. 

Dos parâmetros envolvidos na formulação, os fatores de for 

ma internos, que representam a parcela que uma superficie projeta de si 

mesma sobre outra, foram avaliados através de integração numérica apre 

sentando, por ora uma precisão de cerca de 5%. 

Os demais — caracterlsticas térmicas do material, fatores 

de forma externos (Sol/Satélite, Terra/Satélite), e o tempo de insolação 

— dependem ainda de melhor especificação de material a ser empregado e 

da -Orbita a ser determinada. 



CAPITULO III 

SUPRIMENTO DE ENERGIA  

R. D. Ranvaud 
R. R. Scarabucci 
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CAPITULO III  

SUPRIMENTO DE ENERGIA  

111.1 - Introdução  

O Subsistema de Suprimento de Energia utiliza um esquema 

comumente adotado para satélites de dimensões como aquelas do satélite 

brasileiro e para "órbitas semelhantes (baixas). 

Uma fonte primãria de energia, o Gerador Solar,conver 

te a radiação do Sol em energia elétrica. E para fornecer energia quan 

do o satélite fica na sombra da Terra, o Subsistema contém baterias(fon 

te secundéria) que armazenam a energia fornecida durante o "dia" para 

suprir as necessidades de vigilia e, se for o caso, de operação à "noi 

te". Uma eletrõnica relativamente simples regula a carga da bateria(pro 

tegendo-a de supercarregamento),e distribui a energia aos outros subsis 

temas, convertendo e estabilizando as voltagens segundo as necessidades 

dos diversos subsistemas. Este esquema é mostrado na Figura 111.1. 

DIODO DE 
PROTEÇÃO 

1 REGULADOR 1 
GERADOR 	 SHUNT 	 OONVERSi 

BATERIA 
	 I SOLAR 	 (PROTEÇÃO 	 DC/DC 

BATERIA) 

Figura III.1 — Esquema do Subsistema de Suprimento de Energia. 
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Pelas características do Gerador Solar (Figura 1II.2)e da 

bateria, o suprimento de energia se faz regulado em voltagem e em cor 

rente continua. 

Corrente 

100 mw/em 2  

1 
50 mW/4m 

10 mW/4M 2 	I 

Voltagem 	.45V 

Figura 111.2 - Poténcia fornecida por uma célula solar em 	função 
da radiação incidente. A potência elétrica forneci 
da aumenta praticamente linearmente com a potincii 
da radiação recebida. 

O desempenho do Subsistema é fundamentalmente limitado pelo tamanho do 

Gerador Solar. Uma vez estabelecido que as células solares serão coloca 

cas nas paredes externas do satélite, o cãlculo da potência disponivel 

fica relativamente definido. O problema maior é o de otimizar a cone 

xão série-paralela das células e dos paineis para se conseguir uma uti 

lização eficiente da área disponível, considerando que obrigatoriamente 

teu ã uma grande fração das células que em cada momento não estarão ilu 

minadas, mesmo nas melhores condições de exposição ao Sol. 

A opção de painéis fixos, recobrindo o corpo do satélite, 

foi adotada pela sua simplicidade e confiabilidade. A ausência de par 

tes móveis elimina problemas de estabilidade no controle de atitude do 

satélite, problemas de apontamento dos painéis, problemas de passagem 

de corrente por um contato móvel e problemas de abertura dos painéis em 

órbita. 
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Nas seções que seguem, serão inicialmente estudadas as ca 

racteristicas das Orbitas que são relevantes, sob o ponto de vista de e 

nergia, e a energia elétrica que os painéis solares serão capazes defor 

necer. Ser ã depois considerada a bateria adequada para completar as fon 

tes de energia do Subsistema. Isso permitirá a determinação do desempe 

nho global do Subsistema, que será apresentado na forma de um gabarito. 

A seção final será uma breve descrição do condicionamento de potência, 

nas suas funções básicas de proteção, regulação e distribuição. 

111.2 - As Orbitas  

A Orbita do satélite na missão de coleta de dados será 

circular, terá ume altura entre 700 e 800 km e uma inclinação inferior 

ã 30° . A Figura 111.3 mostra a inclinação do satélite nas vãriasOrbitas 

possíveis: a linha horizontal mediana é a interseção da ui :Rica com o 

plano do papel. A Orbita eclitica (no plano perpendicular ao papel)está 

representada virada de 90°, no plano do papel, concêntrica com a Terra, 

para mostrar a atitude do mastro na Orbita ea consequente variação nas 

superfícies iluminadas do satélite. Mostra também a situação em que a 

"noite" é mãxima. Relativamente ã eclitica, o plano do equador pode ser 

inclinado de qualquer ãngulo entre + 23.5 ° (dezembro) e - 23.5 ° (junho).0 

plano da Orbita do satélite então poderá assumir qualquer inclinação,em 

relação ã eclitica, entre mais ou menos (i + 23.5 0 ), onde i é a inclina 

ção com respeito ao equador. Se (i + 23.5 0 ) fosse superior ã 64.3 0  (i > 

40.8° ), existiriam Orbitas em que o satélite ficaria no sol o tempo to 

do. Todas essas considerações são feitas pensando numa Orbita de 700 km 

de altura. Para órbitas mais altas evidentemente a fração de tempo em 

que o satélite fica iluminado aumenta. 

Dois são os dados importantes relativos ã Orbita para 	o 

Suprimento de Energia. O primeiro é que o período, para 700 km de altu 

ra, é de 99 minutos e o tempo de noite máximo é de 35 minutos. O segun 

do é que a precessão da 5rbita devido ao achatamento da Terra, para uma 

inclinação de 300 , é de aproximadamente 6°/dia. Fica claro da Figura 

111.3 que é necessária uma precessão de mais de 90 0  para o tempo de som 
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bra mudar bastante: na única Orbita ilustrada cujo plano não í nem comn 

cidente nem perpendicular ao papel, se vê que o periodo de sombra(parte 

da Orbita com traços no lugar de pontos) não é muito diferente do que 

seria com o plano da Orbita perpendicular ao papel. 

A conclusão é que a situação em que a 'noite" tem duração 

maxima, ou seja perto de 35 minutos, pode durar vários dias, o que im 

plica um número muito grande de Orbitas (14.5 por dia, aproximadamente). 

O Gerador Solar devera portanto ser dimensionado para poder recarregar 

completamente a bateria nessa pior situação. 

111.3 - 0 Gerador Solar 

Segundo a caracteristica mostrada na Figura 111.2, as ce 

lulas solares devem ser montadas em série e em paralelo, formando mOdu 

los. O número de células que se deve colocar em série depende da volta 

gem desejada e o número de células em paralelo depende da correntetotal 

necessíria (ou equivalentemente, a potência necessaria). 

A ãrea a ser recoberta de células é composta de oito re 

'Cangulos de 383 por 700 mm (as paredes laterais do satélite) e um octo 

gono inscrito num circulo de 1 metro de diãmetro (o painel antigeocen 

trico). O diãmetro do octogono é determinado pelo espaço disponivel na 

ogiva do foguete lançador. A altura do satélite e calculada para que a 

seção apresentada lateralmente ao Sol seja um pouco maior do quea seção 

octogonal: dessa maneira a energia fornecida pelo Gerador Solar fica a 

proximadamente constante em Orbita. A Figura 111.4 mostra a evoluçãoda 

energia suprida pelo Gerador Solar na -Orbita mais desfavoravel ou seja, 

fazendo referência a Figura 111.3, na Orbita cujo plano coincide com o 

eclitico (Existe toda uma familia de Orbitas equivalentes,geradas por ro 

tação do plano dessa Orbita em torno do eixo Terra-Sol). As 	contribui 

çaes de energia dos painéis laterais e do painel octogonal sio 	mostra 

das separadamente para ilustrarofuncionamentodo Gerador Solar. 
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Figura 111.4 - Evolução da energia suprida pelo Gerador Solar 
numa orbita em que os cruzamentos do eclitico 
coincidem com o eixo Terra-Sol (caso dimensio 
nante). A ordenada corresponde é.  posição do si 
télite na -Orbita, expressa em graus. 



-31 - 

As considerações acima supõem que seja possivelaproveitar 

sempre toda a seção de érea que o satélite apresenta ao Sol. Para que 

isso seja verdade é necessário que para todas as configurações possi 

veis não exista madulo de células em serie que seja iluminado de forma 

parcial. A corrente fornecida por uma célula, quando ela está-  iluminada, 

é no sentido inverso do diodo simples. E suficiente que uma s6 célula 

esteja na sombra para que todas as outras que estio em série sejam neu 

tralizadas. 

Os painéis laterais, sendo planos e de igual área, consti 

tuem blocos independentes que devem ser conectados em - paralelo. Cada um 

deles terã iluminação total ou sombra total. Um painel é capaz de fome 

cer praticamente toda a voltagem nominal desde que seja iluminado mes 

mo com érigulo bem rasante: o efeito de uma maior intensidade de ilumina 

ção é apenas um aumento da corrente que o painel é capaz de fornecer. A 

Figura 111.5 mostra uma possivel distribuição e conexões corresponden 

tes de células solares, todas de 2 por 4 cm. Esse tamanho é facilmente 

achado no mercado de células de qualificação espacial. Essas células a 

presentam alta eficiência e camada de proteção contra a radiação c5smi 

ca, causadora de degradação significativa no desempenho das células. 

Para o painel antigeocéntrico octogonal a distribuição de 

células é mais complicada, como mostra a Figura 111.6, sendo possivel 

distribuir as células nessa área de maneira coerente com a distribuição 

já descrita para os painéis verticais, ou seja, em médulos completos de 

17 x 4 = 68 células em série. A conexão em paralelo dos dez setores é 

representada na Figura 111.7. A Tabela MJ mostra o cálculo das potén 

cias do Gerador Solar, resultantes das áreas de células solares que me 

cobrem o painel antigeocêntrico e os painéis laterais do satélite. 

Com o mastro de gradiente de gravidade apontando na dire 

çáo antigeocêntrica, alguns dos painéis na chapa octogonal serão neutra 

lizados pela sombra do mastro. Se o mastro for reto e de um diámetro de 

aproximadamente três centimetros, um minimo de dois e um máximo de qua 

tro mõdulos poderão ser afetados pela sombra. 	 Admitindo-se um 

comprimento de 10 m, isso significa, referindo-se 	Figura 111.4, que o 
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Figura 111.5 - Distribuição possível de cglulas de 2 x 4 cm nos 
painéis laterais. 
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Figura 111.6 - Distribuição possivel de células solares de 2 x 4 
cm no painel octogonal antigeocêntrico; cada se 
tor seria idéntico, dando um total de dez cadeia? 
de 68 células em série, duas na circunferência e 
oito no centro. No meio sobra uma área útil de 18 
cm de diãmetro para o mastro e a massa do contra _ 
le de atitude por gradiente de gravidade. 
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Figura 111.7 - Conexão dos iniidulos geradores do painel 
antigeocãntrico. 
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TABELA 111.1  

CALCULO DE POTÊNCIAS NO GERADOR SOLAR  

PARÂMETROS 

• Área por célula: 2 cm x 4 cm = 8 cm 2  

• Densidade de potência solar = 0.14 watt/cm 2  

• Rendimento por célula = 12% 

• Rendimento do arranjo de celulas no painel = 60% 

e Fator de degradação em 2 anos = 0.85 

POTÊNCIA NO PAINEL ANTIGEOCÊNTRICO  

e Área de células = 68 x 8 x 10 módulos = 5440 cm 2  

e Potência no começo = 5440 x 0.14 x 0.12 x 0.60 = 54.8 watt 

• Potência após 2 anos 	54.8 x 0.85 = 46.6 watt 

POTÊNCIA NOS PAINCIS LATERAIS  

— Para um painel com 4 módulos de 68 células em série: 

e Área de células =68 x 8 x 4 módulos = 2176 cm 2  

e Potência no começo - 2176 x 0.14 x 0.12 x 0.60 = 21.9 watt 

• Potência após 2 anos = 21.9 x 0.85 	18.6 watt 

— Potência disponivel em órbita dos painéis laterais: 

o Méxima ãrea aparente = 2176 (1+2 cos 45°) = 5253 cm2  

o Potencia no começo = 5253 x 0.14 x 0.12 x 0.60 = 53.0 watt 

e Potência após 2 anos = 53.0 x 0.85 	45.0 watt 

tempo todo haverã sombra no painel antigeocentricgexceção feita menos 

de 6° na érbita, centrados em 180°, quando o satélite se encontra na li 

	

nua entre a Terra e o Sol. Durante essa fração de A-0- = 	da -órbita 

(equivalente a um intervalo de tempo de 99 segundos), a sombra da massa 

pode também cair nos painéis da chapa antigeocentrica, e a situação pode 
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piorar.flas a perda em energia armazenada na bateria é pouca devido 	ao 

curto periodo em que essa situação se verifica. alculos efetuados para 

as noites mais longas do satélite, apes dois anos de degradação das ce 

lulas e para uma perda média de 30% da potência disponivel no painel an 

tigeocéntrico, devido às sombras do mastro e da antena redundante, mos 

tram que, mesmo nestas condições desvantajosas, o Gerador Solar é capaz 

de fornecer 45 watt de potência media durante 65 minutos (48,75 watt-

hora). 

111.4 - A Bateria  

Com o Gerador Solar definido na seção precedente,o estudo 

da Bateria segue uma linha lõgica. O número de células em série é 68 e 
isso define a voltagem de funcionamento nominal como sendo de 21 v. 

A bateria que mais se presta para a aplicação aqui consi 

derada é a de tipo Niquel-Cadmio, que tolera um grande número de ciclos 

(da ordem de 10000 no caso de une missão de dois anos), com profundida 

de de descarga por ciclo relativamente grande (até 20%), uma alta efi 

ciência de recarregamento (inverso da razão entre energia suprida pelo 

Gerador Solar e energia devolvida pela bateria -- da ordem de 0.75) e 

boa tolerância de supercarregamento. 

As necessidades energéticas da missão são aproximadamente 

de 55 watt durante 15 minutos por õrbita (eventualmente supridos intei 

ramente pela bateria quando o satélite está na sombra da Terra e sobre 

voa o Brasil) e de 18 watt de potência permanente de vigilia durante o 

resto da órbita (ver Figura 1.7). Pode-se então estabelecer o gabarito 

de potência para o satélite, mostrado na Figura 111.8, que ilustra o ba 

lanço energético no caso das õrbitas dimensionantes, para as quais a ra 

zão tempo de sombra/tempo de iluminação e de 0.56. 

Durante o dia, o Gerador Solar mantem os equipamentos em 

vigilia (18 watt) e com os 27 watt (média) que sobram,recarrega a bate 

ria durante 60 minutos (27 watt-horas disponiveis). A bateria então po 

derá fornecer 20.25 watt horas ã noite (10.5 watt-horas sio necessários 
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para manter os equipamentos em vigilia quando não hã operação noturna e 

19.75 watt-hora para a energia total dos equipamentos quando, em adição, 

hã operação de 15 minutos ã noite sobre o Brasil).Conclui-se pois que a 

missão é viãvel, com uma margem de 5% apês dois anos de utilização. 

Para a bateria poder fornecer 20.25 watt-horas 	noite,se 

descarregando de 20%, ela deveria ser capaz de armazenar uma energia de 

-101 watt-horas. A 21 Volt isso implica uma capacidade de 4.81 Ampère-

horas. Existem no mercado baterias de qualificação espacial de 4 e de 

7 Ampère-horas. Claramente duas baterias de 4 Ampère-horas em paralelo 

são preferíveis ã uma de 7 Ampère-hora, introduzindo uma certa reduncan 

cia na fonte de energia secundãria. As duas baterias, funcionando per 

feitamente, sofrem uma profundidade de descarga de somente 
20.25= 

 12%. 

Se uma delas falhar, a outra continua assegurando o armazenamento da e 

nergia necessãria ã noite, mas provavelmente não duraria dois anos, sen 

do descarregada a 24% por ciclo dimensionante. 

O regime de carga das baterias em paralelo seria abaixo 

de 0.65 Ampère em cada bateria (60 minutos para recarregar 20.25 watt-

horas ã 21 Volt). Isso representa menos de um sexto da capacidade da ba 

teria e fica portanto bem abaixo dos limites tolerados. 

E oportuno terminar essa seção lembrando que a temperatu 

ra de operação da bateria não pode subir acima de aproximadamente 30 0  C 

para se assegurar 10000 ciclos com uma profundidade de descarga de 20%. 

A bateria é uma parte densa do satélite (acima de 6 kg num volume de 2 

litros e meio) com necessidades rigidas de controle de temperatura. 

A Tabela 111.2 resume as caracteristicas principais 	do 

Gerador Solar e da Bateria. 

111.5 - Condicionamento de Potência 

A Figura 111.1 mostra no esquema do Subsistema de Supri 

mento de Energia a eletrônica de condicionamento da potincia fornecida 

pelas duas fontes de energia. 
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TABELA 111.2  

CARACTER1STICAS DO GERADOR SOLAR E DA BATERIA 

GERADOR SOLAR 

e 8 painéis laterais, cada painel com 4 madulos de 68 células em 

série. 

Total de 4 x 68 x 8 = 2176 células. 

e 1 painel antigeocintrico com 10 m5dulos de 68 células em série. 

Total de 10 x 68 = 680 células. 

• Potència minima fornecida após dois anos de operação: 

45 watt médio durante 65 minutos. 

BATERIA 

o Conjunto de duas baterias de Niquel-Cadmio que podem operar em 

paralelo ou isoladamente. 

e Cada bateria composta de 14 elementos. 

e Voltagem nominal 21 volts. 

• Capacidade de cada bateria: 4 Ampère-hora. 

• Profundidade de descarga (DOO) 

- baterias em paralelo 	12% 

- somente uma bateria 	24% 

e Regime de carga: menor que 116 da Capacidade. 

• Massa do Conjunto de 2 baterias: 7,5 kg. 
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O condicionamento interno da energia fornecida pelo Gera -- 
dor Solar é controlado por um Regulador Shunt, um Conversor DC/DC e cir 

cuitos acessõrios de proteção e monitoração. Os projetos desses circui 

tos são relativamente simples nas aplicações terrenas mas apresentarão 

um razoável grau de complexidade na aplicação espacial, devido ã alta 

confiabilidade exigida para o Subsistema de Suprimento de Energia. Além 

de se partir de um projeto com filosofia "seguro-na-falha" (fail safe), 

os vários equipamentos serão redundantes. 

O Regulador Shunt tem como função principal absorver a po 

tência ociosa fornecida pelo Gerador Solar, principalmente durante os 

"dias" longos em -órbita no começo da vida do satélite, quando a energia 

gerada excede bastante a energia requirida pelo satélite. Problemas tér 

micos associados deverão ser tratados. 

As voltagens reguladas que serão fornecida aos diversos 

subsistemas do satélite pelo Conversor DC/DC serão especificadas ao lon 

go da prõxima fase de especificação detalhada dos equipamentos do saté 

1ite. 
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CAPITULO IV 

CONTROLE DE ATITUDE  

IV.I - INTRODUÇÃO 

Sem uma orientação uniaxial em relação ã Terra o satéli 

te seria quase que completamente inétil no espaço, comprometendo a mis 

são Coleta de Dados. Tendo em vista a Missão a ser realizada, o alinha 

mento de um eixo da espaçonave com a vertical local, faz-se necesserio. 

Para o caso em questão, pode-se conseguir precisão de apontamento sufi 

ciente utilizando um sistema de estabilização totalmente passivo. Siste 

mas passivos de estabilização podem ser concebidos utilizando as proprie 

dades dos campos magnéticos e gravitacionais, os efeitos da pressão de 

radiação, arrasto atmosférico, etc. A grande vantagem dos sistemas pas 

sivos e que eles podem funcionar por longo tempo sem consumir energia. 

A principal desvantagem é o nivel diminuto dos torques de restituição, 

o que acarreta uma precisão de apontamento nuncamelhorquealguns graus. 

Para a altitude escolhida (- 700 km) e levando-se em con 

ta as restriçées de apontamento das antenas, a opção da estabilização 

passiva, utilizando-se o conceito de gradiente de gravidade e sem dévi 

da a melhor. O principio de funcionamento é o seguinte: a variação da 

aceleração da gravidade com a altitude permite que o centro de gravida 

de do satélite seja diferente do centro de massa, mediante o uso de um 

mastro longo com uma pequena massa na extremidade. Se o satélite se mo 

ve numa erbita circular no campo central de forças, existem quatro posi 

çées de equilibrio relativo, com o eixo maior do elipseide de inércia 

coincidindo com o raio vetor terrestre. 
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Se a energia nio é dissipada internamente, as 	amplitudes 

das pequenas oscilações do satélite ao redor do ponto de equilibrio são 

constantes no decorrer do tempo. A precisão da estabilização em atitude 

é então determinada pelos valores iniciais dos ãngulos axiais e das ve 

locidades angulares do satélite. A introdução de forças dissipativas no 

sistema é portanto necessãria para que as amplitudes das oscilações na 

turais, determinadas pelas condições iniciais, tendam para zero. Uma ma 

neira eficaz e simples de dissipar energia é através de perdas por his 

terese em barras ferromagnéticas dispostas convenientemente dentro dosa 

télite. O movimento relativo no campo geomagnético faz com que as compo 

nentes da indução terrestre sobre os eixos transversais do satélite va 

riem oscilatariamente. Em consequência, as barras absorverão energia 

através do fenOmeno de histerese. O mesmo sistema de amortecimento deve 

rã absorver a energia de rotação residual da fase de frenagem, apOs a se 

paração do satélite do Ultimo estãgio do foguete. 

O estiramento do mastro de estabilização (feito por tele 

comando) s6 pode ser efetuado quando as velocidades de oscilação do sa 

télite forem reduzidas suficientemente e quando o mesmo estiver na posi 

ção mais favorável, com as antenas apontadas corretamente e dentro de 

um cone de captura. Isso faz com que seja necessãrio a medida da atitu 

de do satélite com boa precisão. 

Nas seções que seguem os dimensionamentos dos vãrios sub 

sistemas são apresentados. A filosofia de projeto utilizada foi a de pro 

var a viabilidade de realização, ficando para uma fase posterior uma pre 

visão detalhada do comportamento do sistema. Os projetos dos vãrios sub 

sistemas foram feitos sempre para as piores condições. 

IV.2 - ESPECIFICAÇOES DO SISTEMA 

As especificações para o controle de atitude são basica 

mente feitas de forma que a Missão Coleta de Dados seja viabilizada na 

maneira descrita no Anexo 1 e nos Capitules VI e VII deste anexo. Exis 

tem, além disso, as restrições de peso, volume e potência especificadas 

no Capitulo I. 
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O sistema de controle de atitude deverí começar a atuar 

logo apés o término da populsão do último estígio e existira durante to 

da a vida útil da espaçonave. 

EspecificaçOes: 

o tempo míximo decorrido entre a injeção em érbita e o modo nor 

mal de operação: 10 dias; 

• medida da atitude: melhor que + 1 0 ; 

• erro mãximo de apontamento das antenas: + 

IV.3 - SISTEMA DE FRENAGEM 10-io  

Como ser ã visto na seção IV.6, o funcionamento do siste 

ma de estabilização por gradiente de gravidade requer que a velocidade 

de rotação residual do satélite seja virtualmente nula. O fato de que o 

ultimo estígio do foguete é estabilizado por rotação faz com que seja 

necessãrio um sistema de frenagem mais rápido e eficaz que o de amorte 

cimento, o qual deve atuar no inicio da operação. Um dispositivo que re 

move rapidamente a energia de rotação de um satélite é o chamado 

o qual consiste de dois pesos ligados a cabos que sio enrolados ao redor 

do satélite. Quando as massas forem soltas, com uma velocidade inicial, 

os cabos desenrolam-se do corpo da espaçonave causando uma tensão 	nos 

mesmos, a qual resulta num torque que age sobre o corpo em rotação. Es 

se dispositivo foi empregado com sucesso em vários satélites de navega 

ção e mesmo nos da série TIROS. Uma visão pictérica do sistema é mostra 

do na Figura IV.1. 
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Fig. IV.1 - Ilustração da frenagem de rotação 
através do sistema io-io. 

IV.3.1 - Anãlise do sistema r6-io 

A anélise matemãtica do sistema é feita (Fedor, J.V., 

1961) dividindo-se a abordagem em duas fases. Na primeira fase, com o 

cabo rígido ainda enrolado, a tração mãxima é calculada, enquanto que 

na segunda fase a velocidade final de rotação é calculada. 

• Fase 1: O cabo é tangente "a superfície onde estã enrolado, con 

forme Figura IV.2 a seguir, onde é representado apenas um dos 

dois cabos com massas m
1 nas extremidades. 
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Fig. IV.2 - Cabo do io-io esticado, tangente ã superfície. 

Seja I o momento de inércia do conjunto último 	estãgio 

mais satélite e m
1 a massa presa na extremidade do cabo rigido de 	com 

primento t. Referindo-se ã Figura IV.2, as equações de conservação 	do 

momento angular e da energia são escritas como (m = 29): 

R2, 2  e + (1 + ma 2 ) 0 = (I + ma 2 ) So  

(IV.3.1) 

(1 .1- ma2) 02 _F mt2 0 2 r  (1 1. ma 2) 0g 

onde so é a velocidade inicial de rotação antes do cabo ser solto. 	As 

equações acima permitem que • e e sejam conhecidas e, portanto, a for 
ça de tração no cabo durante a Fase 1 pode ser calculada como 

gral 0 2 L (1 _ a2/ A 2) 
F = 

 

(IV.3.2) 
(1 + 9, 2/À2)2 



- 46 - 

onde o parãmetro À é definido por À = 	+ a2 . A expressão derivada apre 

senta um mãximo que é imediatamente calculado como: 

r 	. 3 Ti' m  À ;2 	- a 2/À 2 ) 	 (IV.3.3) max 	T 	1 	o 

A expressão acima permite com que o material do cabo seja escolhido con 

venientemente. 

• Fase 2:  O cabo abandona a tangente ã superfície de fixação ebus 
ca a direção radical. 

Fig. IV.3 - Movimento do io-io durante afase 2 . 

Para o cílculo da velocidade final • e da míxima tração no cabo,asequa 

çães de conservação de momento angular e energia são novamente escritas 

para a situação tal que y = e (Vide Figura IV.3): 
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I #o  + m (t + a) (a o f  + .e.y) = (I + ma2) • 

1 • 2 	m (a • f  + Ry) 2  = (I + ma 2 ) +g 

com #f  sendo a velocidade final de rotação na situação em que y =e. 	As 
equações acima permitem obter o quociente r = 4.4 0 	entre as 	velocida 

des final 	e inicial 	de rotação, 

E (G+1 ) / (t/a + 1) ] 2  - ( G+1) 
r= 

 

(IV.3.4) 
G 

com G = ( 1 - r) 

A tração mãxima no cabo ocorre justamente no instante em que y =e, e va 
le: 

. 2 	ar2 	[IG +1 -r (tia + 1)  ] 2 	}, 
Fmax = m l c 	 (IV.3.5) oo 

(t/a +1) tia 

Equações IV.3.3, IV.3.4 e IV.3.5 são bãsicas para o projeto do sistema 
Iõio. Na maioria dos casos prãticos, incluindo o presente, G » 1 e 

tia » 1 e as expressões de projeto são portanto simplificadas para: 

	 - 	1 + r  
(Ver Figura IV.4) 

m (a + t) 2 	1 - r 
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Fig. IV.4 - Dimensionamento do Ioio em função de r  
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F
max 

a maior entre 

E l 	1,3 ml 	À , e 

F2  mi s2 z  [m.ar2 	[ ( r+1) (Lia + .0 r  

o 	 z/a 

A massa do cabo é levada em consideração nas eguaçées acima de forma 

aproximada, usando-se m + oz/ 3  em lugar de m, onde p é.  a densidade li 
near do material do cabo do Iéio. 

IV.3.2 - Dimensionamento para o Satélite Brasileiro de CD. 

O sistema de frenagem devera reduzir a rotação do conjun 

to último estagio mais satélite a um valor limite de 10 rpm antes da se 

paração do foguete. 

Os dados relevantes do VLS (Veiculo Lançador de Satéli 

tes) e do satélite são os seguintes: 

• momento de ingrcia em rolamento no final da combustão do 49 es 
tígio ... 36,6 kg x m 2 ; 

• rotação do 49 estígio 	 Min 3 rps 

Max 6 rps 

• momento de inércia em rolamento do satélite 	 9,5 kg.m2  

G raio do suporte do Iéio 	 35 cm. 
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Impondo-se a condição de que • f  = 10 rpm para a pior situação na qual 

;0  = 360 rpm, tem-se: 

r -10
- . 0,0278, e das expressées derivadas na seção anterior (ou 

360 

Figura IV.4) 

1,06 • com I = 36,6 + 9,5 = 46,1 kg.m2 

M (R+a) 2  

o que implica em m 	+a) 2  = 43,77 kg x m2  

O mãximo esforço no cabo é, no presente caso, dado por 

F = 1,3 ml ;g // Um + a 2 	, com m l  = -1121- 

A tração mãxima suportada por cabos de aço comerciais écerca de 1300 Kgf. 

Admitindo-se um coeficiente de segurança de 2, a massa ml em cada cabo 

é m i = 0,26 Kg. O comprimento de cada cabo é portanto, 

8,82 m 

o cabo utilizado, 6x7AF de 3/16" tem uma densidade de 0,078 kg/m e por 

tanto a massa de cada cabo deve ser subtraída da massa total acima. Os 

valores finais obtidos estão resumidos abaixo: 

'aio: 

• dois cabos de aço 6x7 AF (3/16") de comprimento: 8,82 m; 

• massas presas nas extremidades dos cabos: 150 g cada uma; 

▪ implantação: Esquematizada na Figura (IV.5). 
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Fig. IV.5 - Detalhe de implantação do Itdo ao corpo do 49 estagio. 

IV.4 - SISTEMA DE AMORTECIMENTO  

Como foi mencionado na Introdução, o sistema de amorteci 

mento e essencial para o bom desempenho do sistema de estabilização to 

talmente passivo. A rotação residual, nes a frenagem pelo I&io, deverá 

ser reduzida a valores extremamente baixos num tempo não muito 	longo. 

Verias são os dispositivos utilizados para reduzir a rotação 	residual 

sendo baseados em um ou mais dos seguintes principios: Histerese Magne 

tica, Correntes de Foucault e Histerese Mecánica dos materiais. O uso 

de barras cilindricas de material ferromagnetico de alta permeabilidade 

para amortecer, através de perdas por histerese magnética, tanto as ro 

taçOes em torno do eixo como as oscilaçaes em torno do ponto de eguili 

brio, apresenta a vantagem de não exigir partes mecánicas meveisalemde 

sua simplicidade inerente. A opção escolhida é analisada a seguir, jun 

tamente com o dimensionamento para o Satélite de Coleta de Dados. 
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IV.4.1 - Analise do Sistema 

A indução magnética B i  numa barra cilíndrica colocada em 

campo magnético H é calculada por 

B i = p
0 

(H + M ) 

ondeM éamagnetizaçãoeH i  =H-WM, comWsendoofator de demag 

netização, determinado pela geometria do corpo magnetizado. Para uma bar 

ra cilindrica longa, magnetizada paralelamente ao seu-eixo (Bozorth et 

al). 

W = 1:4,02 log m - 0,02J / 2m2 ; onde m = L/D; L é o comprimento e 

D o diãmetro da barra. 

Para uma barra longa (m > 10) com volume V num campo ex 

terno, com indução B , o torque a qual a barra fica sujeita é dado por 

T = (M x B ) V, 

enquanto que a energia dissipada por unidade de volume e por ciclo é 

f H. d 8. = írea da curva de histerese 

Levando-se em conta a facilidade de implantação das barras no satélite, 

altamente desejível ter-se uma alta relação L/D. Por outro lado, o tor 

que e a energia dissipada são proporcionais ao volume da barra. Amelhor 

maneira de aumentar o volume sem contudo alterar a relação L/D aumen 

tar o numero de barras. Existe entretanto, um limite no némero e na den 

sidade de barras porque a presença de uma barra altera o campo magnéti 

co sua volta. Tal efeito é levado em conta através de um coeficiente 

de separação (Sh), o qual depende da distancia e do angulo entre as bar 

ras (Fischell, R.E, 1961); sendo igual a um para angulo de 90 0 . 
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Para uma barra girando em um campo magnético constante, 

com frequência angular m (ver Figura abaixo), o torque agindo sobre ela 

devido a ação do campo magnético dado por 

T ; V sen mt (118 1  - H i B cos mt) 	 (IV.4.1) 

O torque médio num ciclo é calculado a partir da equação acima como 

NV S h 
,‹ 	H d • BI  

(IV.4.2) 
2fl 

onde S
h -e o coeficiente de separação do conjunto. 

Sendo I z o momento de inércia do satélite em relação ao eixo de rotação, 

e Aw a variação da velocidade de rotação no tempo AT, pode-se escrever 

que 

I 	. Aw 
At t 	z 	 (IV.4.3) 
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A fórmula acima derivada permite dimensionar o sistema de amortecimento 

da rotação residual ap6s a frenagem Iõio, em termos do tempo total de 

amortecimento desejado. 

O cãlculo do amortecimento das oscilações em torno dopon 
to de egoilibrio é feito a seguir. 

Considere-se e
m a amplitude do movimento oscilatõrio de 

uma barra ferromagnética ao redor do ponto de eguilibrio colocada nocam 

po magnético como indicado na Figura IV.6. 

fr.--> ohm de menor 
Jectrio de equdibno estd've0 

Fig. IV.6 - Movimento de barra ferromagnética emcampo magnético. 



- 55 -. 

O valor mãximo do campo no interior da barra serã 

Hi é H sen em  , enquanto que as oscilações do satélite no plano 

transversal são descritas por 

e = em sen wct onde 

wo  = 2wo  1/1 - 1
L/IT 	com wo  sendo a velocidade angular orbital, I L/IT  

o quociente dos momentos de inércia longitudinal (segundo a vertical) e 

transversal. Para pequenas oscilações (até 20 ° ) a energia do movimento 

dada por 1 k 0 2  , onde k = 4 w0 2 .(I T -I L ). Usando a relação 
7 m  

í AC =to
c
<T> pode-se 

At num ciclo 

calcular o tempo necessário para reduzir a amplitude de oscilação de um 

valor AO
ir 

- 2
wo 

I
T 

Vi l - IL/IT 
AO 	 (IV.4.4) 

‹T> 

As expressões (IV.4.3) e (IV.4.4) são as equações para o projeto do sis 

tema de amortecimento magnético. Quanto maior o valor do torque médio 

<T> dado em (IV.4.2) mais eficiente será o amortecimento. 

IV.4.2 - Dimensionamento do Sistema de Amortecimento para o 	Satélite 

Brasileiro. 

O sistema de amortecimento deverá reduzir a 	velocidade 

residual de rotação para valores aceitãveis (cerca de 10 -2  rpm) 	em um 

tempo não superior a dez dias. O mesmo sistema também proverã amorteci 

mento efetivo às oscilações em torno do ponto de equilibrio. O amorteci 

mento, entretanto não poder ã ser extremamente intenso pois antes da aqui 
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sição da posição de equilíbrio e necessário que o satélite não permane 

ça eu repouso completo permitindo com que a situação mais favorável pa 

ra o inicio da fase de aquisição seja alcançada. 

O celculo do torque médio <T> dado em (IV.4.2) 	requer 

que o campo magnetico terrestre seja conhecido. Utilizando-se a expres 

sio 

H.- v (M . r /47r r 3 ) onde 

—4 
M é o momento do dipolo (IMI = 8,1 x 10 22  A.m2 ) e F.  o raio vetor do 

dipolo ao ponto em questão, pode-se calcular o campo geomagnético na po 

sição F-).  do satélite. Para uma órbita circular com altura de 700 km e 

inclinação de aproximadamente 25°  as componentes do campo magnético fo 

ram então calculadas. Os valores medias obtidos, em todas asórbitas pos 

siveis, foram: 

< Hvertical > = 5,0 A/m 
	

e 

Hhorizontal> 	18,0 A/m. 

Considere-se a utilização de uma liga de Fe - N i  como material de alta 

permeabilidade magnética, com as características magnéticas seguintes: 

Permeabilidade: 7670 

Máxima densidade de fluxo: 1250 Gauss 

Força coercitiva: 0,074 Oersted 

Remanência: 425 Gauss 

Área do ciclo de histerese: 286 Gauss x oersted. 
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O comprimento e a disposição geométrica das barras são fixados pela geo 

metria do satélite de modo a não causar desbalanceamento. A seguir,apre 

senta-se o projeto do número de barras para o amortecimento da rotação 

residual 

o Amortecimento da rotação em torno do eixo de guinada 

Fixando-se o comprimento das barras em L = 84 cm 

sées do satélite, com D = 0,32 em, massa = 56 g 

(Vide Figura IV.7), o numero de barras N fica 

equação (IV.4.3), impondo-se que a velocidade de 

duzida de 10 rpm a praticamente o rpm num tempo 

um coeficiente de separação S h  = 0,85 (Fischell, 

teristicas magnéticas do material utilizado e o 

dio nas Orbitas possiveis, calcula-se. 

_G 
<T> 	2,09 x 10 	N.m 

de acordo com as dimen 

e separação de 38 cm 

ieterminado através da 

rotação dever ã ser re 

menor que dez dias.Com  

R.E., 1961), as carac 

campo geomagnético mé 

Agora, com I z = 9,5 kg x m2  ; Aw = 10 rpm = 1,05 rad/s e At c 10dias= 

8,64 x 10 5  segundos obtem-se N > 5 barras. Para manter uma boa simetria 

optou-se por 8 barras dispostas como indicando na Figura IV.7. Com  8 

barras, o tempo de amortecimento passa a ser At = 7,3 dias. O conjunto 
das 4 barras na face inferior é deslocado de 45 0  em relação ao da face 

superior para que não haja deterioração do coeficiente de separação. 

e Amortecimento dos movimentos oscilatórios (librações). 

Para o amortecimento das libraçOes do satélite, as barras 

são colocadas paralelamente ao eixo de guinada do mesmo. Elas possuem 

um comprimento de 70 cm (altura útil do satélite) e sio identicas às do 

caso anterior. O tempo de amortecimento, dado em (IV.4.4), para reduzir 

a amplitude de oscilação de Aem  não deve ser muito pequeno sob o risco 

de dificultar a captura da posição correta (vide seção IV.5). Um dado 

conservador, baseado em outros satélites, é um amortecimento de 100  na 

amplitude de oscilação em aproximadamente dois periodos orbitais. Tais 

dados levam a N = 8 barras, dispostas conforme indicado na Figura IV.7. 
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Fig. IV.7 - (a) Disposição das barras ferromagníticas nas tampas (8) 
L =84 cm, m =56g e separação d =38 cm. 

(b) Nas faces laterais (8) 
L=70 cm, m=48 g. 
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Para 8 barras, a redução de 10°  na amplitude de oscilação ocorreríemum 

tempo At ; 2,51 horas. 

No caso das librações planares do satélite, é somente a 

componente vertical do campo geomagnetico que atua no amortecimento. Pa 

ra a 'Orbita do satélite C.D. o valor médio do campo vertical é de cerca 

de 5A/m e a área do ciclo de histerese fica bastante reduzida 	(13,3 

Gauss x Oersted) tornando o sistema pouco eficaz no amortecimento 	de 

tais movimentos. Entretanto os movimentos não são totalmente independen 

tes e o acoplamento entre eles melhora consideravelmente a situação. Um 

estudo detalhado dever í ser feito antes da opção finar pelo sistema de 

amortecimento magnético. 

IV.5 - MEDIDA DE ATITUDE DO SATELITE  

Como será visto na seção seguinte, o conhecimento da po 

sição relativa do satélite em função do tempo será essencial para a cap 

tura da posição de equilibrio, quando então será estirado o mastro do 

sistema de gradiente de gravidade. Além do papel fundamental na fase de 

aquisição da posição de equilibrio, o sistema de medida fornecere a po 

sição relativa do satélite durante toda a vida do mesmo, possibilitando 

portanto uma avaliação precisa do desempenho do sistema de controle de 

atitude. Tais conhecimentos permitirão avaliar a dingmica do satélite, 

acumulando uma valiosa experiência para futuras missées. A posição rela 

tiva deverá ser conhecida mesmo durante a ausência do Sol, fazendo com 

que sejam necessários outros tipos de sensores além dos solares. 

IV.5.1 - Concepção do Sistema Bãsico 

Como a informação sobre o campo geomagnético edeinteres 

se para futuras missões e dada a simplicidade de tal sistema, um siste 

ma de aspecto magnético na forma de um conjunto de magnetOmetros foi es 

colhido como a primeira parte do sistema de medida de atitude. O conhe 

cimento das três componentes do campo geomagnetico nas coordenadas do 
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corpo deixa ainda um ângulo indeterminado: O Engulo de rotação em torno 

do vetar campo magnético total. 

Para conseguir este último dos tris ângulos que definem 

a atitude da espaçonave, a medida independente de um outro vetor de re 

ferincia é necessária. Para tal, foi escolhido o vetor satélite-sol. Um 

sistema de aspecto solar mede o azimute e a elevação do vetor solar, co 

mo indicada esquematicamente na Figura IV.8. Na parte iluminada da Erbi 

ta, este dois sistemas, o de aspectos magnético (SAM) e o de aspecto so 

lar (SAS) permitem uma medida absoluta da atitude, isto e, a determina 

çgo dos tres ângulos de Euler com respeito a um sistema inercial de re 

ferincia. Na parte em eclipse uma quantidade deveri ser interpolada. As 

equaç6es para os tres ângulos de Euler podemser resolvidas se três quan 

tidades sio conhecidas, sejam duas componentes do campo magnético mais 

ângulo solar ou uma componente do campo mais dois ângulos solares. Como 

o sistema pode, em princTpio, fornecer todas as fres componentes do cam 

po magnético e dois ângulos solares, existem portanto duas quantidades 

redundantes. Esta redundância é usada para verificação das caracteristi 

cas do instrumento continuamente,aumentando a confiabilidade. 

IV.5.2 - Sistema de Aspecto Magnético: 

Na fase estabilizada da vida do satélite, o ângulo entre 

o eixo Z' (de guinada) e a vertical local é pequeno. Para -órbitas com 
inclinação até 300 , no presente caso, o campo magnético vertical é mui 

to pequeno permitindo portanto usar um sensor magnético com faixa diria-
mica limitada no eixo Z, com melhor precisão em consequincia. 

O principal problema na instalação do SAM é o campo mag 

netico local criado principalmente por: 

a) materiais magnéticos moles: Principalmente as barras de amorte 

cimento, blindagens e partes em niquel dos vários circuitos 

eletrOnicos; 
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Fig. IV.8 - Ângulos Solares em relação ao corpo do Sate-lite. 



- 62 - 

b) dispositivos eletromecinicos: Motores, relés, etc. 

Em adição a este problema, a calibração feita em Terra 

pode ser alterada pelos efeitos de lançamento como vibração, aceleração 

e exposição a campos magnéticos intensos. Tais efeitos devem ser inves 

tigados para que a calibração não seja invalidada. 

O SAM utiliza três magnetSmetros orientados, segundo os 

eixos X,Y e Z do satélite com MZ possuindo uma faixa diamica limitada. 

O principio de operação de cada magnetOmetro pode ser entendido pela Fi 

gura IV.9. O sinal de saida, um nivel continuo, é proporcional ao campo 

magnético DC total que atua na cabeça sensora. 

O campo magnético vertical (direção z) varia entre - 10,0 a + 10,0 A/m 

em todas as -Orbitas, enquanto que o horizontal permanece constante com 

um valor de aproximadamente (18A/m). Impondo-se a condição de que a pre 

cisão na medida dos ângulos entre as componentes de campo seja de 

a precisão requerida na medida dos componentes de campo deverí ser de 

0,16 A/m na componente vertical e de 0,56 A/m na componente horizontal. 

Uma codificação com 6 bits é portanto suficiente para ambos os casos. 

IV.5.3 - Sistema de Aspecto Solar 

O SAS compreende sete (7) sensores solares os quais são 

distribuidos sobre a superficie do satélite e provém a cobertura total 

da esfera ao redor da espaçonave. A distribuição dos sensores na super 

ficie do satélite é mostrada na Figura 1.3. A necessidade de dois sen 

sores na face superior é devida ã sombra do mastro sobre um deles. Aele 

tranica do SAS seleciona o sensor que est ã recebendo a míxima radiação 

solar e suprime a informação dos outros 6 não selecionados. Os sensores 

solares funcionam num principio digital, o qual é marcado por alta con 

fiabilidade e uma completa auséncia de deriva. A Figura IV.10 mostra um 

esboço esquemático da metade de um sensor solar. A luz incidente passa 

através de uma fenda de entrada e cai num reticulo, o qual contém sete 
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Fig.IV.9 - Esquema do magnetametro tipo "flux-gate". 
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Fig. IV.10 - Sensor Solar. 
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tiras de greas transparentes e opacas alternadas. Estas tiras formam um 

diagrama codificado, de Gray, com 7 bits, o qual fornece uma combinação 

iinica de Tuz e escuro para qualquer ãngulo de entrada. A palavra codifi 
cada é transformada em sinais elétricos pelas sete fotocélulas sob o 

reticulo. O sensor tem uma resolução de + 0,35 graus. 

Em adição is sete células de codificação, cada sensor con 

tem uma celula para ajuste automítico de limiar. Esta célula (AAL) mede 

a intensidade da luz incidente. Tal célula é utilizada, primeiramente, 

como um critério para selecionar um dos sete sensores e em segundo lu 

gar um nivel de referência com o qual as saidas das células de Bits são 

comparadas de maneira a determinar em qual nivel o bit deve ser mudado 

de zero para um. Cada um dos sete sensores possue dois dos reticulos mos 

tados na Figura IV.10, de tal modo que eles podem medir o aspecto solar 

em dois planos mutuamente perpendiculares. 

A medida dos ãngulos de aspecto solar é iniciada por um pulso de dispa 

ro que chega via telemetria. Primeiramente uma interrogação g feita pa 

ra detectar qual dos sete sensores est g recebendo o máximo de radiação 

solar (saida das células ML), e então os registradores do sensor esco 

lhido são lidos sequencialmente. Portanto, a medida de aspecto solar e 

apresentada em duas palavras (uma para cada íngulo) de 7 bits cada e uma 

palavra de 3 bits para a identificação do sensor. 

O principal erro do SAS g devido à-  resolução 	limitada 

dos sensores (+ 0,350 ). Os erros de digitalização, de desalinhamento e 

dos pontos de transição sobre o retículo somam, na pior situação, 0,5 0 . 

A reconstituição da atitude da espaçonave com respeito 

aos vetores solar e geomagnetico g facilmente feita. A atitude da espa 

çonave com respeito a um sistema de referência inercial é obtida calcu 

latido-se a matriz de rotação A que transforma as coordenadas do corpo 

nas coordenadas inerciais. Seja o produto vetorial dos vetores solar e 

magnético, normalizados, dado por R' x 3.  dado nas coordenadas do corpo c 	c 
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Correspondentemente, o produto vetorial dos referidos vetores em coorde 
nadas inerciais ê At x St. Uma matriz A I  que faz a rotação de lg .  x S÷  c 	c 
em lr x St pode ser determinada, 1 	1 

fl xST= A1  

Então, uma segunda matriz A2 é" achada, a qual gira os vetores A I 	e 
AI  . S.  ao redor do vetor 	x S":".  de tal maneira a melhor ajustar osve Ç 
tores do referencial inercial aos vetores medidos e transformados. Opro 
duto A2 .AI = A fornece a informação da atitude desejada, a qual pode 
ser expressa como três ingulos de Euler. 
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IV.6 - ESTABILIZAÇA0 POR GRADIENTE DE GRAVIDADE. 

Estabilização de atitude atravgs do gradiente de gravida 

de permite o alinhamento de um eixo do satélite ao longo da vertical lo 

cal, de tal maneira que uma face particular do satélite permanece apon 

tando na direção da Terra. A estabilização é totalmente passiva se tal 

orientação g conseguida sem o uso de elementos ativos de controle, tais 

como sistemas de servo, rodas de reação ou jatos de gas. 

A grande vantagem de tal sistema é que antenas direcio 

nais podem ser utilizadas e, como consequgncia, melhorar a transmissão 

de sinais de rãdio para a Terra. 

Como seri visto na presente seção, o sistema escolhidopa 

ra a estabilização fornece um apontamento com uma precissão de t 5 ° , va 

lor este que viabiliza totalmente a missão de Coleta de Dados. Existe en 

tretanto um problema com a configuração escolhida, no que diz respeitog 

captura da posição de equilíbrio. Possíveis soluçOes são apresentadas e 

o problema deverá-  ser analizado profundamente na préxima fase de especi 

ficaçães do sistema. 

IV.6.1 - Anglise do Sistema a Gradiente de Gravidade. 

Considere-se o satélite numa 'órbita com uma frequência an 

gular tio  e sejam XI, X2, X3 os eixos principais deingrcia do satglite. 

(Vide Figura IV.]?). Considere-se o satglite com os momentos principais 

de inércia iguais a Ir, 12, e I. Referindo-se ã Figura (IV.11), força 

que age num elemento de massa dm devido a ação do campo gravitacional é 

dada por 

dr= - u 	comu = GM = 3,97 x 10
+5 

km 3 /seg2 

r s  

e o torque com respeito ao centro de gravidade G, 

pdm dt = - p x 	r, o qual, integrado sobre a superfície dosatglite 
r a 

tem as seguintes componentes: 
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24 

Fig. IV.11 - Ação do campo gravitacional sobre o safe _ 
lite. 
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Fig. IV.12 - Eixos de referência utilizados. 
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Ti = 	sen 2e, cos' e2 (13 - 12) 
2e 3  

T2
112- 

 cos 01 sen 202 ( 1 3 - II) 
2R' 

- 3p 
T3 = — sen 81 sen 2 02 (II - / 2) 	 (IV.6.1) 

2R 3  

Onde II 12 e 1 3  sio os momentos de inércia do satélite em rela 

ção aos seus eixos X, , X2 e X3 respectivamente. 

	

Para uma írbita circular, —1-1 	= m2  e, no caso em que 6 1=0(con 

	

R3 	o 

siderando apenas um plano), resta 

T 	3 	“2 	(2 	r.^..3 9 Ot. 1 1  3 - 	a CE 1  “' 	 2 	 (1V.6.2) 
2 

De acordo com as equaçíes (IV.6.1) e (IV:6.2),existem tor 

ques numa espaçonave com momentos de inércia diferentes entresi,os quais 

tendem a orientar o eixo de guinada (x 3 ) com a vertical local (x 3 ). Os 

valores de tais torques dependem da diferença entre os momentos de inér 

cia de uma maneira direta. O principio da estabilização passiva porgradi 

ente de gravidade baseia-se no fato de ser possivel obter-se valores de 

e 1 2  muito maiores que 1 3 , de modo que os torques obtidos T I  e T2 com 

pensem todas as pertubaçíes que agem sobre o satélite e assegurando uma 

orientação fixa com respeito ã vertical local. Note-se que o ãngulo de 

guinada 03 completamente livre,não sendo afetado pelosmomentos devidos 

ao campo gravitacional. As rotaçíes do sistama ao redor do eixo de guina 

da (X3) são amortecidas pelo sistema de barras magnéticas descritas nase 

ção IV.4. 

A técnica de estabilização descrita, infelizmente apenas 

garante que em regime permanente um eixo íalinhado coma geocéntrica; ela 

não garante que o satélite está com a face correta (das antenas) voltada 

para a Terra. Esta não predictibilidade é o problema mais sério a ser re 

solvido e merece uma atenção toda especial. Um erro nodimensionamento do 
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mastro estabilizador farã com que haja ~degradação de apontamento, mas 

o menor erro na sequincia de captura pode ser fatal para o sistema. 

O satélite é injetado em õrbita numa forma compactada e 

somente mais tarde sob condiçées favoráveis é que um mastro é estendido 

para aumentar os momentos de inércias transversais.Avelocidadeangular, 

apés o estiramento, é consideravelmente menor que antes devido a conser 

vação do momento angular. A severidade do problema de captura depende 

portanto do crescimento do momento de inércia durante a sequência de es 

tiramento do mastro, assim como da taxa inicial (velocidade iniciais) e 

orientação do satélite em forma compacta. 

E importante ser capaz de prever se existirã captura da 

posição de equilibrio desejado pelo satélite, dados aatitude e a veloci 

dade angular antes do estiramento do mastro. O critério utilizado é ba 

seado em considerações sobre a energia do sistema. 

A energia potencial do satélite no referencial inercial 

(Figura IV.12), devida aos torques de gravidade (IV.6.1) é dada por, 

Ugg = 3w2  (12 sen 2  B I + 1 2  sen 2  e2c05 2  01+ 13 COS 2  62 COS2 01)  o 
(IV.6.3) 

A expressão acima mostra que a energia potencial possui 

pontos extremantes, definindo posiçées de equilibrio estável (minimos)e 

instãvel (méximos). 

O satélite possui certamente ~energia cinética, devido 

ás rotações residuais, no momento de estiramento do mastro. Como o esti 

ramento no se da instantãneamente, a operação terminará com a espaçona 

ve em outra posição relativa. Seja tf  o tempo para estender completamen 

te o mastro e (er ,e1) a posição do satélite ao final do tempo t f ; aener 

gia potencial U (ef, et)  calculada nesta situação, utilizando -se a gg   
equação (IV.6.3). O fato de existirem movimentos rotacionais residuais 

faz com que o satélite possua umaenergia cinética de rotação com respei 
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to ao sistema inercial. No final do tempo t f  suponha-se que a velocida 

de de rotação seja wf (wf = d 0 Í ), e a energia cinética neste instan 
dt 

te cc (w f
). A condição de captura í então expressa pela desigualdade a 

baixo 

f f 	 Max 
U 	(19,, e2) + e 	(wf) < U 	 (IV.6.4) 
99 	 c 	99 

onde UMax é a energia potencial mãxima. 
99 

A velocidade final w
f 	determinada em- cada eixo através 

da equação de conservação do momento angular, isto é 

w
i 
 1. 

w
f 

- 	,onde w i.éa velocidade de rotação inicial, antes does 
I
f 

tiramento, I. o movimento de inércia inicial e I
f 
aquele pés ocompleto 

estiramento do mastro. 

O tempo t
f 
necessário para estender completamente o mas 

tro de comprimento L depende da velocidade de estiramento L e vale 

t
f = L/L. A posição final pode então ser calculada da forma seguinte: A 

velocidade angular num instante t apés o inicio da operação é 

-̀±—e - w i 	(t) com 1 (t) = r i  + m L2  (t) 
dt 

onde m é a massa concentrada na extremidade do mastro. Com  L (t) = L t, _ 
de 	w I i obtém-se a equação 	para e, 	- 	i 	cuja a solução éescrita 
dt 	r- +m 1 2 t 2  1 

tf  
O (t

f
) = 	  tan-i  (1/I

f
/I - 1 ) 	 (IV.6.5) 

vr
f/I - 1 

Supondo-se que no inTcio da operação o ángulo entre o ei 
xo de guinada (x 3 ) e a vertical seja e

'  o ãngulo final e
f 

serã dado 
o 
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por e t 	e(tf) + e t)  com e(t f ) dado pela expressão (IV.6.5). 

O critério para assegurar a captura é resumido a seguir: 

com a velocidade angular residual w i  e o tempo total de estiramento do 

mastro tf  calcula-se a posição final ef = 0 0  4. 0 (tf), utilizando-se a 

equação (IV.6.5). As energias cinética e potencial nesta situação final 

são então calculadas e sua soma deve ser menor que a energia potencial 

mãxima UM" da espaçonave. Os parãmetros ajustSveis para que 	(1V.6.4) 
99 

seja garantida com folga são, evidentemente, o tempo de estiramento, a 

rotação residual m i  (a qual depende do sistema de amortecimento) e a re 

lação I f/I i  da configuração final. 

Os conceitos apresentados são aplicados no dimensionamen 

to do satélite brasileiro na pr6xima seção. 

IV.6.2 - Dimensionamento do Sistema para o Satélite Brasileiro. 

O dimensionamento envolve a distribuição de massa dentro 

do satélite, o cãlculo dos momentos de inércia e o dimensionamento do 

mastro. A captura deve ser assegurada. 

• Distribuição de Massas e Momentos de Inércia do Satélite 

As massas de todos os subsistemas do satélite, mostradas 

na Figura 1.6 do Capitulo I, devem ser distribuidas convenientemente de 

modo a assegurar a captura da posição de equilibrio. Para tal é essen 

cial que a energia potencial (IV.6.3) tenha um valor minimo para e l - e 2 = 

00 . Isto -é possivel se 1 3  <I e 12. Para minimizar o efeito das pertu 

baçées aerodinãmica e solar é essencial que o centro de massa do siste 

ma fique o mais pr6ximo possivel do centro geométrico do sistema. A dis 

tribuição dos equipamentos internamente não pode ser feita arbitraria 

mente, devendo-se levar em conta o controle térmico da espaçonave e a 

interferência eletromagnética. 

Com as restriOes em mente, as massas e volumes dos diver 

sos subsistemas do satélite e com as dimensées da estrutura descrita no 
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Capitulo II, a distribuição de massas e os momentos de inércia sãocalcu 

lados e apresentados na Tabela IV.1. Os eixos X, Y,Z da Tabela coinci 

dem com os eixos principais de inércia x l  x, e x 3  do satélite. 

Como pode-se ver pelas coordenadas do centro de massa, o 

sistema esta muito bem balanceado, mas a diferença entre osmomentos de 

inércia é muito pequena, podendo acarretar sérios problemas para a 

captura da posição de equilibrio. 

o Captura da Posição de Equilibrio  

Com os momentos de inércial I I  =10,5 kg x m 2 , 1 2  =100,  kg x m 2  

e 1 3  = 9,6 kg x m 2 , a energia potencial méxima (IV.6.3) assume o valor 

de U
Max 

=31 1  wz.A energia potencialminima,a qual ocorre para el.= 02=0° gg 	o 

é u
99 	 6 

(0,0) = 2,7 I 1 m2  Referindo-se à-  desigualdade (IV.6.4), a energia 

cinética deveria ser E (
f

W ) < 0,3 I l m2,(para uma érbita circular com c 	_6 	0 
h = 700km, E c  (Wf ) < 3,5 x 10 joules) assegurando a viabilidade de cap 

tura. 

Entretanto a posição étima para o acionamento do mecanis 

mo de estiramento do mastro g sem dúvida quando e,= e, = O ° , pois esta 

posição é facilmente identificível pelo sistema de medida da atitude do 

satélite. O inicio da operação em outra posição seria muito complicado, 

colocando em jogo a garantia de captura. A energia cinética na posição 

final, apõs a extensão domastro 	(W
f
) = I I  

l wf -% 12cori" ' 	1
f 	

11)1  

ãngulo e
f 

depende por sua vez de W
, 

. t
f 
 e do quociente

f
/I I  de acordo 1  

com (1V.6.5). A energia potencial seria certamente maior que 2,7 I I  (1)(2)  

na posição final, impondo portanto maiores restriçaes sobre o valor da 

energia cinética residual. 

Utilizando-se as eouniies IV.6.3, IV.6.4 e IV.6.5 é pos 
sivel encontrar-se restrições sobre os parâmetros t

f 
 W. e I f/I I  para l 

que a captura seja assegurada. Contudo, os mastros existentes no mercado 
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não oferecem uma gama muito grande de opções em termos de L. Como será 

visto mais adiante, o mastro modelo 30M-HL daFairchild com L =32,8 pés 

e L = 1,5 polegadas/segundo é o mais indicado para o presente caso. Ne! 

te caso, tf  = 262,4 segundos e I f/I i  33,51. A condição de captura g 

resumida como, 

0,03 m. 
(sen 2

f 
+ 0

'
91 cos2 e» + 1  (  	1) 2 < 1  

w
o 3 

COM 

wi  
ef eo + 4 —rd;—  (em graus) 

o fato de que I 3 /I 1  = 0,91, um valormuitoalto, complica enormemente a 

captura da posição de equilibrio. A captura será assegurada em uma con 

dição muito especial na qual a velocidade angular inicial ao redor do 

eixo de arfagem (ou rolamento) por exemplo, deverá' estar compreendida 

numintervalo,16w0 <m.<51 w
o
. O projeto é portanto marginal e 

outras formas de assegurar a captura deverão ser consideradas. A manei 

ra mais fácil é tornar o quociente I3/11 mais baixo, acionando-se o sis 

tema de estiramento do mastro por uns 40 segundos de modo a criarascon 

dições favoráveis de captura. 
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Perturbaçées que agem sobre o satélite  

Apés estendido o mastro e com o satélite em operação nor 

mal, existem torques perturbacionais que devem ser compensados pelo gra 

diente de gravidade. As perturbaçOes principais são: 

(i) pressão aerodinãmica 

(ii)pressão de radiação solar 

(iii)momentos magnéticos residuais 

(iv)curvamento térmico do mastro 

(v) excentricidade da -órbita 

(i) Pressão aerodinãmica 

O estudo é feito considerando-se a distribuição demassas 

apresentada e as dimensées do satélite. O mastro é o 30M-HL da Fairchild 

com L = 32,8 pés e uma massa de aproximadamente 3 kg. Os torquessíocal 

culados dividindo-se o satélite em 15 partes e avaliando-se a pressão 

aerodinãmica em cada parte. O centro de pressão é então calculado, e a 

diferença entre os centros de pressão e de massa dã origem ao torque 

aerodinimico. 

Considerando uma das 15 partes representada como na Figu 

ra IV.13, a força devido ao arrasto que atua na área A é dada por 

2 
F
a 

= —1 p v a CA 
2 
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onde p 	a densidade atmosférica, v a a velocidade relativa do satélite, 

A a grea e Cd é o coeficiente de arrasto, o qual depende de uma 	série 

de fatores de acordo com a expressa() abaixo, 

Cd  = 	(2 -a') x E +a (R, n +Z 	) ] . E 	(1 +erf 	+ y 	z 

e
-522 

S ri-1T 

(2 -a') x (1 +erf SE) G i Zy 	Tw  I  e- S 2 C 2  

2 	Ti 	52  25 2  

} 

17: C (1 +erf 50  

S 

Fig. IV.13 - Força de arrasto devido àérea A. 
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onde, 

(tx y 	
) são os co-senos diretores da face plana  z 

(t n c) os co-senos diretores do vetor r" (arrasto) 
a 

a', ci são os coeficientes de reflexão para as moléculas inciden 

tes nas direções normais e tangenciais (transferéncia de 

momento) 

= V 	- . / V - . satelite 	termica 

Tw = temperatura das paredes em °K 

Ti 
= temperatura das moléculas incidentes 

Os pari-metros S, Tw  e Ti  são funções da altitude da órbita e toma-se 

seus valores médios ao longo da órbita. Para uma órbita de altura média 

igual a 700 km, tem-se 

5; 5,68, 	Tw  g 323 °K , 	Ti  g 1000 °K ,p 3,6 x 10 -14  kg/m 3  

Fazendo-se o cãlculo para as 15 partes nas quais o satélite foi dividido 

encontra-se (após exaustivos cãlculos) 

Fa g 2,0 x 10 -6  N (total) 

	

aplicada no centro de pressão que fica a uma distincia de 111,2 cm 	do 

centro de massa sobre o eixo de guinada do satélite (x3 ). O torque é 

portanto. 

T
a 	

2,23 x 10 -6  N x m (no pior caso) 



-80- 

(ii) Pressão de radiação solar 

A força devido ã pressão de radiação, no pior caso possl.  

vel, e dada por 

Fr  = pr  A [1 + p e  (1 - p d /3) ] 

onde p,_4,73 x 10_ 6  N/m2 , a pressão de radiação solar a 700 km de ai 

titude, 

p
e 

= coeficiente de reflexão especular 	e 

pd  = refletãncia difusa 

Como o satélite e quase que totalmente recoberto por células solares,os 

valores 

pe  = 0,20 e pd  ; 0,10 são utilizados. 

A írea aparente total é A = 1,085 m 2  (incluindo mastro e massa). Nesta 

situação a força que atua no centro de pressão vale 

Fr = 	6,06 x 10-6  N, e o torque, devido ã diferença de 1,112 men 

entre o centro de pressão e o de massa, 

_6 
T
r 

= 6,73 x 10 	N x m 3  (pior caso) 

(iii)Momentos magnéticos residual 

O torque devido a um momento magnético rr do satélite no 

campo geomagnetico In e dado por 
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O momento magnético do satélite é praticamente impossivel de estimar a 

priori. O que usualmente feito medir-se no satélite completo. Se o 

valor for grande, tenta-se compensar usualmente com pequenos imés perma 

nentes, convenientemente distribuidos dentro do corpo do satélite. Para 

o presente caso no qual são empregados barras ferromagnéticas para o 

amortecimento por histerese, dificilmente o momento magnético residual 

poder ã ser reduzido a valores despreziveis. Baseados em resultados de 

outros satélites com peso similar, toma-se 1mi = 1,50 A x m 2 , o qual é 

um valor bastante elevado. Na altitudeconsideradaB t= 2 x 10-5  Tesla e, 

portanto 

T
m 
= 30 x 10 N x m 

(iv) Curvamente térmico do mastro 

Na situação em que o vetor solar é.  normal ao mastro, ape 

nas a parte voltada para o sol sofre aquecimento, estando a outra parte 

na sombra. Este gradiente térmico causa um curvamento do mastro caracte 

rizado por uma flecha F mostrada na Figura IV.14, dada por 

F = K La  , com a ; 2 

Radiação 

Solar 	

grri m 

Fig.IV.14 - Curvamento térmico do 
mastro. 
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A constante K pode ser expressa 	como 

= a J ed s s 	m  K  
8 k tm  

onde: 

J s 	constante solar ( -1 kw/m 2 ) 

e = coeficiente de expansão tirmica 

as = absortãncia 

k = condutividade térmica 

d
m 

= diãmetro nominal do mastro 

tm = espessura da parede do mastro 

Para o mastro 30 M - HL de Fairchild, feito de uma liga decobre-berilio, 

a constante k vale, 

_3 _1 
k = 3,97 x 10 	m 

Com os dados acima, se g calculado 

; KL 

(v) Excentricidade da grbita 

Um satglite orientado na direção da Terra numa grbita não 

circular tem uma velocidade angular nominal não-uniforme. Como resulta 

do um torque que varia no tempo é induzido sobre o satélite. Neste ca 

$o, o valor dos torques devido ao gradiente de gravidade é também afeta 

do pelas variaçges de altitude. Entretanto, para -Orbitas não muito ex 

cgntricas, o torque devido aos últimos efeitos é muitomenossignificati 

vo que aqueles devido is variaçOes na velocidade angular orbital. 
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Para Orbitas com pequenas excentricidades, o torque ins 

tintaneo, na pior situação possível é dado por, 

Te (t) = 2 e 	12 sen (wot - xg ) 
o 

onde E 	a excentricidade da Orbita, 
wo 

a velocidade angular orbital .12 

o momento de inércia segundo o eixo de arfagem com o mastro esticado e 

o ingulo entre o nodo ascendente e o Perigeu. O valor mãximo de tal 

torque é portanto, T e  2 E Wg 12. Utilizando uma Orbita com apogeu de 

800 km e perigeu de 600 km, a excentricidade é igual-a 1,41%. COM 12 74  

320,0 kg x m 2 , tem-se 

_o 
T
e 

= 10,10 x 10 	N x m 

o Dimensionamento do mastro: 

O torque total que age no satélite, na piordassituaçOes 

é a soma de todas as perturbaçaes calculadas acima, 

_o 
T
t 

= T
a 

+ T
r 

+ T
m + Te 

= 49,06 x 10 N x m 

Referindo-se 	equação (IV.6.2) o torque de restituição é dado por 

T99 = 3w 2  (1 3  - I I ) Ao e, com  o 

1 3  - I I  = m L 2 , tem-se Tgg  = 3 m 0) (2)  1 2  Lie. 

Ao é o desvio entre o eixo de guinada e a vertical local. 
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O torque perturbacional total é compensado por Tgg de modo que o ingulo 
AO de equilibrio é 

Tt  AO - 
3 w 2 m L2 

O 

por sua vez o desvio devido ao curvamento térmico sendo dado por de = 

K L,segue-se que o desvio total é 

Tt 	 et - 	 + K L (no pior caso) 
3 W2  M L2  

0 

a função e t  (L) é minima para o valor de L =L aimo  dado por 

,{ 	2 Tt 	1/3 
otimo 3 w2 Km o 

Esta Ultima expressão permite dimensionar o comprimento do mastro para 
um minimo erro de apontamento. Com  os valores calculados anteriormente 
e para uma massa de m = 3kg 

na extremidade do mastro, 

14 metros Lotimo 

com este comprimento o desvio méximo total é 

e t 	142°  + 3,190  = 4,61 °  

Entretanto não existem mastros comerciais com tal compri 
mento e optando-se pelo 30 M - HL da Fairchild com L = 10 m, o erro de 
apontamento máximo da vertical será de 

e t = 2 ' 78°  + 2,28
0  = 5,1 0 , 
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valor que é perfeitamente aceitável e está abaixo do máximo 	permitido 

de 7,50 • Resumindo: 

Mastro 30 m - HL (Fairchild) 

L = 10 m 

L = 1,5 polegadas/seg 

Massa: m = 3kg 

Erro de apontamento (na pior situação). 

e 	+ 5 1 °  
t 	- 	' 

IV.6.3 - Desempenho e Discussão 

Com a configuração escolhida para satélite, é 	possivel 

assegurar um étimo desempenho para o sistema de estabilização por 	gra 

diente de gravidade com êrro de apontamento mãximo igual a 5,1 0 . Nota-

se que o cálculo do 'erro de apontamento foi feito para a pior situação 

possivel e que é provãvel que o momento magnético residual final possa 

ser diminuido acarretando portanto num torque de perturbação total me 

nor. 

O único problema que existe com o sistema projetado é so 

bre a captura. Na situação atual a captura é apenas marginalmente asse 

gurada e provavelmente o mastro deverá ser esticado e recolhido mais de 

uma vez até consegui-la definitivamente. Tal procedimento não é de todo 

errado e já foi utilizado em outros satélites. A sequincia de operaçées 

é resumida a seguir. 
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Injeção em Orbita 

raio + Separação 

1 

Amortecimento Magnético 

) Cãlculo da Atitude "4-  

1 
Captura da Posição — 

I 
— Estiramento do Mastro 

1 
Amortecimento dos transit6rios 

Modo Normal de Operação 
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CAPITULO V  

SUPERVISA0 DE BORDO  

V.1 - Introdução  

A Missão Espacial Completa Brasileira, possui, em sua fa 

se atual, um objetivo bem especifico. E natural que com o esforço que 

será dispendido em uma empresa de tal porte, os objetivos tecnológicos 

não se limitem ãs metas específicas, programadas para a Missão atual. 

Outras missões, mais ambiciosas e mais complexas deverão seguir a esta. 

Dentro deste espirito, á desejável que os seus subsistemas que possuam, 

desde já, funções consagradas para todas essas missões, sejam desenvol 

vidos, a partir da sua concepção, com características funcionais as mais 

duradouras possíveis. Embora este não seja um objetivo trivial de ser a 

tingido, desde já ele conta com o avanço tecnolagico atual que permite 

delinear soluções práticas de longo alcance, ainda que estas estejam 

sempre sujeitas a aperfeiçoamentos. Pelo que se pode prever no momento, 

os provãveis aperfeiçoamentos deverão ser mais da ordem material do que 

funcional. Portanto, o estado atual da arte indica que as característi 

cas físicas dos componentes deverão sofrer evolução consideravelmente 

maior do que as suas características funcionais nos praximos anos. 

E baseado exatamente nesta filosofia, procurando tirar o 

máximo proveito dos componentes atuais, dentro da realidade brasileira, 

que um padrão de supervisão-de-bordo deverá ser desenvolvido para reali 

zar este subsistema do satálite. 

O Padrão IMPE de Supervisão de Bordo - PISB deverá ter 

características modulares de processamento, procurando atender a todas 

as funções normalmente desejadas ou esperadas em um computador de bordo. 

No entanto, o seu desempenho em termos de velocidade de processamento 

não deverá ser grande. Esta limitação se deve a trás motivos principais 

válidos, em geral, desejados para o espectro de aplicações em vista: 
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1) baixo consumo de energia, 2) baixo volume e 3) baixo peso. Em termos 

de realidade brasileira atual e do repertério de componentes recomenda 

dos para este campo de aplicação, a familia de componentes CMOS e, em 

certa escala, TTL, em grau baixo e médio de integração, deverão compor 

os elementos funcionais bãsicos do PISB. No entanto, para certos elemen 

tos funcionais, tais como memOrias e os de conversão híbrida de sinais, 

não estã descartada a necessidade de emprego de componentes com integra 

ção em alta escala. 

Desde que os quesitos Emitentes de peso e volume embar 

cados possam ser satisfeitos, o PISB previ uma arquitetura de processa 

mento expansivel, modularmente. Este fator terã importância fundamental 

para dimensionar o poder de computação da supervisão de bordo, com cer 

to grau de controle sobre a sua dissipação de energia, volume e peso e, 

provavelmente, sobre os custos. 

V.2 - Padrão INPE de Supervisão de Bordo - PISB  

Tanto a NASA(EUA) como a ESA(Europa) jã adotaram o siste 

ma "On Board Data Handling - OBDH" para supervisão de bordo padronizada 

em espaçonaves. Em verdade, o sistema OBDH da ESA (Galbo,1978) foi ins 

pirado nos padrOes da NASA (Byers, 1978). Ambos os sistemas aplicam con 

ceitos de processamento distribuido. Esta concepção de sistema é bem a 

tual e permite que a supervisão de bordo possa ser organizada com médu 

los distribuidos pela espaçonave, embora sob o controle de uma unidade 

central. No entanto, a conexão entre estas unidades é feita apenas por 

um par de canais sequenciais de comunicação de dados, sendo um deles pa 

ra interrogação, a partir da unidade central, e outro para resposta,das 

unidades distribuidas. 

	

O PISB foi inspirado nos dois padróes OBDH, embora 	pos 

suindo algumas particularidades bãsicas na concepção de sua arquitetura 

interna. Estas particularidades procuram facilitar a expansão do subsis 

tema, modularizando os portes de entrada/saida - EIS de cada unidade 

básica de supervisão de bordo. 



As unidades básicas que constituem o PISB são: 

e UPC: Unidade de Processamento e Comunicação 

• UPD: Unidade de Processamento Distribuido 

e Mm  : Memoria Principal 

e BD : Barramento de Dados. 

Em uma configuração típica de supervisão de bordo, a UPC 

tem uma função centralizadora para processamento e comunicação. Nestas 

condições, concebe-se que as UPD's estejam conectadas,a UPC pelo BD.Quan 

to ã unidade Mm , ela pode ser não sõ um recurso complementar ã UPC, mas 

também ã UPD, em sua versão programãvel. Porém, nada deverá impedir, em 

principio, que mais de uma UPC possa compor a supervisão de bordo. Por e 

xemplo, poder-se-ia conectar uma UPC como unidade subordinada ã UPC cen 

trai ou, mesmo, subordinada a uma UPD. 

As unidades bãsicas deverão ser constituidas de circuitos 

com integração híbrida formados a partir de componentes integrados semi 

condutores. 

V.3 - Unidade de Processamento e Comunicação - UPC 

A UPC é uma unidade que deve ser capaz de realizar proces 

sarnento numérico e não-numérico, de fins gerais, além de ter a função 

bãsica de receber e transmitir mensagens através de seus portes sequen 

ciais de comunicação de E/S de dados. Os principais elementos funcionais 

constituintes da UPC estão representados na Figura V.I. 

As subunidades RSU/TSU são definidas como sendo mó-dolos de 

recepção e transmissão síncrona de dados. Estas mensagens deverão ser de 

compostas, no caso de recepção, ou compostas, no caso de transmissão,com 

programação especifica da UCP. No entanto, a RSU e TSU devem possuir fun 

ções adicionais que aliviam e facilitam o processamento de mensagens pela 

UCP. A Figura V.1 representa a UPC implementada com quatro portes de 



- 91 - 

E 

.---. 

X 
LU 

CO 
-à 
X 

,-...„ E 
E X 

X 

7 

O Lii CO 
ce -J 

CC 

CL 
a 
o 

o 

o_ 
= 

1— — 
= 

= 

w 
cn 
ce 

o i— 

= 
co 
I- 

E 1— 

I— ...„ 
— 

---- x 
ce 

-.„. 
x 

1— 

1 a 
.. 	 •I- o 	w '-' a 	1— ce 
‘a 	z o • In 	us 	tn 

o z 	Z LU 
• = 	• O 

a .---- 	O 	J 	V) 	uJ 
LU V 	41 	a 
X O- 	CL 	• zi a a 
< = 	-4 C4 CL CL 
vl a CC LU 7 7 
ti' a 	gx 	in 	>. 	i__ 

W in 	a 	ce 	.--, 	... 	.... 
O • O- LU a LU 	Lu 
0 O 0 	›. = _J _I 
CC O_ 4a 	X 	N--• 
O_ £ 0.22022 

4J O_ CD O a c, o 
41 I-- = a 	0 
O 2 CC 0 CC _1 -I 

LU 2 I- = V a a 
_I O LU .-. O = O_ 	O_ 
a I- 	CC 	2 	t.- 	.--. 	,--. 
CC W a CC OwlOC_I 
I- V) •-. a a 	a = 

CG 	.--• 	■-• 
LU CO W LU CO 0 2 CL 
C_3 ---. 0 	0 	u'1 	O_ 	o- 

" 	til 
LLS C:i 	LLI 	W 	CI 	.-• 	CC 	C( 
o e-S 	CM 	Cà 	)-- 	Z 	.--, 	,--. 
CC CO CC Cr 11 u• o o 
O •0 0 O Lu .= •40 •O 
•-• -1 	*--0 	,--1 	ocra= 
= 41 	2 	= LU CL 41 LU 
7 CC 7 7 CL I-- X = 

• • • 

O- 0 F Cr 7 M ta w 
O -I 	•-• 	a 	0) 	CO 	-J 	_J 
0cenOcei—E£ ....„ 	....., 

E E 
X X 

tttifitt  
I- 	 J 



- 92 - 

E/S, pois este é um caso tipico de aplicação. Aqui, se faz necessário es 

tabelecer comunicação de mensagens não s6 com as UPD's da supervisão de 

bordo, mas também com o subsistema de R/TM/TC da espaçonave. A modulari 

dade das subunidades RSU/TSU deverá permitir a implementação de um núme 

ro variável deportes de E/S, dependendo das conexões externas previstas 

para a UPC. Embora exista a necessidade básica de recepção e transmissão 

sincrona de mensagens pela RSU/TSU, é possível que o recurso de transmis 

são/recepção assincrona venha a ser implementado. Portanto é possivel 

que, internamente, entre as unidades UPC e UPD's a comunicaçãoassincrona 

de dados venha a ser um modo operacional alternativo. Outro aspecto que 

vale ser notado é o de que talvez venha a ser mais interessante a modula 

rização da RSU/TSU em Uma única subunidade. 

A UCP deverá ser uma unidade com capacidade de processamen 

to de palavras de 16 bits. Sua comunicação com os portes de E/S deverá 

ser, normalmente, sequencial. Por outro lado, sua comunicação com a mem5 

ria (Mm
) deverá ser efetuada em modo paralelo. Seu repertério de instru 

ções deverá ser típico de um microprocessador. O poder de processamento 

da UPC em tempo real deverá ser relativamente baixo, principalmente devi 

do á tecnologia CMOS, que deverá comp6-1a, em grande parte. 

Uma subunidade de interrupção - UIT - deverá compor a UPC, 

codificando prioridades para a UCP. O relOgio RLG da UPC deverá fornecer 

a base de tempo para todas as outras subunidades da UPC. 

A subunidade de arbitragem para redundancia - UAR - deverá 

ser a mais independente possível da UPC, tendo a função de permitir a co 

flexão paralela de mais de uma UPC, com o objetivo de aumentar a confiabi 

lidade global desta unidade. 

A meméria principal Mm  da UPC poderá ser classificada,quan 

to ã natureza do acesso, em dois tipos. Uma, denominada por MLE, terá a 

cesso aleatério, permitindo leitura e escrita de dados. O outro tipo de 

verá ser de leitura somente (MLS). Na MIS deverá estar residente pelo me 

nos parte do programa operacional da supervisão de bordo. Graças a este 
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tipo de memória, mesmo que haja uma queda temporária na alimentação da 

UPC, deverá ser possível reiniciar a sua operação ("cold start") quando 

a alimentação for regularizada. Caso a UPC não comporte toda a meniõria 

exigida para a unidade, deverá ser possível extende-la com uma unidade 

anexa, que poderá vir a ter características de acesso de uma memória de 

massa. 

V.4 - Unidade de Processamento Distribuido - UPD 

A UPD é uma unidade concebida para executar, basicamente, 

a função de aquisição de dados e de controle numérico. Especificamente, 

duas versões desta unidade estão previstas. Uma delas, a UPD s  deverá 

ser uma versão simples, i.é., não-programável. Isto significa que a sua 

programação deverá ser fixa e dedicada ã aquisição e controle numérico, 

somente. A versão UPD deverá ter, inclusive, a capacidade de ser pro 

gramãvel para executar tarefas que vão além daquelas que devem ser exe 

cutadas pela UPD s . Esta facilidade deve permitir a distribuição de pro 

cessamento que, de outra maneira, deveria ser executado pela UPC a qual 

a UPD estaria acoplada. Essencialmente, a UPD
s difere da UPD quanto ao 

alcance da programação de cada uma das unidades. No primeiro caso a pro 

gramação é fixa e no segundo, além da parte fixa existe a possibilidade 

de implementar programação variável, de fins gerais, de acordo com as 

funções a serem exercidas pela UPD. 

As execuções das funções da UPD, conforme indica a Figu 

ra V.2, são feitas através das subunidades RSU/TSU ou através das tres 

subunidades decontrolenumérico denominadas por TNP, TSD e TSA ou pelas 

duas subunidades deaquisiçãode dados denominadas por RSD e RSA. 

A subunidade TNP executa a transmissão de níveis lógicos 

pulsados. Este tipo de controle é de interesse para disparar certos ti 

pos de componentes eletr.:Enlices, como registros, relês, contadores, etc.. 

A subunidade TSD deve fornecer em suas saídas, níveis 16 

gicos digitais que poderão permanecer estáveis de acordo com a programa 

ção sendo executada pela UPD. 
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A subunidade TSA deve possuir a função de conversão digi 

tal/analógica, caso seja de interesse atuar analogicamente em algum sub 

sistema acoplado ã.  UPD por esta via de comunicação de sinais. 

A subunidade RSD deve permitir a aquisição de sinais digi 

tais pela UPD. 

A subunidade RSA deve realizar a aquisição de sinais ana 

lógicos pela UPD, com o emprego da conversão análoga/digital. E prova 

vel que a aquisição múltipla de sinais pela RSA possa ser realizada com 

o emprego de multiplexadores analógicos. 

Da mesma forma que, em geral, a UPD pode não estar restri 

ta ã disponibilidade de apenas um porte do tipo RSU ou TSU, deve ser as 

sinalado que a modularidade dos portes de controle e de aquisição numé 

rica deverã permitir a expansão dos mesmos, dentro de certa flexibilida 

de, de acordo com as necessidades de aplicação. 

E possível que seja de interesse, prover a conexão das sub 

unidades de controle e de aquisição numérica com recurso de acesso dire 

to àl  memória (ADM) principal Mm/MLE da UPD, em blocos, para se obter uma 

maior taxa de transmissão/recepção de sinais. A viabilidade deste recur 

so ser í considerada no projeto detalhado da UPD. 

Todas as outras subunidades de destaque da UPD, tais como 

a UCP, UIT, DAR, M m/MLS & MLE jã foram comentadas na descrição feita da 

UPC (vide seção V.3). 

V.5 - Memória Principal- Mm  

A memória principal é um recurso que poder, em geral, es 

tar localizado como subunidade da UPC e UPD. Existe o propósito deimple 

mentar a memória principal utilizando componentes semicondutores do tipo 

CMOS, seja para a MLS (tipo p/ROM) ou para a MLE (tipo RAM). Este tipo 

de componente deverí ser utilizado, pelo menos, para a extensão da memó 
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ria com endereçamento direto pela UCP. Caso a capacidade de rimaria te 
nha que ser extendida além do campo de endereçamento direto da UCP, en 
tio uma unidade adicional de extensão poder í vir a ser implementada(ver 

Figuras V.1 e V.2), talvez com caracteristicas de endereçamento de memõ 

ria de massa (de bolha, CCD's, fita magnética, etc.). Neste caso, uma u 

nidade de mapeamento de endereço deverí ser anexada a este segmento da 
Mm . 

V.6 - Barramento de Dados - BD 

A unidade BD tem por finalidade interconectar o conjunto 

de unidades do tipo UPC e UPD que venham a constituir o subsistema de 

supervisão de bordo de uma espaçonave. Em geral, o BD pode ser constitui 

do por pares de cabos blindados e de subunidades que recebem a denomina 

ção de caixas de Distribuição de Barramento - CDB's. Se, por exemplo, a 

supervisão de bordo é constituida pelas unidades representadas na Figu 

ra V.3, então se faz necessãrio empregar uma unidade CDB que possa co 

nectar os pares de cabos que vêm da UPC com aqueles das duas UPD's em 

questão. O par de cabos que implementa um elo de conexão no BD é consti 

tuido pelo cabo de interrogação (C1) e outro de resposta (CR). E natu 

ral que a CDB faça o acoplamento entre cabos da mesma natureza funcio 

nal embora, fisicamente, o cabo do tipo Cl possa ter as mesmas caracte 

risticas que o CR. Os acoplamentos BD/URC/UPD's poderão ser do tipo El 
tico. Em verdade, é possivel que o proprio BD possa vir a ser implemen 

tado com fibras -óticas, alternativamente. 

V.7 - Computador ASTRO 8/3  

V.7.1 - Introdução 

A missão de coleta de dados, a ser implementada com o au 

Alio dos satélites S1 e S2, deverí requerer um sistema de bordo com a 

complexidade funcional como a esquematizada pela Figura 1.5. O subsis 

tema de supervisão de bordo, denominado ASTRO 8/3, estã representado,em 

forma simplificada, pela Figura V.3. 
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O computador ASTRO B/3 deverá ser composto,funcionalmente, 

de uma unidade UPC e duas UPD's, conectadas pelo barramento BD. Este de 

verá ter uma subunidade CDB com relação 1:2 de distribuição. No entanto, 

para se implementar este subsistema com maior confiabilidade de operação, 

está prevista a duplicação de todas as suas unidades constituintes.Desta 

forma, o sistema duplicado deverá utilizar as subunidades UM da UPC e 

das duas UPD's para viabilizar a duplicação física do sistema. O detalha 

mento deste tipo de solução é que permitirá estabelecer critérios de re 

configuração prática do sistema, partindo da hipOtese de que para cada u 

nidade duplicada, somente uma deverá estar ativada, em condições normais 

de operação. 

A UPC deverá estar conectada a pelo menos dois pares de por 

tes externos de comunicação, de E/S de dados. Um destes portes conectará 

a UPC ao subsistema R/TM/TC do satélite. A comunicação através deste por 

te, deverá se fazer com mensagens do tipo sequencial sincrona,obedecendo 

a padrão compatTvel com o formato STDN/NASA (vide Anexo 3,Capitulo 

Está prevista uma taxa de informações de 2 kilobits/seg. na  recepção(TC) 

e de pelo menos 2 kilobits/seg. na  transmissão (TM). O segundo porte E/S 

da UPC é o que estará conectado ao BD. Aqui também as mensagens 	serão 

do tipo sequencial. Neste caso, as mensagens deverão ser também do tipo 

síncrono, com formato especifico. No entanto, não está descartada a pos 

sibilidade opcional de comunicação de dados assíncronos. Para o BD, a ta 

xa de comunicação deverá ser de, pelo menos, 2 kilobits/segundo. Para es 

tes dois portes de E/S da UPC a modulação binária da informação 	deverá 

ser do tipo NRZ ou NRZI, dependendo daquela que melhor se adequar ã so 

lução desejada. Uma terceira conexão externa da UPC poderia ser implemen 

tada, dependendo das limitações físicas no acondicionamento da mem5ria 

principal (Mm) em seu próprio envalucro. Esta possibilidade deverá ser e 

vitada, uma vez que não está previsto o emprego de uma memOria de massa 

na missão coleta de dados. Deverá ser, portanto, um objetivo importante 

do projeto deste subsistema, acondicionar toda a M m  dentro da montagem 

física da UPC. 
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A UPD n9 1 deverá ter a sua subunidade modular de aquisi 

ção e controlenumérico dimensionada para satisfazer as necessidades de 

conexão com os dois subsistemas seguintes dos satélites Si e S2:Transcep 

tor de R/TM/TC e Carga Gd]. A UPD n9 2 por seu lado, deverã ser capaz 

de suprir as necessidades de aquisição e controle de dados dos seguintes 

equipamentos: Sensores e Magnetõmetros, Controle do Mastro e Alimentação. 

V.7.2 - Fases de Desenvolvimento 

A supervisão de bordo para os satélites Si e S2 deverá ser 

desenvolvida obedecendo ãs etapas enumeradas na Figura V.4. E natural que 
no cronograma de realização deste empreendimento venha a ocorrer uma su 

perposição de etapas, envolvendo eventos independentes. Neste contexto 

estã evidenciada, de passagem,a realização do computador ASTRO B/4 para 

a supervisão de bordo dos satélites 53 e 54, propostos em caráter preli 

minar, para a Missão de Observação da Terra. Neste caso,as fases de de 

senvolvimento seriam essencialmente as mesmas que as do computador ASTRO 

B/3, com a exceção de que o PISE, naquela altura, jã estaria especifica 

do, cabendo talvez apenas uma revisão no seu detalhamento. 

A duração prevista para a realização dos satélites Si e 52 

deverã, na realidade,forçar o inicio da fase 2 da Figura V.4, enquanto 

o PISB ainda estiver sendo especificado. Da mesma forma, deverã ser ne 

cessãrio utilizar os próprios módulos básicos a serem desenvolvidos na 

fase 2 para compor o Protótipo de Laboratório-PL do ASTRO B/3 (fase 3.1). 

Uma vez construida a primeira versão do PL do ASTRO B/3,de 

verá ser feita uma revisão preliminar do seu projeto, visando a hibridi 

zação da maioria dos seus componentes eletrónicos bãsicos. Serã, então, 

feita também uma avaliação preliminar visando a confecção dos circuitos 

impressos multicamadas. Como resultado destas duas avaliações,deverã ser 

necessário efetuar modificações no PL. Executada esta etapa, serão feitas 

duas novas avaliações, uma delas visando a hibridização dos circuitos e 

a outra a confecção dos circuitos impressos. Se ainda alguma modificação 

no PL se fizer necessária, ela será feita. Em seguida, deverá ser feito 

o contrato de suprimento dos circuitos híbridos, impressos e demais com 
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Fig. V.4 - SUPERVISÃO DE BORDO: 

FASES DE DESENVOLVIMENTO 

I - ESPECIFICAÇÃO DO PADRÃO IMPE DE SUPERVISÃO DE BORDO-

P153. 

2 - DESENVOLVIMENTO DOS MÓDULOS BÁSICOS DO PISE. 

3 - COMPUTADOR ASTRO 8/3 PARA OS SATELITES Si g S2. 

3.1 - PROTÓTIPO DE LABORATÓRIO - PL. 

3.2 - PROTÓTIPO TECNOLÓGICO-PT. 

3.3 - PROTÓTIPO DE OUALIFICAÇÃO-PQ. 

3.4 - MODELO DE OUALIFICAÇAO-MO. 

3.5 - MODELO DE VOO-MV. 

.--110 1 	4- COMPUTADOR ASTRO B14 PARA OS SATELITES 53 g $4, 
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ponentes para a construção do Protótipo de Qualificação - PQ, que utili 

zarã componentes de qualificação militar (profissional). Vale notar que 

o PL utilizará componentes comerciais em seu desenvolvimento. Feito ocon 

trato de suprimento para o PQ, deverá ser, então,possivel modelar o Pro 

taipa Tecnológico - PT, pois certas dimensões criticas já deverão estar 

definidas. O PT não é um modelo elétrico, embora o PL já o tenha sido, 

ainda que sem possuir o grau de integração desejado. Uma vez montado e a 

provado o PQ, então será encomendado o fornecimento dos componentes (hi 

bridos, impressos, etc.) para a montagem do Modelo de Qualificação - MQ, 

agora, a ser constituido de componentes com qualificação espacial. O MQ 

será então submetido a testes mais rigorosos do que o seu modelo suces 

sor, o Modelo de Vóo-MV. Após a aprovação do MQ, o suPrimento dos compo 

nentes restantes para o MV deverá ser feito. Como estão previstos dois 

satélites para a Missão Coleta de Dados, onde os componentes da Supervi 

são de Bordo deverão estar duplicados, será necessãrio, essencialmente, 

produzir cinco MV's para este subsistema. Ainda assim, o MQ deverá cons 

tituiro subsistema de reserva para o satélite SI. Um dos cinco MV's deve 

rã constituir o subsistema de reserva para o satélite 52. 

V.7.3 - Programa Operacional Integrado - POI 

O programa operacional integrado - POI - é o recurso 	de 

programação que deverá dar meios operacionais de aplicação ao computador 

ASTR0B/3. O P01 poderá ser estruturado em dois segmentos, sendo um resi 

dente no ASTRO 8/3, a bordo, e o outro, residente em solo, no Centro de 

Controle da Missão. As principais funções do POI, em seus dois segmen 

tos, estão brevemente descritas na Figura V.5. 

O segmento solo do POI, deverá ser, por sua vez, um dos seg 

mentos do programa operacional da missão, residente no Centro de Contra 

le da Missão, em Cachoeira Paulista. Neste estágio do projeto não é pos 

sive .' prever se haverá maior conveniencia em manter a réplica da supervi 

são de bordo do satélite conectada diretamente ao Centro de Controle, ou 

remotamente, via o sistema REDACE, para apoio de diagnostico de falhas 

no sistema de bordo, e comandar sua eventual reconfiguração. O segmento 

solo do P01 deverá servir para compor telecomandos, para executar servi 

ços de bordo e, também, para fazer testes de rotina. 
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Fig. V.5 - SUPERVISÃO DE BORDO: 

PROGRAMA OPERACIONAL INTEGRADO 

1 - EM BORDO: 

1.1 - RECEPÇÃO E EXECUÇÃO DE TELECOMANDOS (TC), 

1.2 - COMPOSIÇÃO E TRANSMISSÃO DE TELEMEDIDAS (TM). 

1.3 - AQUISIÇÃO DE DADOS. 

1.4 - EMISSÃO DE COMANDOS LOCAIS. 

1.5 - EXECUÇÃO DE ALGORITMOS DE SUPERVISÃO, CONTROLE 
E DIAGNOSTICO. 

1.6 - RECONFIGURAÇÃO. 

2 - EM SOLO: 

2.1 - COMPOSIÇÃO E EMISSÃO DE TELECOMANDOS. 

2.2 - INTERROGAÇÕES PARA DIAGNOSTICO. 

2.3 - PROGRAMAS DE TESTE. 

2.4 - INTERAÇÃO COM RÉPLICA DO MODELO DE BORDO (EM 
SOLO) PARA DIAGNOSTICO DE FALHAS. 
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O segmento de bordo do POI deverá ter um desempenho autõno 

mo. O seu desenvolvimento estará intimamente vinculado ao desenvolvimen 

to do computador ASTRO 8/3. Embora o desenvolvimento do POI de bordo sé 

possa ser desenvolvido de forma mais definitiva a partir do momento 	em 

que o PL/ASTRO B3 estiver terminado, é possivel adiantar sua 	estrutura 

ção e mesmo parte de sua programação, ã medida em que o PISB e o PL esti 

verem sendo desenvolvidos. E de fundamental importãncia que o desenvolvi 

mento do POI seja feito com o conhecimento intimo e atualizado das carac 

teristicas funcionais e fisicas do computador, não sé para tirar o me 

lhor proveito de sua potencialidade mas, também, para ser compativel com 

as suas especificações. O segmento de bordo do POI deverí anexar ao seu 

núcleo as rotinas de tratamento especifico para cada subsistema de bordo. 

Para tanto, será necessário que cada subsistema acoplado ã supervisão de 

bordo, defina, em detalhe suficiente, o diagrama de fluxos que represen 

te, fielmente, as funções que poderão ser exercidas pela supervisão de 

bordo junto ao mesmo. De posse deste nivel de programação, deverá ser pos 

sivel traduzi-la em rotina compativel com a linguagem de máquina do com 

putador e, então, anexã-la ao núcleo do POI. Uma vez anexada a rotina do 

POI, serão feitos testes com o subsistema especifico (ex.: alimentação ) 

para verificação, testes e validação do programa especifico. Toda a pra 

gramação do POI deverá ser feita pela equipe responsável pela supervisão 

de bordo do satélite. No entanto, a definição a nivel de diagrama de flu 

xos das rotinas de aplicação para cada subsistema do satélite estará a 

cargo e sob responsabilidade da equipe responsável pelo subsistema espe 

cifico. 

Cuidado especial deverá ser tomado, ao se desenvolveroPOI 

e ao dimensionar as unidades (UPC, UPD's e M m's) constituintes do ASTRO 

8/3, para que a supervisão de bordo venha a executar tarefas junto aos 

subsistemas a ela acoplacdos, que satisfaçam as seguintes exigências bá 

sicas: 1) sejam indispensáveis ao desempenho esperado do satélite; 2) se 

iam executadas em solo, ainda que via TM/TC, quando o processamento em 

bordo for dispensável, ou não essencial. Não é desejável que o computador 

de bordo venha a operar préximo ao limite do seu desempenho natural, ou 

sujeito a eventuais sobrecargas de demanda de serviço. Este aspecto tem 

implicações com o grau de confiabilidade do sistema, além de envolver ou 
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tros aspectos críticos. Embora não esteja descartada a possibilidade de 

serem realizadas tarefas não essenciais (portanto secundãrias) a bordo, 

elas s6 poderio ser consideradas depois de que estejam assegurados os 
recursos operacionais de bordo para a execução das tarefas consideradas 

essenciais e não dispensáveis, para execução em bordo, ou por seu inter 

médio. Ainda assim, uma margem mínima de "ociosidade", a ser estabeleci 

da, dever ã ser garantida para a supervisão de bordo, com critérios ainda 

a serem definidos pela equipe responsável pela sua implementação. Vale 

notar que as potencialidades operacionais do ASTRO 8/3 só poderão ser i 

dentificadas quando o seu PQ tiver sido validado com o POI, nele resi 

dente. A implementação do POI no PL validado não é garantia de que ele 

não venha a ter que ser modificado ou aperfeiçoado quando da disponibi 

lidade do PQ. Deve ser também levado em consideração que devido ã reali 

zação dos testes no MQ, modificações possam se fazer necessárias no seu 

POI. Portanto, a pré-disposição para efetuar modificações urgentes no 

POI, em todos os estágios de desenvolvimento do ASTRO B/3, incluindo o 

MV, deve ser esperada e levada em consideração. 

V.8 - Apoio de Laboratório ao Desenvolvimento da Supervisão de Bordo  

Os recursos programados para instalação no Laboratório de 

Sistemas Digitais e Analógicos (LASIDA) do IMPE serão de importãnciafun 

dementai na consecução dos objetivos de desenvolvimento do PISB, do com 

putador ASTRO B/3 e, naturalmente, para as missões futuras. Um esquema 

simplificado do LASIDA está representado na Figura V.6. 

O LASIDA deverá oferecer basicamente os seguintes 	recur 

sos para projeto auxiliado por computadores: 

1. Teste e diagnóstico de circuitos e sistemas digitais. 

2. Desenvolvimento e teste de microprogramas. 

3. Linguagens cruzadas e simuladores para desenvolvimento de pro 

gramas de base e de aplicação. 

4. Acesso remoto is redes que deverão estar conectadas a ele. 
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Figura V.6 

LASIDA - LABORATÓRIO DE SISTEMAS DIGITAIS E ANALÓGICOS 

LARC 	 ( 1 ) 	 (1) 
- 6800 	 I - 100 

SISTEMA 	 HP - 21MX 	SISTEMA 
REDACE 	 (RTE IV) 	 RECODI 

/ 

	

(2) 	 (4) 

	

ASTRO 512-LI 	// 	 AMPL 

	

(2) 	 (3) 	 (4) 

	

ASTRO S/2-L2 	 EMMAC 	 MDS 

(1) - PARA ACESSO À PROGRAMAÇÃO CRUZADA RESIDENTE. 
ACESSO AO BANCO DE DADOS. 

(2) - PARA DESENVOLVIMENTO PILOTO DOS SISTEMAS RECOD1 E 
REDACE. 

(3) - PARA DESENVOLVIMENTO E DIAGNÓSTICO DE MIEROPROGRAMAS. 

(4) - PARA PROGRAMAÇÃO DE BASE E DE APLICAÇÃO DOS MICRO-
PROCESSADORES. 
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O computador ASTRO 8/3 em sua versão MQ ou MV deverá ser 

também testado e diagnosticado com os recursos do LASIDA. E possível que 

o LASIDA venha a ser conectado ao Centro de Controle da Missão, como re 

curso para diagnosticar e, se possível, remediar falhas do sistema 	de 

bordo do satélite, através de recursos de TM/TC. Neste caso, parte 	do 

POI do ASTRO 8/3 poderã estar residente no LASIDA, uma vez que uma ré 

plica do computador de bordo deverá estar acoplado ao seu núcleo compu 

tacional (HP-21MX) para execução de diagnasticos comparativos com os da 

dos a serem colhidos do computador a bordo do satélite. 
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CAPITULO VI  

SUBSISTEMA DE TELECOMUNICAÇÕES DE SERVIÇO  

- Introdução  

O subsistema de telecomunicações de serviço é a parte da 

plataforma do satélite destinada a realizar as comunicações entre o sa 

télite e o segmento de solo para as três funções bisicas referentes ã 

operação da espaçonave: rastreio, telemetria e telecomando (R/TM/TC). O 

rastreio (R) consiste na determinação da posição e movimento do satéli 

te, empregando sinais transmitidos no sentido terra-espaço (ligação as 

cendente) e retransmitidos no sentido espaço- terra (ligação descenden 

te). As informações de telemetria (TM) são transmitidas na ligação des 

cendente, e as de telecomando (TC), na ligação ascendente. 

Na seções seguintes são apresentados os principios de fun 

cionamento e as caracteristicas do subsistema, com base nos requisitos 

para o desempenho das suas funções. 

VI.2 - Características Gerais  

VI.2.1 - Faixas de Frequências Utilizadas 

As ligações de R/TM/TC entre a Terra e o satélite serão 

feitas em frequências atribuirdes a essa finalidade na faixa S de micro 

ondas. Foi escolhida essa região do espectro pelas vantagens técnicas 

que apresenta e pela sua disponibilidade prevista em redes internacio 

nais de estações terrenas a partir de 1985, constituindo a curto prazo 

opção quase universal para o serviço de operação de satélites. As trans 

missões ocuparão uma pequena porção (cerca de 200 kHz) dentrodasseguin 

tes bandas: 

e 2025-2120 MHz (sentido terra-espaço) 

e 2200-2290 MHz (sentido espaço- terra) 
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A portadora do sinal ascendente e a portadora do sinal des 

cendente estarão relacionadas em frequência pela razão exata 221/240, 

sendo a segunda gerada a pratir da primeira em um transponder coerente 

a bordo do satélite, conforme descrito adiante. 

VI.2.2 - Padrões e Modos de Funcionamento 

Os padrões adotados para os sinais de R/TM/TC dos satéli 

tes brasileiros serão os da National Aeronautics and Space Administration 

(NASA), dos EUA, com grandes vantagens para a operação dos satélites en 

volvendo redes internacionais de estações terrenas, principalmente na fa 

se de inserção em 5rbita. Esses padrões são compativeis com os da 

European Space Agency (ESA), exceto no referente ãs freguências dos tons 

de localização e da subportadora de telecomando. 

Estã prevista para o sistema, em principio, a capacidade 

de operar em todos os possiveis modos de funcionamento representados a 

seguir: 

modo 	ligação ascendente 	ligação descendente 

1 	 ausente 	 TM 

2 	 R 	 R+TM 

3 	 TC 	 TM 

4 	 R+TC 	 R+TM 

No modo 1, a portadora da ligação descendente é gerada a partir de um 

oscilador local a bordo do satélite. 

Tanto a portadora ascendente como a descendente serão mo 

duladas em fase (PM), a primeira pela subportadora de telecomando (em 

16 kHz) e pelos tons de localização e a segunda pela subportadora de te 

lemetria e pelos tons de localização. Os espectros ascendente e descen 

dente estio representados na Figura VI.1.Assubportadoras TM e TC são 

moduladas em PSK binário por informações em forma digital (PCM/NRZ). Os 
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tons de localização são demodulados e remodulados a bordo, mantendo as 

mesmas separações de frequência entre si e em relação ã portadora. 

VI.3 - Cobertura Radioelétrica e Visibilidade  

As antenas do satélite para transmissão e recepção de 

R/TM/TC devem ser projetadas de maneira a assegurar uma ligação quase 

permanente em todos os modos e fases de funcionamento (aquisição, roti 

na e critica). Consequentemente, a cobertura radioelétrica desejada é 

ominidirecional. Uma cobertura quase ominidirecional é conseguida pela 

utilização de duas antenas, designadas Si e S2, situádas nafacevoltada 

para a terra e na face oposta do satélite, respectivamente. 

As antenas SI e 52 funcionam de uma maneira correlaciona 

da, ficando ambas ligadas a um mesmo conjunto receptor-transmissor (vi 

de Fig. VI.2). Desta maneira, cada antena cobre um setor angular, deter 

minado por seu diagrama de radiação e que, idealmente, seria o semi-es 

paço Z -  para Si e Z+  para S2 (vide Figura VI .3). A escolha das antenas ele 

mentares deve ser feita de maneira criteriosa, a fim de minimizar as 

oscilações do campo na região angular de cobertura comum pelas duas an 

tenas. Estas oscilações são provenientes da interferíncia entre os cam 

pos irradiados pelas duas antenas, que estarão separadas de vãrios com 

primentos de onda. A utilização de polarizações ortogonais em SI e S2 

poderia reduzir o problema de interferência entre as antenas,mascompli 

caria as operações de aquisição do sinal pelas estações terrenas. Assim, 

as duas antenas terão polarizações idênticas (circular ã direita). Esta 

escolha implica em uma redução de cobertura nas vizinhanças do plano 

equatorial ao eixo Z. Levando em consideração o tamanho do satélite, 

os requisitos operacionais (tempo Máximo de perda de ligação) e a viabi 

lidade técnica das antenas exigidas, é aceitãvel uma perda de cobertura 

em uma região toroidal do eixo Z com abertura + 5 °  (vide Figura VI.3). 

Em operação normal do satélite (modo rotina), a antena Si 

deve cobrir adequadamente os ângulos indicados na Tabela VI.1. 
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S2 

S1 

Fig. VI.2 - Ligação Correlacionada de antenas. 
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TABELA VI.1  

MEIO ANGULO DE COBERTURA DA ANTENA Si  

ALTURA DA ÕRRITA 
Kli 

ANGULO DE ELEVAÇÃO NA 

ESTAÇÃO TERRENA 	(a) 

ÂNGULO DE VISADA 

DO 	SATÉLITE 	(t) 

I 	
. 

PRECISÃO DE 	APONTA ! N210-ÂNGULO DE . 

MENTO 00 	SATÉLITE 	COBERTURA 

700 

(circular) 
64,00  2750  71,5 °  

i 

600 

, I 
i 	800 

II 	(eI7ptica) 

5 °  

5o 

65,6°  

62,0°  

t15° 	 80,6°  

+ 15 	 77,0O  

Na Tabela VI.1, além da órbita nominal de 700 km estão também mostrados 

os ângulos extremos para uma Orbita eliptica, que pode resultar devido 

a dispersão do lançador. A especificação considerada nesta etapa dos tra 

balhos é de um meio-ingulo de cobertura de 71,5 0  (órbita circular nomi 

nal). Posteriormente deverão ser efetuados estudos para verificar se um 

meio-ângulo de cobertura de 80,6 °  não implica em uma interação proibiti 

va da antena com o corpo do satélite. 

As taxas de transmissão da telemetria e do telecomando es 

tão condicionadas pela duração da visibilidade entre satélite e estação 

terrena e pelo número de Orbitas sucessivas sem visibilidade. A Figura 

VI.4 permite determinar o tempo de visibilidade de uma estaçãoemfunção 

de seu ângulo minimo de elevação em operação e de sua distãncia minima 

ao traço sub-satélite. Verifica-se que para uma estação com cobertura 

até o ângulo minimo de elevação de 5 0  e situada até 500 km do traço sub-

satélite, o tempo de visibilidade é de cerca de dez minutos. Esta curta 

duração de visibilidade, aliada ao fato se ter poucas passagens sucessi 

vas (mãximo de três), faz com que se use a mãxima taxa de telecomando 

compativel com os padrões, a qual é de 2 kb/s. 



- 115 - 

o 
2 

... 
2 
a 
06 	0 

. 08-001 

OL— 00Z • 
,i 

00£ 09  

• 00f7 
• 09 

009 
1 	009 1  017 

1 
008  

I 0£ 
1 

0001 

OZ 	OCZI 

0091 
01 

000Z 

O 	009Z 

OV4111/211 
• o e 
to OU 

o o o o o o 
8 	8 ? 

(S) 30V01-1181SIA 30 0d0,12± 



- 116- 

VI.4 - Cálculos de Radioenlaces 

Nesta seção são apresentados cálculos para os radioenlaces 

de rastreio, telemetria e telecomando, que servem para dimensionar os 

equipamentos de bordo. 

VI.4.1 - Cálculo da Máxima EIRP* Permissfvel para o Satélite 

O regulamento internacional de radiocomunicações,da União 

Internacional de Telecomunicações (UIT), estipula os seguintes limites 

superiores para a densidade de fluxo de potência (dbN/m 2 ) que pode che 

gar ã superficie da Terra proveniente de espaçonaves, na faixa S de mi 

croondas, dentro de qualquerbandade 4kHz: 

ãngulo de elevação da  

radiação incidente  

máxima 	densidade 	de 

fluxo permitida  

00  tC a 

so 
	< a 

5 0  - 154 dBW/m2  

no 
dBW/m 2  (-154+ 

2°  

25° 	a 900  - 144 dBW/m 2  

Esses limites impõem restrições sobre a EIRP dos sinais transmitidos na 

ligação descendente das comunicações de R/TM/TC. Os cálculos a seguir 

são baseados nas seguintes condições nominais: 

e altitude do satélite: 700 km (órbita circular) 

• indice de modulação de TM: o Tm  = 1 radiano (modulação de fase) 

• 'índices de modulação dos tons de localização na ligação descenden 

te: 

* Effective Isotropic Radiation Power 



- 117 - 

- tons menores: õ Rm  = 0.35 rd 

- tom maior: 	õRm  . 0.36 rd 

o indica de modulação de TC (residual na ligação descendente): 

TC 	
0.35 rd. 

4)   

A EIRP máxima é calculada considerando incidência vertical sobre a Ter 

ra, de sorte que a distância de propagação minima (d = 700 km).Esteé 

efetivamente o pior caso, mesmo com fluxo permitido de - 144 dBW/m 2 . A 

possibilidade de exceder este limite, dentro de uma faixa de 4 kHz,ocor 

re para a potência concentrada sobre a portadora descendente (remanes 

cente na modulação PM), e o caso mais grave é o do modo de operação 1 

(TM apenas), quando a portadora contêm a fração cos 2 (õTm ) da potência. 

Temos então: 

EIRPmax 
= õ

max 
• 47Td 2 /cos 2 (0-rm ) = 

= 10_14.447. (7x10
5 ) 2 / cos 2  (1 rd ) watt = 

= (-144.0 + 127.9 + 5.3) dBW = - 10.8 dBW 

VI.4.2 - Calculo da EIRP Requerida para as Comunicações 

O calculo aqui destina-se a determinar a Mínima EIRP dosa 

télite, compativel com os requisitos da ti Aemetria na ligação descenden 

te. Determinamos, inicialmente, a relação P/N o  (Potência na portadora/ 

densidade espectral de potência de ruido) requerida para satisfazer ã 

transmissão de TM, a 2 kbit/seg, com taxa de erros BER = 10 -5  (calculo 

em dB): 
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b/NO (para BER = 10
-5

) 	 9.5 

margem 	 3.0 

taxa de transmissão (2 kb/s) 	 33.0 

perda de modulação (/)./.11 	1 rd) 	 3.3 

perda de implementação prática 	 2.0 

P/No  = 50.8 d8Hz 

A EIRP requerida pode ser obtida da equação de enlace 

P/N
o 

= EIRP
mi 	

G 	1
n 

( 	)2 	• 
47T 	kT 	L 

envolvendo a relação G/T da estação terrena receptora e perdas diversas 

(L). O cálculo é o seguinte, em dB: 

5 P/NO 	 0.8 
 

constante de Boltzmann (k) 	 - 228.6 

(X/41Td) -2 , para d = 2757 km (érbita 700 km, 3 °  de elevação) 167.9 

(G/T) -1 , da estação terrena receptora 	 -17.0 

perda de apontamento de antena 	 0.5 

perda atmosférica 	 0.6 

perda relativa a polarização 	 1.0 

EIRPmin 
= -24.8 dBW 
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VI.4.3 - Cãlculo das Relações S/No   para Rastreio  

Considerando uma EIRP de -24,8 dBW, obtemos os valores 

abaixo para as relações sinal/densidade de ruido (S/N o ) para a portadora 

e para os tons de rastreio na ligação descendente. Os cãlculos são apresen 

tados em dB: 

a) PORTADORA 

P/No  (sem a margem de 3 dB) 

perda pela modulação (modo 4) 

47.8 

- 6.2 

C/No  

b) SUBPORTADORA DE TONS MENORES 

= 41.6 dBHz 

P/No  (sem a margem) 47.8 

perda de modulação -18.2 

Sm/N o  

c) TOM MAIOR 

= 27.6 d8Hz 

P/N
o (sem a margem) 47.8 

perda de modulação -18.2 

S
M
/N

O 27.6 dBHz 

Os valores destas relações sinal/ruido são julgados 	ade 

quados às medidas de rastreio, mas deverão ser objeto de estudo mais 

aprofundado, tendo em vista a precisão almejada para as medidas de efei 

to Doppler (feitas com a portadora) e para as medidas de distância (fel 

tas com os tons de localização). 
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VI.4.4 - Cãlculos de EIRP para Orbita Elíptica 

Os valores máximo e mínimo de EIRP encontrados nas Seções 

VI.4.1 e VI.4.2 correspondem a uma Orbita circular a 700 kmde altitude. 

Para comparação, os valores sio os seguintes no caso de Erbita elíptica 

com perigeu a 600 km e apogeu a 800 km (que pode resultar do lançamento 

do satélite): 

EIRP 	= - 12.1 dBW 	(calculada com altitude 600 km) 
MaX 

EIRP
min 

= - 24.7 dBW 	(calculada com altitude 800 km) 

Feito o ajuste de EIRP para o mínimo acima indicado (calculado para ga 

rantir as comunicações no apogeu da 5rbita elíptica), continuam válidas 

a taxa de erros especificada para TM (BER = 10 -5 ) e as relações sinal/ 

ruído para a portadora e tons de localização (valoresminimos calculados 

na Seção VI.4.3). 

VI.4.5 - Cálculos Relativos ã Ligação Ascendente 

A equação de enlace apresentada na Seção VI.4.2 í emprega 

da aqui para determinar relações sinal/ruído para a ligação ascendente 

das comunicações de serviço com o satélite. Alguns valores pertinentes 

aos cãlculos são os seguintes: 

EIRP das estações terrenas: 54 dBW 

distãncia: 2757 km (Orbita de 700 km, 3 °  de elevação) 

índices de modulação da ligação ascendente: s u  sRm = sRm  = 0.70 

ganho da antena do satélite: - 10 dB 

temperatura de ruído na recepção do satélite: 1200 K 

VI.4.5.1 - Cílculo para Telecomando 

O objetivo para a ligação de telecomando é uma relação 

E
b
/NO 

mínima de 9.5 dB (para BER = 10-5 ), que é obtida comampla margem, 

como mostra o cálculo a seguir (em c13) 
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EIRP 	 54.0 

(X/4id) 2 	 - 167.9 

ganho G 	 -10.0 

constante de Boltzmann (k) 	 228.6 

inverso da temperatura T 	 - 30.8 

perda de apontamento (estação terrena) 	-0.5 

perda relativa a polarização 	 - 1.0 

perda atmosfiSrica 	 -0.6 

7 P/NO 	 1.8  
margem de projeto 	 -3.0 

inverso da taxa de transmissão (2kb/s) 	- 33.0 

perda de modulação 	 -8.9 

perda de implementação prãtica 	 -2.0 

Eb/NO 	24.9 	dB 

VI.4.5.2 - Cãlculos para Rastreio 

Para a portadora e os tons de localização, um resultado 

satisfatgrio g obtido se as relaç6es S/N o  da ligação ascendente forem 

substancialmente mais elevadas que suas correspondentes na ligação des 

cendente. Isto é evidenciado nos cãlculos a seguir (em dB): 

a) PORTADORA 

P/No  (subtraida a margem) 

perda pela modulação 

68.8 

- 	3.3 

C/No  

b) SUBPORTADORA DE TONS MENORES 

= 65.5 dBHz 

P/No  (subtraida a margem) 68.8 

perda de modulação -8.9 

ft; 
-b C = 59.9 dBHz 
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c) TOM MAIOR 

P/N
o 

(subtraída a margem) 	 68.8 

perda de modulação 	 -8.9 

S /N 	= 59.9 dBliz 
M 0  

VI.5 - Descrição do Subsistema R/TM/TC  

VI.5.1 - Introdução 

O subsistema R/TM/TC do satélite é constituido, essencial 

mente, por um par de antenas montadas em faces opostas da estrutura (cf. 

Seção VI.3), dois transponders coerentes em montagem redundante, para 

maior confiabilidade, um decodificador de telecomandos e um codificador 

de telemetria) (Fig. VI.5). A combinação do par redundante de transpon 

ders com o par de antenas é" feita através de um acoplador híbrido. Exis 

te ainda um duplexador que permite combinar os sinais transmitidos pelo 

transponder da carga útil da missão coleta de dados (v. Capitulo VII) 

com os sinais de R/TM/TC. 

VI.5.2 - Transponders, Codificador e Decodificador 

O rastreio do satélite ser ã principalmente baseado em me 

didas da distância entre o mesmo e a estação terrena rastreadora, feitas 

em diversos momentos de um passagem orbital. Essas medidas serão feitas 

pela chamada técnica de tons fixos. E transmitido um conjunto de tons 
(sen6ides) de frequéncias múltiplas, coerentes em fase, dentro do espec 

tro que modula a portadora da ligação ascendente. Esses tons de localiza 

ção são demodulados a bordo do satélite, remodulados sobre a portadora 

da ligação descendente, retransmitidos, recebidos e demodulados de vol 

ta na estação terrena, onde se determina o atraso de propagação (ida e 

volta) por comparaçaes entre as fases dos diversos tons enviados e rece 

bidos. A taxa instantânea da variação da distância ao satélite pode ser 

também objeto de medidas feitas na estação terrena, independentes das 
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medidas de distãncia, com base em variações de frequência da portadora 

(efeito Doppler). As medidas de variação instantãnea de distãncia podem 

ser realizadas com grande precisão, pois a frequéncia da portadora des 

cendente, multiplicada em terra por 221/240, reproduziria exatamente a 

frequéncia da portadora na auséncia do efeito Doppler. 

O sinal de teletemetria, que contém os dados provenientes 

do satélite para envio ã Terra, reunidos e formatados pelo subsistema 

de supervisão de bordo, ser ã constituido de uma subportadora BPSK, em 

frequência a ser definida, entre 24 e 64 kHz, modulada por um trem de 

bits PCM/NRZ ã taxa de 2 kbit/seg. Este trem de bits serã originado no 

subsistema de supervisão de bordo, submetido a codificação e modulação 

BPSK no codificador de telemetria e entregue, jí na forma de subportado 

ra modulada, ao transponder coerente (Figura VI.5). 

0 controle operacional do veiculo ser ã efetuado por mensa 

gensde telecomando transmitidas pela ligação ascendente. Uma subportado 

ra BPSK de 16 kHz, modulada por essas mensagens em forma de um trem de 

bits PCM/NRZ, também a 2 kbit/seg, constituiu o sinal de telecomando.Es 

ta subportadora é recuperada pelo receptor do transponder coerente e en 

tregue ao decodificador de telecomandos, que faz a demodulação, sincro 

nização e um primeiro nivel de validação e decodificação das mensagens 

(Figura VI.5). Um pequeno conjunto de mensagens é identificado pelo de 

codificador como "telecomandos diretos"; ã chegada de qualquer uma de 

las, é acionado diretamente seu correspondente relé de potência, de mo 

do a produzir o efeito desejado no ponto do satélite a que se destina a 

mensagem. A maioria das mensagens de telecomando, entretanto, é destina 

da ã supervisão de bordo, que faz sua interpretação e aplicação, seja 

imediata, seja apõs um lapso determinado de tempo. 

Cada unidade transponder coerente é constituida de um re 

ceptor, um transmissor e um duplexador. O receptor é do tipo super-hete 

rodino, com malha de fase amarrada (PLL) de segunda ordem, que captura 

e acompanha a portadora da ligação ascendente. A largura de faixado PLL 

é de 800 Hz. O receptor extrai da portadora o conjunto de tons de 
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localização e a subportadora de telecomando, que 	separada e entregue 

ao decodificador, como explicado acima. Os tons de localização são leva 

dos por outro caminho elétrico ao transmissor do transponder coerente, 

onde modulam em fase a portadora descendente, com Tndices de modulação 

apropriados. Devido ã necessidade de minimizar perturbações sobre as fa 

ses dos tons de localização, é" provível que se deixe de fazer a elimina 

çío da subportadora em 16 kHz por filtragem do sinal modulante.Nesteca 

so, o sinal TC reverterá ã Terra em sua forma original, junto com os 

tons de localização (e mais a subportadora TM, esta gerada a bordo do sa 

télite). O transmissor, como o receptor, opera na faixa Sdemicroondas, 

sendo a razão exata 221/240 entre as frequências das portadoras ascen 

dente e descendente obtida pelas transformações e conversões mostradas 

no esquema do trasnponder coerente (Figura VI.6). A função do duplexador 

contido no transponder é acoplar o receptor e o transmissor para opera 

ção simultãnea através do mesmo cabo coaxial ligado ao conjunto de ante 

nas. 

A potência do transmissor é definida com base na EIRP re 

querida para a ligação descendente, -24.8dBW. Considerando o ganho de 

-6.0dB da antena S2 (pior caso), perda de 3 dB devido ã divisão da po 

téncia do transmissor entre SI e 52, e ainda uma perda de 1,5 dB entre 

a saida do transmissor e a antena 52, chega-se ã potência minima regue 

rida de -14.3 dBW (37 mW). 

VI.5.3 - Rede de Antenas 

VI.5.3.1 - Gabaritos 

Os gabaritos de ganhos das antenas Si e 52 devem assegu 

rar as comunicações em todas as situações e modos de funcionamentodosa 

télite. 

Para a antena 52, os limites dentro dos quais deve ficar 

a potência equivalente isotropicamente irradiada (EIRP) são ditados uni 

camente pelos requisitos do "modo de fase critica", no qual o satélite 
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Fig. VI.6 - Transponder de R/TM/TC. 
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não estã corretamente orientado em relação ã Terra. Para a antena SI,es 

tes mesmos limites são validos quando o satélite se encontra no modo de 

fase critica, de forma que os limites de EIRP para o satélite como um to 

do, neste modo de operação, são os apresentados na FiguraVI.7. Conforme 

explicado na Seção VI .4.1, o limite superior decorre dos regulamentos de 

rãdio da UIT, considerando a portadora descendente modulada por uma sub 

portadora de telemetria com indice de modulação O ul  = 1 rd, estando o sa 

télite ã altitude de 700 km. O limite inferior é calculado a partir dos 

requisitos de comunicação de TM a 2 kbit/seg (Seção VI.4.2). 

Portanto, para a antena 52, que s6 é de interesse para o 

modo de fase critica, deve ser imposto um gabarito de ganho compativel 

com a Figura VI.7 e que introduza um minimo de interações com o corpo 

do satélite e com a antena 51. O gabarito da Figura VIS é obtenivel 

com antenas de diagrama tipo cardiõide. 

Para a determinação do gabarito de ganho da antena 51, é 

necess5rio considerar a minima EIRP necessãria as transmissões da carga 

Gtil do satélite, que compartilha esta antena com o subsistema R/TM/TC, 

conforme explicado adiante. A Figura VI.9 mostra os limitantes da EIRP 

para 51. O valor para O = 71 0  é calculado considerando uma estação ter 

rena receptora do sinal de carga Gtil com G/T de 17 dB/K. Para valores 

menores de O, a EIRP minima é calculada a partir do valor a 71 0 , levan 

do-se em consideração a atenuação de propagação. As outras limitantes 

da Figura VI.9 são provenientes da Figura VI.7. O gabarito de ganho da 

antena Si (antena que assegura a ligação com o solo no modo rotina) de 

ve ser escolhido de maneira a compensar, na medida do possivel, a atenu 

ação de propagação devido ã variação da distãncia entre o satélite e a 

estação terrena, e de maneira a reduzir ao minimo as interferências en 

tre antenas e os efeitos de reflexões no corpo do satélite, provenien 

tes dos lóbulos trazeiros de Si. A Figura VI.10 mostra um gabaritodega 

nho considerado viãvel para a antena Si. 
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Fig. VI.9 - Limitação da EIRP (modo rotina). 
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VI.5.3.2 - Seleção das antenas elementares 

As antenas elementares dever ter como caracteristicas: 

• diagrama facilmente modelãvel de modo a se obter as caracteristi 

cas indicadas nas Figuras VI.8 e VI.10; 

• excelente relação frente/costa para permitir um bom desacoplamen 

to da estrutura do satélite; 

e uma boa caracteristica de polarização circular. 

As caracteristicas acima são satisfeitas por uma antena helicoidal qua 

drifilar, cujo diagrama depende essencialmente de três parãmetros: pas 

so, raio e número de espiras. Este tipo de antena é o escolhidopara Sl. 

Para S2, embora o mesmo tipo de antena possa ser utilizado, é convenien 

te que se estude uma solução alternativa em termos de uma antena de bai 

xo perfil, para evitar problemas de sombra na face do satélite coberta 

com células solares, sobre a qual 52 serã colocada. 

VI.5.3.3 - Implantação das Antenas 

Hã a considerar as seguintes interfaces durante a implan. 

tação das antenas: 

• interface com a ogiva do foguete lançador; 

• interface com os painéis do gerador solar; 

• interface com os sensores Opticos; 

o interface com o sistema de controle de atitude por gradiente de 

gravidade; 

• interface com a antena de UHF. 

Deverão ser efetuados estudos para determinar as posiçées aimas das an 

tenas SI e S2, levando em consideração as interfaces mencionadas e a co 

bertura radioelétrica especificada. Tais estudos deverão contar com o 
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auxilio de uma maquete radioelétrica do satélite (possivelmente um mode 

lo em escala) para que se determinem condiçOes reais de desempenho. 

VI.5.4 - Estimativas de Massa, Volume e Consumo de Energia 

Na Tabela VI.2 são apresentadas estimativas preliminares 

para massa, volume e potência elétrica consumida pelos blocos componen 

tes do subsistema R/TM/TC. 

TABELA VI.2 

BALANÇO DE VOLUME, MASSA E CONSUMO 

BLOCO VOLUME (£) MASSA (Kg) 
CONSUMO (W) 

vigilia operação 

Dois transponders completos 12 6 9 18 

Decodificador completo 6 2 1 1 

Codificador completo 3 1 1 1 

Híbrido e duplexador 1 1 O O 

Duas antenas Faixa S (externo) 1 O O 

TOTAL 22 11 11 20 
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rAPITIII ri 1/TT 

SUBSISTEMA TRANSPONDER DE COLETA DE DADOS (CARGA °TIL) 

VII.1 - Introdução  

0 transponder de coleta de dados constitui a carga útil 

do satélite e tem por finalidade receber informações emitidas por um 

grande número de plataformas para coleta de dados (PCDs) espalhadas pe 

lo territõrio brasileiro e transmitir essas informações para uma ou 

duas estações terrenas receptoras e processadoras. As PCD's são peque 

nas estações terrenas automãticas, equipadas com sensores para medidas 

de diversas grandezas ambientais (meteorolagicas, hidrolOgicas, etc.) 

e com circuitos para a codificação, modulação e transmissão dos dados 

resultantes dessas medidas para o satélite. A comunicação entre as 

PCD's e o transponder de coleta de dados é feita na faixa 401-403 MHz, 

utilizando técnica de múltiplo acesso aleatõrio. O transponder recebeo 

conjunto dos sinais emitidos pelas PCD's através de uma antena de UHF, 

que é considerada parte da carga útil do satélite, transpõe o espectro 

recebido para SHF (faixa 2200-2290 MHz), amplifica o conjunto de sinais 

transpostos e o retransmite para a terra, acrescido de um tom piloto pa 

ra referência de frequéncia, através da antena S1 do subsistema de te 

lecomunicações de serviço (R/TM/TC). 

VII.2 - Caracteristicas Gerais  

As plataformas para coleta de dados estarão divididas em 

quatro grupos, distintos pela frequência nominal de transmissão para o 

satélite, que é a mesma para todas as PCD's de um mesmo grupo. As PCD's 

dos quatro grupos estarão igualmente dispersas pelo Brasil, evitando-

se a concentração de PCD's do mesmo grupo em um mesmo local. 
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As frequencias nominais previstas para os quatro grupos 

sio as apresentadas na Tabela VII.1. As frequencias para a ligação des 

cendente são citadas a titulo de exemplo, não constituindo escolha de 

finitiva. 

TABELA VII.1  

FREQUÊNCIAS NOMINAIS DE TRANSMISSÃO (MHz) 

GRUPO LIGAÇÃO 	ASCENDENTE LIGAÇÃO DESCENDENTE 

PILOTO 401.53 2275.00 
(virtual) 

1 401.56 2275.03 

2 401.59 2275.06 

3 401.62 2275.09 

4 401.65 2275.12 

O transponder de coleta de dados operará com uma faixa 

espectral de 150 (Hz, capaz de acomodar os quatro canais detransmissão 

das PCD's e mais a frequencia piloto de referencia, dispostos conforme 

a Figura VII.]. 

A largura de faixa de 30 kHz para cada um dos quatro ca 

nais foi escolhida de modo a garantir que não haja interferências en 

tre emissões de PCD's de grupos diferentes, levando em conta: 

a) Largura de faixa ocupada pelo sinal emitido por uma PCD: cer 

ca de 2 kHz (400 bits/seg em cõdigo Manchester ou bifase, mo 

dulação de fase com portadora residual). 

b) Desvio de frequência causado por efeito Doppler na ligação as 

cendente: ate cerca de 9 kHz, para mais ou para menos. 
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c) Erros iniciais no ajuste das frequências de emissão das PCDs, 

mais desvios de curto, médio e longo prazo (envelhecimento): 

cerca de 4 kHz acima ou abaixo da frequência normal. 

O efeito Doppler da ligação descendente age conjuntamente sobre todo o 

espectro transposto, sem afetar o sistema quanto a interferência, e se 

rã eliminado na recepção em Terra com o auxilio do sinal piloto de refe 

rmnci a. 

O transponder de coleta de dados operará com unisinal de 

entrada de características altamente variáveis, em decorrência do mul 

tiplo acesso aleatório na ligação ascendente. Apenas o piloto de refe 

rgncia (gerado no próprio satélite) estará permanente e continuamente 

presente no espectro. Cada PCD faz emissões de curta duração seg 

g um valor típico), repetidas a intervalos de aproximadamente T.200 seg. 

Como as PCDs não são sincronizadas, as emissões provinientes de cente 

nas delas chegam ao satélite aleatoriamente no tempo, sendo que a dis 

tribuição de chegadas é bem representada por um modelo de Poisson. As 

emissões podem estar deslocadas de até ± 13 kHz, aproximadamente, das 

frequências nominais de cada grupo, conforme visto acima, e variam se 

bre uma ampla gama dinâmica quanto ao nivel de potência que chega ao 

transponder (veja seção VII.3.4). O dimensionamento da potência do 

transmissor do transponder será feito levando em conta as variações de 

sua carga de tráfego. 

Duas ou mais emissões de plataformas interferem entre 

si quando chegam ã entrada do transponder superposta nos domínios do 

tempo e da frequência. Emissões simultâneas poderão ser separadas e cor 

retamente decodificadas em Terra se chegarem ao satélite com suficien 

te separação espectral, o que frequentemente ocorre, graças principal 

mente ao efeito Doppler. 

O diagrama de blocos do transponder de coleta de dados 

apresentado na Figura VII.2. A antena Si, utilizada para a trans 

missão no sentido espaço-terra, bem como o duplexador, são considerados 

parte do subsistema R/TM/TC, tratado no Capitulo VI. Os problemas de co 

bertura radioelgtrica e visibilidade relevantes ás comunicações da car 

ga ótil são tambgm discutidos naquele capitulo. 
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VII.3 - Cálculos de Enlace 

Serão considerados nos cálculos de enlace e dimensionamen 

to do subsistema aos seguintes dados: 

EIRP mínima de uma PCD (elevação 50 ) 	 3 dB W 

Ganho da antena receptora (UNE) do satélite (para PCD com eleva 

ção 5° ) 	 2dB 

Ganho da antena transmissora (faixa 5) do satélite (para estação 

terrena com elevação 5
0

) 	 2dB 

Número médio de emissões simultãneas nos quatro canais, conside 

rando 1500 PCDs por grupo, quantidade máxima tida como 	viável. 	12 

Número máximo de emissões simultâneas nos quatro canais (excedi 
— 

	

do menos de 1% do tempo) nas mesmas condições citadas. 	 22 

VII.3.1 - Relação P/N o  Requerida 

Nesta seção é apresentado o cálculo em dB da relação po 

fenda de sinal/densidade espectral de ruido (P/N o ) necessária para o 

enlace completo, desde a PCD até a estação terrena receptora e processa 

dora. 

Eb/No  (para BER = 10 -5 ) 	 9.5 

Taxa de transmissão (400 bit/seg) 	26.0 

Perda de modulação (PM, = 60 0 ) 	2.0 

P/N te6rica 	 37.5 
O 

Perda de implementação prática 	2.5 

Margem 	 3.0 

P/No  requerida 	 43.0 	dBHz 
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VII.3.2 - Cálculo para Ligação Ascendente 

O cílculo a seguir, em dB, determina a relação P/N o  mini 

ma disponivel na ligação ascendente. 

EIRP 
	

3.0 

(X/4ird) 2  para d . 2560 km -152.7 

ganho da antena UHF do satélite 1.5 

(1/kT) 	para T = 1000 K (satglite) 198.6 

Perdas diversas (propagação, polarização, etc.) -3.0 

P/Ned  (ligação ascendente apenas) 	 47.4 dBHz 

VII.3.3 - Cálculo para a Ligação Descendente 

Considerando os valores de P/N o  determinados nas Seções 

VII.3.1 e VII.3.2, obtém-se o valor de P/N o  necessário para a ligação 

descendente considerada isoladamente: 

(P/Nor ' 	= (P/N„) -1 	- (P/N0 ) -1  
desc. 	" total 	asc. 

(P/N,) 	= 44.9 dBHz 
desc. 

Este valor serve para definir o minimo fluxo de potência 

O (watt/m 2 ) que deve chegar ã estação terrena receptora, correspondente 

a uma única emissão de PCD, através da expressão 

P 	_ 	(10. 2   ( G ), 

(bik 	T N
O  

onde X 	0.135 m é o comprimento de onda, k é a constante de Boltzmann, 
e G/T é a relação ganho/temperatura da estação terrena. Tomando o valor 
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G/T = 17 dBK-1  (bastante inferior ao que deverá haver efetivamente dis 

ponivel em Cuiabã e Cachoeira Paulista), obtemos 

s= - 172.4 dBW/m 2 . 

As perdas atmosféricas e devidas a descasamentos de po 

larização são estimadas em L = 1 dB. A EIRP minima necessãria ao satí 

lite (para uma emissão de PCD) & dada por 

EIRP = ilird zsL 	- 32.2 dBW, 

considerando a distãncia mãxima d = 2560 km. A EIRP total para a qual 

deve ser dimensionado o transponderde coleta de dados é consideravel 

mente maior que a citada acima, por duas raz5es: 

a) Em média, as emissões das PCD's chegarão ao satélite com nivel 

de potência bem mais elevada que o valor mlnimo utilizado nos 

cálculos da ligação ascendente, solicitando do transmissor do 

transponder uma potência de saída proporcionalmente maior, 

b) Quando o satélite estiver passando sobre a parte central 	do 

territõrio do Brasil (situação de mãxima carga), haverá, 	em 

média, cerca de 12 emissões simultãneas de PCDs passando pe 

10 transponder, considerados os quatro canais (grupos de PCDs). 

O número mãximo considerado para o projeto, excedido de 1% do 

tempo na situação de mãxima carga, í 22 emissões simultãneas. 

Feitas estas considerações, resulta o seguinte cãlculo em dB: 

(Veja a pr6xima pagina) 
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EIRP minima por emissão -32.2 

Fator de compensação para o item (a) 10.0 

Fator correspondente ao mimem mãximo (22) de emis 
s5es simultãneas 13.4 

EIRP total de pico requerida do satélite -8.8 

Inverso do ganho da antena Si 	(transmissão) - 2.0 

Perdas entre transmissor e antena 2.5 

Potência mãxima requerida do transponder 	para 	os 

quatro canais 8.3 dBW 
(148 mW) 

Devemos ainda prever uma potência constante adicional, associada e trans 

missão do piloto de referencia, que pode ser estipulada em 20 mW. Espe 

cificamos, então, que o transponder deve ser capaz de transmitir ate 

170 mW sem entrar em saturação. Entretanto, mesmo na situação de máxima 

carga, a potência media solicitada do transponder será menor, em torno 

100 mW. Estes valores de potência correspondem a um projeto em que o aco 

plamento das saídas dos transponders redundantes (vide Figura VII.2) e 

feito com chaveamento. Caso se adote a solução bem mais simples e con 
fiável de um acoplamento a circulador com carga casado no terceiro aces 

so, todos os valores de poténcia devem ser aumentados por um fator dois. 

VII.3.4 - Gama Diria-mica dos Niveis de Potência das Emissões 

As emissões originárias das PCDs chegam ã entrada do recep 

tor do transponder de coleta de dados dentro de uma ampla gama de possi 

veis niveis de potência, determinada pelos efeitos combinados dos seguin 

tes fatores principais: 

a) Discrepá-lidas entre as potências dos transmissores das PCDs em 

relação ao valor nominal (5W). 
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b) Discrepâncias entre os diagramas de radiação das antenas das 

PCDs em relação ao diagrama teõrico, que teria perfeita simetria 

azimutal, ausência de flutuações irregulares, etc. 

c) Flutuações irregulares e outras imperfeições no diagrama de ra 

diação da antena receptora de (JHF da carga útil do satélite em 

relação ao seu diagrama teõrico. 

d) Diferenças entre as distâncias de propagação dos sinais das PCDs 

até o satélite, não compensadas inteiramente pelos diagramas de 

radiação das antenas das PCDs e do satélite, mesmo considerando 

os diagramas teõricos. 

e) Variações de altitude do satélite, no caso de não se obter Erbi 

ta perfeitamente circular. 

f) Diferenças de uma emissão para outra no referente a atenuação 

atmosférica, cintilação ionosférica, efeitos de raio refletido 

no solo e multitrajetarias, perdas por descasamentos de polari 

zação, etc. 

A anãlise quantitativa dos efeitos de todos esses fatores 

é dificil e depende de muitos dados ainda não disponiveis. Mas é possi 

vel estimar que a grande maioria das emissões chegar& ao satélite den 

tro de uma gama de 20 dB (não são consideradas as emissões provenientes 

de PCDs que vêem o satélite com ângulo de elevação inferior a 5 ° ). Em 

principio, o funcionamento de transponder não deve ser afetado pelo fa 

to de existir uma grande dispersão de níveis de potência entre as emis 

sões. 

A questão da gama dinâmica é importante porque dificulta 

rí a detecção, separação e processamento das diversas emissões na esta 

ção terrena receptora e porque pelo menos uma pequena porcentagem de 

emissões chegará ao solo, no enlace descendente, com nivel de poténcia 

excedendo a densidade de fluxo máxima permitida pelos regulamentos 	in 

ternacionais. A gama dinâmica que afeta estes dois problemas é 	ainda 

maior que aquela que existe ã entrada do transponder, pois inclui tam 

bém as variações correspondentes ã ligação descendente. 
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VII.4 - Descrição da carga útil  

VII.4.1 - Transponder 

O transponder de coleta de dados está representado em 

diagrama de blocos na Figura VII.2. A configuração redundante visa au 

mentar a confiabilidade dentro do tempo previsto para a missão. 

O oscilador de referência usado na geração do tom pilo 

to deve ter estabilidade suficiente para que a estação terrena recepto 

ra possa utilizã-la em uma malha de fase amarrada (PLL) para compensar 

o efeito Doppler da ligação descendente e mais os desvios de frequen 

cia causados pelo misturador do transponder (satelite) e pelos conver 

sores da prEpria estação terrena, deixando um erro de frequência resi 
dual bem menor que a largura de faixa de um canal (30 kHz). Os desvios 

de frequência correspondentes ãs PCDs e ao efeito Doppler da ligação 

ascendente não são compensados. Estipulando o desvio residual de fre 

quência em 1: 1 kHz (em 401.53 MHz), a estabilidade requerida e da or 

dem de -± 2.5 x 10 -6 . Por conveniência, o oscilador de referência do pi 

loto e empregado como referencia também para o oscilador do conversor 

UHF/SHF do transponder (Figura VIL?). 

A temperatura de ruído do 1000 K foi especificada paraa 

recepção do UHF no satélite, incluindo o ruído captado pela antena. O 

transmissor deverá ter um amplificador de saída a transistor. Em prin 

cípio, o transponder deve operar em regime linear ate o nível máximo 

de potência especificada (170 mW), evitando a formação de produtos de 

intermodulação e a supressão de emissões fracas pela presença de emis 

sões fortes. Pode ser considerada a utilização de um controle automiti 

co de ganho (AGC), por telecomando ou automático, caso se considere pro 

vevel a inserção em Orbita muito excêntrica (com variação de altitude 

excedendo 300 km). O AGC automático deveria ter constante de tempo lon 

ga (da ordem de vários segundos). O uso do AGC não foi suficientemente 

estudado e, em principio, não se prevê seu emprego neste sistema. 
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VII.4.2 - Antena de UHF 

A antena de UHF da carga útil deve prover a mesma caber 

tura radioelétrica que a antena S2 da telemetria, e ao mesmo tempo de 

ve evitar uma faixa dinãmica excessiva do nivel do sinal recebido na en 

trada do transponder de carga útil. Assim, o ganho de antena de UHF de 

ve ser moldado de forma a compensar, na medida do possivel, as varia 

ções de intensidade do sinal recebido devidas ã imperfeição dos diagra 

mas de radiação das antenas das PCDs e i atenuação adicional de propa 

gação quando a propagação terra-satélite se dã a ângulos menos eleva 

dos. Esta compensação deve ser feita levando-se em consideração a im 

precisão de apontamento do satélite, para que a compensação introduzida 

considerando-se o satélite em atitude correta, não seja maléfica quan 

do a atitude do satélite estiver deslocada do ideal dentro da tolerãn 

cia prevista. 

Para diminuir as exigencias de moldagem do feixe de an 

tena de bordo, as antenas das PCDs têm seus diagramas moldados de modo 

a tornar constante a densidade de fluxo de potencia que chega ao satí 

lite na maior parte possível de seus ãngulos de cobertura. Pode-se con 

siderar que para ãngulos de elevação a (vide Figura VII.3) superiores 

a 25 0 , a antena da PCD compensa atenuação de propagação. Para valores 

inferiores de a, entretanto, esta compensação não é viãvel porque é ne 

cessãrio que a antena fique bem desacoplada do solo. Para estes valores 

de a, o ganho de antena da PCD comporta-se aproximadamente como mos 

trado na Figura VII.4. A mesma figura mostra a variação da atenuação 

devida ã distancia de propagação em função de a. Para compensar a ate 

nuação de propagação e o decréscimo de ganho da antena da PCD, a ante 

na UHF do satélite teria que ter ganho constante para O até 55
0 
 e dai 

até $ = 71 0  um acréscimo de ganho de 12,5 dB. Além de inviabilidade téc 

nica de tal antena, deve-se notar que a imprecisão de apontamento do 

satélite torna indesejãvel uma variação tão grande de ganho para peque 

nos deslocamento angulares. Considerando os aspectos discutidos acima, 

chega-se a que o gabarito de ganho da antena de UHF da carga útil deve 
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procurar um compromisso entre a redução desejada para a faixa dinâmica 

do nivel do sinal recebido, a imprecisão do apontamento do satélite e 

a viabilidade de realização. O gabarito de ganho escolhido para a ante 

na UHF de bordo é mostrado na Figura VII.5. 

VII.4.3 - Estimativas de Massa, Volume e Consumo de Energia 

As estimativas seguintes não incluem as partes comparti 

lhadas com o subsistema R/TM/TC, que são consideradas para este fim 

dentro daquele subsistema (vide Capitulo VI). 

MASSA (Kg) VOLUME 	(Litro) CONSUMO (Watt) 

operação vigilia 

transponder 

i 	antena VHF 

10 

0.7 

18 

externo 

16 

0 

3 

O 
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CAPITULO I  

INTRODUÇA0  

1.1 - Generalidades 

Costuma-se dividir a vida do Satélite nas seguintes fa 

ses: a fase de preparação para lançamento, a fase de colocação em 5rbi 

ta, a fase de utilização ou operação e a fase critica. O Sistema Solo 

de Satélite é.  projetado para poder acompanhar todas estas fases. 

A fase de preparação para lançamento antecede ao lança 

mento do Satélite e envolve a verificação e os testes do Satélite na 

Base de Lançamento ate o instante da partida do Lançador. Neste fase,o 

Sistema Solo se reduz apenas ao Centro de Preparação para Lançamento, 

descrito no Capitulo VI e ao Banco de Simulação do Satélite. 

A duração desta fase é de aproximadamente 2 meses, de a 

cordo com o cronograma de eventos seguinte: 

D - dia programado do lançamento. 

D - 50 - chegada ao Centro de Preparação para Lançamento do Sate 

lite e dos equipamentos associados. 

D - 40 - inicio da fase de verificação dos meios de ensaios. 

D - 30 - inicio de preparação do Satélite. 

D - 4 - instalação do Satélite no topo do Lançador. 

D - lançamento. 

D + 2 - desmontagem dos equipamentos associados. 

D + 4 - despacho dos equipamentos associados da Base de Lançamen 

to. 



A arquitetura geral do Sistema Solo do Satélite na fase 

de operação dada na Figura 1.1. Tem-se uma cadeia de elementos que 

permite controlar o Satélite em Orbita, bem como obter os dados da sua 

carga Util. 

O primeiro elemento desta cadeia é o Sistema da Antena. 

Graças ao fato de a faixa de frequencia de 2 GHz ser utilizada tanto 

para a Telemetria de Serviços, como tambJm para a Telemetria de Carga 

Otil, Telecomando e Rastreio, o Sistema da Antena é usado tanto para a 

recepção como para a transmissão. 

O sinal de TM recebido é encaminhado ã Estação Terrena 

que se encarrega de um primeiro pra-processamento destes sinais. Estes 

sinais multiplexados com os dados tecnológicos da própria Estação e da 

Antena são enviados por meio da Rede de Dados de Controle Espacial 

(REDACE) ao Centro de Controle. 

O Centro de Controle se encarrega dos dados tecnológicos 

do Satélite e da Estação Terrena. Os dados de carga útil são enviados 

ao Centro de Operação. O Centro de Controle processa os dados tecnolO 

gicos do Satélite e, se houver uma discrepincia entre estes dados e 

aqueles previstos, gera ordens de Telecomando de correção. Estas ordens 

são enviadas a Estação Terrena onde são codificados e transmitidos ao 

Satélite. 

Os dados de Telemetria de Carga Util são processados no 

Centro de Operação e distribuídos aos Usuirios por meio do Centro de 

Missão. 

A duração desta fase é de no mínimo 2 anos. 

Na fase de colocação em órbita, a arquitetura geral do 

Sistema Solo do Satélite sofre uma alteração. Nesta fase é fundamental 

reconstituir a primeira Orbita com muita precisão. Por isto, são utili 

zadas virias estações terrenas localizadas ao longo da Orbita e bem 
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afastadas entre si. Utilizam-se, pois, as estações terrenas das Redes 

NASA, CNES, ESA, NASDA, etc. Cada uma destas estações manda os dados 

de TMS para o Centro de Controle que os processa e assim reconstitui a 

-Orbita real do satélite. A duração desta fase é da ardem de uma semana. 

A fase critica ocorre quando hã uma falha grave ou 

um acidente a bordo do satélite. Nesta fase a configuração do Sistema 

Solo do Satélite é o da fase de colocação em õrbita. 

1.2 - Localização das Estações Terrenas 

A vida útil do Sistema Solo de Satélite é bem superior 

ao do prõprio Satélite, pois é superior a 10 anos, enquanto a do Sate 

lite é por volta de 2 anos. Isto exige que o Sistema Solo seja facil 

mente adaptãvel não a um énico Satélite, mas a vãrios,com missões bem 

diferentes. A arquitetura geral adotada para o Sistema Solo permite 

esta flexibilidade, pois para cada missão diferente do Satélite, deve-

se construir um Centro de Operação e um, Centro de Missão diferentes, 

permanecendo o Sistema da Antena, a Estação Terrena e o Centro de Con 

trole com pouca ou nenhuma modificação. 

Diversos fatores influem na escolha da localização geo 

gréfica dos vários sistemas do Sistema Solo. O local a ser escolhido 

para a Estação Terrena deve ser tal que permita o mãximo de visibilida 

de do Satélite sobre o territerio brasileiro. Deve, também, possuiruma 

infraestrutura com energia eletrica e ligação com a rede da EMBRATEL 

para facilitar a implantação da Rede de Dados de Controle Espacial 

(REDACE) que é a rede que ligara o Centro de Controle com os outros 

sistemas dos Segmento Solo. Por estas razões Cuiabã foi escolhida para 

a sede da Estação Terrena Principal. A Figura 1.2 mostra a curva de vi 

sibilidade da Estação Terrena de Cuiabá. Observa-se que a visibilidade 

de Cuiabá cobre a maior parte do Territário Brasileiro, bem como vã 

rios outros pises da America do Sul. Cuiabí jã possui a Estação de Re 

cepção do satélite LANDSAT, com toda a infraestrutura correspondente, 

facilitando assim a implantação da Estação Terrena para o satélite bra 

sileiro. 



ALTURA 700 Km 
ANGULO DE FIEVACÃO: 00 E 5° 

Fig. 1.2 - Curva de Visibilidade de Cuiabi. 



Por razões de confiabilidade, hã necessidade de se im 

plantar uma outra Estação Terrena, chamada a Estação Terrena Redundan 

te. Decidiu-se que esta Estação Terrena estará localizada em Cachoeira 

Paulista, pois todos os outros Centros do Sistema Solo também estarão 

localizados lã. Esta centralização permitir ã um melhor aproveitamento 

de recursos humanos e materiais. A curva de visibilidade de Cachoeira 

Paulista (Figura 1.3), cobre a parte do Nordeste do Brasil não coberta 

pela Estação Terrena de Cuiabá. A Estação Terrena de Cachoeira Paulis 

ta permite também comandar o Satélite depois que este deixar o territé 

rio nacional, voando para leste, a fim de executar uma certa tarefa so 

bre o Brasil na sua 5rbita seguinte. A existincia de duas Estações Ter 

renas permitirá também resolver o problema de recepção de 2 satélites 

ao mesmo tempo. 

1.3 - Filosofia de Desenvolvimento  

Quanto ã filosofia de desenvolvimento do Sistema Solado 

Satélite, será adotada a abordagem sistémica. Em principio, os equipa 

mentos serão adquiridos no mercado mundial (equipamentos de linha) ese 

rio em seguida testados e integrados pelo INPE. Os computadores de comu 

nicação das redes REDACE (Capitulo VIII) e Rede de Coleta e de Dissemi 

nação de Dados (RECODI - Capitulo VII) serão desenvolvidos e construi 

dos pelo IMPE com a ajuda da indústria nacional. Os computadores de su 

pervisão das Estações Terrenas serão comprados ou construidos pelo 

INPE, ficando a decisão para a fase de detalhamento. 

O cronograma de implementação do Sistema Solo do Satéli 

te está mostrado na Figura 1.4. O biênio 1980-1981 será dedicado ao es 

tudo e especificação detalhada dos equipamentos. Nesta fase serã deci 

dida a conveniencia da compra ou de desenvolvimento pelo INPE do comeu 

tador de Supervisão das Estações Terrenas. No fim desta fase serão ne 

gociadas as compras dos equipamentos a serem importados. 

O triênio seguinte (1982-1984) será dedicado ao projeto 

e ã construção dos equipamentos comprados no Brasil e/ou desenvolvidos 



Fig. 1.3 - Curva de Visibilidade de Cachoeira Paulista. 
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pelo INPE. Serão projetados e construidos os predios das Estações Ter 

renas e dos Centros de Controle e de Operação. Em 1984 sere projetado 

e iniciar-se-e a construção do Centro de Preparação para Lançamento em 

Natal. Começa tambem a contratação e o treinamento do ptssoal que ire 

operar todos os sistemas do Sistema Solo. 

A partir de 1985, sere feito o projeto, cons Tução e 

adaptação dos equipamentos necessãrios para a Missão de Sensç.niamento 

Remoto (Satelites 53 e S4). Ao mesmo tempo, sere iniciada a inalação 

(com testes correspondentes) dos equipamentos nas Estações Tert .nas e 

nos diferentes Centros do Sistema Solo. Nesta fase, o pessoal qu irã 

operar os sistemas terá..  uma participação ativa para uma melhor far. 'lia 

rização com os equipamentos. No fim de 1985 todos os equipamentos do 

Sistema Solo para a Missão de Coleta de Dados serão instalados e P ta 

dos e o pessoal treinado na sua operação e manutenção. No começo de 

1986 serão encomendados os equipamentos importados para a Missão le 

Sensoriamento Remoto. 
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CAPTTLII n TI 

ORBITA DO SATELITE COLETA DE DADOS 

11.1 - Generalidades  

A 'Orbita nominal do Satélite Coleta de Dados é a seguinte : 

- 'órbita circular 

altura entre 700 e 800 km 

- inclinação menor que 30 0 , a ser determinada. 

As condiçíes acima, aliadas ã massa e ao volume do satéli 

te correspondem is caracteristicas aceitíveis e possiveis de serem a 

ti ,idas dentro do S prazos estipulados, tanto do veiculo lançador como 

dc Satélite Coleta de Dados. 

A probabilidade de comunicação com sucesso plataforma 

o ■ tlquer-satélite-estação ser í otimizada para melhor atender ã Missão 

Ccleta de Dados. Isto significa utilizar-se de vírios parãmetros a fim 

d€ tornar extremamente elevada a probabilidade de transmissão de infor 

meçães de qualquer plataforma superficial situada no Brasil para uma es 

tação terrena através do Satélite, em cada 24 horas. Um dos parãmetros 

importantes nesta otimização é a inclinação da 'órbita. Um primeiro estu 

do de otimização de inclinação é apresentado na seção 11.2. 

Com relação 	vida orbital do satélite, os seguintes estu 

dos encontram-se em andamento: 

	

e Estudo da variação dos tempos de eclipse do satélite em 	função 

do tempo, para diversas épocas de lançamento e para diversas in 

clinações da Orbita. Comportamento resultante da energia absorvi 

da pelo gerador solar do satélite. 



• Desenvolvimento de programas de computação para cílculo e atuali 

zação de efemérides. Precisões requeridas nos dados de entrada. 

Os resultados dos estudos acima serão tratados iterativa 

mente, em conjunto com os estudos mais detalhados dos diversos subsiste 

mas dos segmentos espacial e terrestre que se seguirão. 

11.2 - Primeiro Estudo de Otimização da Inclinação 

A transmissão de mensagens de uma plataforma superficial 

para um Estação Terrena s5 é possível quando o satélite se encontra nu 

ma região PSE comum aos cones de visibilidade tanto da plataforma como 

da Estação Terrena (a carga útil no satélite é apenas um transponder) . 

No caso da primeira missão espacial brasileira, cada plataforma transmi 

tirã periodicamente durante curtos intervalos de tempo (menor que um se 

gundo), permanecendo muda na maior parte do tempo (Período —200 s),Isto 

significa que, quando tomadas em conjunto, a probabilidade de recepção 

ao longo do tempo de uma plataforma visível pelo satélite tem uma dis 

tribuição de Poisson (as plataformas não são sincronizadas entre si),is 

to é, a probabilidade de sucesso de uma transmissão plataforma-satélite 

-estação, quando o satélite est í numa região PSE, cresce com o tempo de 

visibilidade comum. Este tempo de visibilidade é dado para cada 5rbita 

k e para cada plataforma j pelo tempo de permanência do satélite dentro 

da região PSE (k,j). 

Os tempos de visibilidade T v  (k,j) das diversas platafor 

mas j são variãveis e são função dos seguintes parâmetros: 

• inclinação da Orbita 

• número da Orbita k 

• altura da Orbita 

• localização geogrífica da plataforma j 

• localização geogrífica da Estação Terrena. 
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No estudo feito fixou-se 

- Estação Terrena: Cuiabã (15.5°S, 65.0°W), 

- altura da órbita: 700 km, 

e tomou-se 4 localidades situadas nos extremos Norte/Sul/Leste/Oeste do 

Brasil, a fim de se verificar os tempos de visibilidade T v  (k, j) Para 

plataformas ali colocadas. As coordenadas geogrãficas destes locais são: 

Norte - Oiapoque: ( 4.3°N, 51.5 °W) 

Sul 	- Chui: (33.7 °S, 53.3°W) 

Leste - Cabo Branco: ( 7.2° S, 34.7°W) 

Oeste - Cruzeiro do Sul: ( 7.5 °S, 73.0°W) 

Para uma dada plataforma j e para uma dada inclinação da 
órbita, existem passagens k para as quais os tempos de visibilidade T v  

(k,j) são extremamente curtos e outras que apresentam valores mais ra 

zoãveis. Com  a finalidade de obter-se um comportamento médio de T
v , f! 

ram calculados todos os tempos de visibilidade para todas as passagens 

k durante 4 dias seguidos, em seguida eles foram somados e tomou-se fi 

nalmente 1/4 do valor assim obtido. Isto é" tomou-se 

1 Y T
24 	

T (k,j) para cada k dentro de 4 dias 
4 k v 	

seguidos, para cada plata 

forma. 

O valor obtido T
24 é o tempo médio acumulado de visibili 

dade dentro de 24 horas seguidas e estã mostrado na Tabela 11.1 em fun 

ção da inclinação da órbita. Os grãficos correspondentes estão mostra 

dos na Figura MJ. Para referéncia, incluiu-se também o desempenho de 

uma plataforma situada em Cuiabá, aquela que apresenta o maior tempo de 

visibilidade em relação ã Estação Terrena. 

De uma maneira geral, observa-se pela Figura 11.1 que as 

plataformas situadas ao norte apresentam T 24  que decai com a inclinação 
da órbita, enquanto para que aquelas situadas ao Sul (Chui) T 24  cresce. 
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Para uma inclinação da ordem de 22 0  os tempos acumulados de visibilidade 
de Chui e de Oiapoque se igualam. Nestas condiçóes, baseando-se exclusiva 

mente no Tempo Acumulado de Visibilidade, pode-se concluir que a inclina 
ção ótima da órbita é de aproximadamente 22 0 , para a qual as plataformas 
colocadas mais ao norte se equiparam em desempenho com aquelas situadas 
mais ao Sul. 

As curvas de Tempo Acumulado de Visibilidade possuem com 
portamento com a inclinação que deve ser semelhante ã probabilidade de 

transmissão com sucesso de pelo menos uma mensagem por dia para cada pia 
taforma. 

Um outro critério que pode ser adotado é contar o 	número 
de mensagens que pode ser transmitido por uma plataforma dentro de cada 
passagem k do satélite. Seja T o periodo de repetição das plataformas. 
Para 

Tv (k,j) = nT + 6 and< Teninteiro, 

toma-se N (k)min = n e N (k) max 	n + 1 

Então, cada uma certa inclinação da Orbita e I" plataforma j, pode-se cal
calar para um dia i 

= E 	N (k)min e N
imax 	

E N (k)max 
N . 

para todos os k dentro de 24 horas. Repetindo os cãlculos acima para um 
número grande de dias e fazendo 

N 	= min {Nimin}  e Nmax 	
max {N. 	} 

min 	 1 
MaX 

obtem-se o número minimo Nmin  de mensagens que a plataforma j transmiti 

rá para o satélite por dia com certeza plena e o possivel número máximo 
Nmax detransnrissoesdiárias.Osvalores.eNMaX  estão mostrados na Nmin  
Tabela 11.2 para as várias plataformas de fronteira e em função da incli 

nação da Orbita. Foram examinadas 4 dias seguidos. Os gráficos correspon 
dentes estão mostrados na Figura 11.2. 
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A Figura 11.2 mostra que o comportamento de N min/dia 	em 

função da inclinação da órbita não é muito diferente daquele desempenha 

do pelo Tempo Acumulado de Visibilidade da Figura II.1.Asconsiderações 

feitas anteriormente sobre Oiapoque e Chui podem ser novamente apre 

sentadas e concluir-se que uma equalização de desempenho das platafor 

mas colocadas mais ao norte e daquelas situadas mais ao sul ë consegui 

da para uma inclinação de Orbita de 22 ° . 

Para uma otimização global, deseja-se uma certa homogeni 

zação de probabilidades de transmissão com sucesso, para o satélite em 

regiões PSE, para as plataformas situadas nos mais diversos pontos do 

território brasileiro e operando simultaneamente. Os dois próximos parã 

metros a considerar são: 

• variação do periodo de repetição T das plataformas. Consiste em 

aumentar o periodo para as plataformas privilegiadas e diminuir 

o periodo de repetição para as plataformas que apresentam pouco 

tempo de visibilidade. Para uma plataforma j que opera ã uma ta 

xa de transmissão r = I / T  e apresenta um tempo de visibilidade 

Tv (k,j) na órbita k, passar a uma taxa r+ 
=I/T-  maior que 	r 

significa aumentar efetivamente o tempo de visibilidade 	para 

(rir). Tv  (k,j). Deste modo, o critério de otimização consisti 
rã em tomar os tempos acumulados de visibilidade de todas as pia 

taformas do pais (como aquelas mostradas na Figura 11.1) e modi 

ficã-los convenientemente, aumentando ou diminuindo as taxas de 

transmissão, procurando homogenizar os tempos acumulados de visi 

bilidade efetiva de todas as plataformas, para mãxima capacidade 

do sistema. A inclinação para a qual a homogenização acima e con 

seguida com capacidade mãxima é a inclinação ótima. 

• efeito de fronteira do Brasil. Quando o satélite se aproxima do 

Brasil, vindo de oeste, ou se afasta, indo para leste, 	existem 

sempre regiões de visibilidade para plataformas de fronteira que 

sofrerão muito menos interferência de outras, pois as 	regióes 

pertencentes a outros pises (ou o mar) não estarão povoadas de 
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plataformas. Estas diferenças estão mostradas na Figura I1.3.Com  

menor interferência, a probabilidade de sucesso da comunicação 

plataforma-satélite-estação terrena aumenta, para uma dada taxa 

fixa de transmissão. O efeito de fronteira é impossivel de ser 

analisado matematicamente. A idéia aqui ê desenvolver um progra 

ma de simulação e tentar simular os eventos reais, procurando ve 

rificar globalmente o desempenho das plataformas situadas pr6xi 

mas das fronteiras. O melhor desempenho dessas plataformas deve 

entrar como novo dado no processo de otimização. 

rnnrincRac 

Este primeiro estudo de otimização, baseado nas análises 

dos Tempos Acumulados de Visibilidade e do Nêmero Mínimo de 	transmis 

sãos diárias com o satélite em visibilidade, para somente quatro plata 

formas situadas nos extremos Norte-Sul-Leste-Oeste do Brasil, leva 

conclusão que a inclinação 6tima da 'Orbita do Safelite Coleta de Dados 

deve estar na faixa de 17 0  a 24°. 

Estudos de otimização, baseados em outros parámetros, es 

tão em andamento. 
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(o) 

ESTAÇÃO 

FRONTEIRA 

e 
ESTAÇÃO 

Figura 11.3 - Ilustração do efeito de fronteira. Em a) a platafor 
mag sofre interferíncias de plataformas das rOiíe-S 
A, 13 e C. Em b) haverã uma atenuação da interfere') 
cia. 
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CAPITULO III  

ESTAÇOES TERRENAS  

111.1 - O Sistema da Antena  

O esquema do Sistema da Antena esta representado na Fi 

gura 111.1. Para se diminuir o ruido associado ao sinal recebido, o Am 

plificador de Baixo Ruido esta priiximo da Antena. O "Down Converter" 

transfere o sinal de 2GHz para 70 MHz. Este sinal em 70 MHz é levado 

para a Estação Terrena, com a vantagem de se ter perdas menores nesta 

Ultima frequência, quando comparadas com aquelas. 

O sinal de telecomando em 70 MHz chega da Estação Terra 

na e transferido para a faixa de 2 GHz por meio de um "Up Converter" 

com perdas pequenas na ligação Estação Terrena - Antenas. O pré e o am 

plificador de alta potência ficam perto da Antena, eliminando assim a 

necessidade de se transmitir alta potência numa grande distância comas 

perdas evidentes que isto acarretaria. 

O Sistema da Antena tem a possibilidade de rastreamento 

automãtico ou programado do Satélite. O rastreamento programado do Sa 

têlite se faz a partir dos dados de efemérides fornecidas pelo Centro 

de Controle. O rastreamento automãtico se faz a partir do sinal recebi 

do do Satélite, procurando-se a sua maximização. 

Para aumentar a confiabilidade do Sistema da Antena, vã 

rios componentes da mesma são tele-supervisionados por meio de unicompu 

tador da Estação Terrena. Isto permite, também, racionalisar o uso da 

mão-de-obra de manutenção. 

Faz parte do Sistema da Antena uma antena de calibração. 

Sua função é fazer os testes de aceitação da antena principal, bem co 

mo calibrar os outros componentes do Sistema da Antena. 
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Para receber a telemetria de serviços do Satélite de Co 

leta de Dados, e necessírio ter uma antena de figura de mérito G/T da 

ordem de 14 dB/°K e a de carga útil de G/T de 11 dB/ ° K. A potencia efe 

tiva isotrOpica irradiada (effective isotropic radiated power - EIRP) 

para o telecomando deve ser de 50 dBW. Contudo, devido ao fato do sis 

tema Solo do Satélite ter uma vida útil maior que o prOprio Satélite, 

deve-se projetar o Sistema Solo para outras missões de õrbitas baixas, 

e que tenham exigências maiores sobre a figura de mérito da antena. 

Tal é o caso da missão de Sensoriamento Remoto que necessita de 	G/T 

para a recepção de carga útil de 21 dB/ ° K. (Veja Apendice). 	Para sa 

tisfazer esta figura de mérito é que se adotou o diâmetro de 10 m para 

a antena na montagem Cassegrain e com um preamplificador paramétrico 

criogenico. Nestas condições Fie.  possibilidade de se receber não apenas 

os dados do Satélite de Coleta de Dados, como também de outros de erbi 

ta baixa, como o Satélite de Sensoriamento Remoto. O diâmetro da ante 

na de calibração e de 4 m. 

Para aumentar a confiabilidade do Sistema da Antena os 

seus elementos ativos são duplicados, possibilitando em caso da falha 

de um deles recorrer-se ao outro. 

111.2 - Estação Terrena  

O esquema da Estação Terrena este representado na Figu 

ra 111.2. A Estação Terrena faz um pré-processamento de TMS e de TMCU 

recebidos da antena e os envia ao Centro de Controle. O rastreio, atra 

vés da emissão de tons de localização tem seus sinais gerados e proces 

sados na Estação Terrena, enviando-se ao Centro de Controle os valores 

de posição e de velocidade do Satélite. As Ordens de telecomando são 

codificados na Estação Terrena a partir de dados recebidos do Centro de 

Controle e são enviados à antena. A Estação Terrena possui, ainda, um 

certo número de comandos criticos gravados que podem ser enviados ao 

Satélite no caso de falha de Comunicação com o Centro de Controle via 
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Rede de Dados de Controle Espacial (REDACE). Estes comandos podem ser 

enviados ao Satelite, recebendo-se do Centro de Controle uma ordem ex 

pressa via telex ou telefone. 

Para o rastreio automãtico do Satélite, os sinais de er 

ro de azimute e de elevação gerados na antena são processados pelo Re 

ceptor de Posicionamento da Antena. Estes sinais são enviados ao Posi 

cionador da Antena que atua sobre os seus servemotores procurando anu 

lar estes erros. 

Para o rastreio programado, o posicionador da Antena 

recebe os sinais do Centro de Controle, os processa e atua sobre os ser 

vomotores da antena. 

Ressalte-se no esquema da Figura 111.2 a presença de um 

Computador de Supervisão que recebe as informações de praticamente to 

dos os equipamentos da Estação, alem daqueles do Sistema da Antena. A 

ideia da existência deste computador é manter ao mínimo possível o pes 

soal técnico de manutenção na Estação. O Supervisor, que e um computa 

dor de 32 Kpalavras, além de enviar todos os dados da Estação e do Sis 

tema da Antena ao Centro de Controle, alimenta o Quadro de Visualização 

e o Sistema de Alarme na prOpria Estação, permitindo a visualização rã 

pida do estado de verias parâmetros da Estação, bem como acionando alar 

mes em caso de necessidade. 

A comunicação da Estação com o Centro de Controle se faz 

por meio do Computador de Comunicação que faz parte da Rede de Dados de 

Controle Espacial (REDACE). Este computador de 32 Kpalavras supervisio 

na as linhas de ligação entre a Estação e o Centro de Controle e em 

caso da falha de uma das linhas recorre a uma linha alternativa. 

Para evitar a perda de dados recebidos devido a ruptura 

completa da linha de comunicação entre a Estação Terrena e o Centro de 

Controle, todos os receptores são acoplados aos gravadores de dados 
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brutos. Uma vez restabelecida a ligação, os dados são enviados aos gra 

vedores para o Centro de Controle, embora não em tempo real. 

A Estação possui, ainda, o Sistema de Tempo e Frequência 

necessário para datar os dados recebidos. Hã necessidade de sincronizar 

este sistema da Estação Terrena com o sistema de Tempo da Estação 	da 

Rede NASA e Rede CNES, pois hã necessidade de se recorrer a estas 	ou 

tras Estações na fase de colocação do Satélite em Orbita. Havendo o sin 

cronismo entre todas estas Estações a reconstituição de Orbita s ocorre 

sem erros. 
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CAPITULO IV 

CENTRO DE CONTROLE  

O esquema do Centro de Controle está representado na 

Figura IV.1. 

O Centro de Controle, recebendo a TMS e enviando o TC, 

mantém o monitoramento permanente do estado tecnológico do Satélite, 

faz o histórico deste estado, reconstitui a órbita do Satélite, faz e 

envia a previsão das passagens do Satélite para as Estações Terrenas, 

controla o Satélite a pedido do Centro de Operação e mantém o histõri 

co do estado tecnológico das Estações Terrenas. 

O funcionamento do Centro de Controle pode ser dividido 

em duas partes: uma é durante a fase de colocação do Satélite em Orbi 

ta, ou fase critica, e a outra durante a fase de operação. 

Durante a fase de Colocação em órbita, o Centro de Con 

trole recebe os dados das estações nacionais (Cuiabã e Cachoeira Pau 

lista), bem como das redes estrangeiras (NASA, CNES, etc). Haverá 

ainda, um receptor de TMS na Base de Lançamento. A necessidade das es 

tações estrangeiras provém do fato de que é fundamental reconstituir a 

órbita real do Satélite. Esta reconstituição é feita por segmentos e 

quanto mais afastados estão estes segmentos, melhor é a reconstituição 

da órbita. Estas estações permitem também o envio de telecomandos, fa 

cilitando assim o controle do Satélite,mesmo quando ele estiverforada 

visibilidade das estações brasileiras. Isto permite economizar a ener 

gia das baterias embarcadas. 

O Computador de Processamento (ver Figura IV.1) recebe 

e processa dos dados de TMS, determinando o estado tecnológicodosequi 

pamentos a bordo do Satélite e envia os dados de rastreio ao Computa 

dor de Orbitografia. Caso os dados acusem alguma anomalia no funciona 
mento dos equipamentos a bordo, o Computador de Processamento alerta o 
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o Operador por meio do terminal de Video. Se a anomalia for do tipo 

que possa ver corrigida imediatamente, o Operador emite as ordens de 

telecomando para sanar este problema. 

Caso o problema seja de maior gravidade entra em 	fim 

cionamento o esquema de simulação de comportamento do Satélite, usan 

do-se seu modilo de Identificação. Sobre este modelo procuram-se re 

criar todas as condições que o Satélite em órbita esteja enfrentando, 

inclusive o seu problema. usando-se o banco de teste do Satélite aco 

plado ao modélo de Identificação procura-se reconfigurar o equipamen 

to embarcado de modo a sanar o problema. A partir deste esquema de si 

mulação extraem-se as ordens de telecomando necessérias para corrigir 

o problema e que são enviadas ao Satélite. A resposta do comportamen 

to do Satélite a estas ordens são examinadas de novo para se certifi 

car queo problema foi eliminado. 

O Computador de Orbitografia reconstitui a Orbita 	se 

guida pelo Satélite e emite tabelas de efemérides de suas passagens pa 

ra serem enviadas és Estações.Manda também estes dados para o Proces 

sador, e,caso a órbita não seja a nominal, o Processador se comporta 

como no caso de anomalia descrito acima. 

Durante a fase de colocação em órbita (oufasecritica) 

o computador previsto para o processamento dos dados de TMS tem sua 

capacidade de processamento ultrapassada e neste caso será necessário 

recorrer-se a um computador maior - o computador do INPE, SãoJosédos 

Campos. Na fase de operação normal, o computador previsto para o pro 

cessamento no Centro de Controle de 120 K palavras de memória é sufi 

ciente para controlar o Satélite. O Computador de Orbitógrafia tem 64 

K palavra de memória. 

A comunicação entre o Centro de Controle, Estações Ter 

renas e outros Centros é feita por meio de Mensagens Operacionais 

(MOPs) através da Rede de Dados de Controle Espacial (Ver Capitulo 

VIII). 
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CAPITULO V  

CENTROS DE OPERAÇÃO E DE MISSÃO 

Os Centros de Operação e de Missão dependem essencialmen 

te do objetivo do Satélite, pois processam e distribuem os dados de sua 

Telemetria de Carga Otil. No caso da Missão Coleta de Dados, o dia 

grama de blocos dos Centros de Operação e de Missão estã representado 

na Figura V.I. Neste caso o Centro de Operação compreende 	fundamental 

mente um minicomputador e um banco de dados, enquanto que o Centro 	de 

Missão compreende um microcomputador e um sistema de distribuição. 

Depois de receber a TMCU, o computador de 32 K palavras 

de memória processa os dados, convertendo-os em valores medidos pelos 
sensores de cada uma das plataformas. Para isto ele mantém armazenadas 

as curvas de calibração de cada um dos sensores em cada uma das plata 

formas superficiais distribuidas pelo Brasil. Recebe e armazena, também 

os dados a respeito do status de cada uma das plataformas. Os dados pro 

cessados são enviados para o arquivo de curta duração no Centro de Mis 

são e para o Banco de DAdos do prõprio Centro de Operação. 

Toda vez que um pedido de algum usuãrio se referir 	aos 

dados que estão no Banco de Dados, o computador de Processamento no Cen 

tro de Operação se encarrega de preparar este dados para o Centro de Mis 

são. A tarefa de processamento da TMCU tem, entretanto, preferência se 

bre quaisquer outras tarefas que o computador de Processamento esteja 

executando. O Centro de Operação também recebe as tabelas de efemérides 

do Satélite para estar pronto para receber a TMCU. 

O Centro de Missão gira em torno de um microcomputador. 

Ele recebe e atende aos pedidos dos Usuários. Se estes se referirem às 

õrbitas recentes o Centro de Missão entrega estes dados a partir de seu 

arquivo de periodo curto. Caso contrário, ele envia este pedido ao Ban 

co de Dados no Centro de Operação. A disseminação de dados aos Usuários 

pode ser feita por Telex, Telefone ou pela Rede de Coleta e Dissemina 

ção de Dados (RECODI) 
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Os dados processados, antes de serem entregues aos Usuá 

rios, passam pelo Controle de Qualidade no Centro de Missão. Caso se 

observe algum problema permanente num destes dados, indicando,pois,de 

feito de algum sensor da paltaforma, o Usuário é avisado deste fato e 

as medidas corretivas são tomadas para recuperar o sensor. 
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CAPITULO VI  

CENTRO DE PREPARAÇÃO PARA LANÇAMENTO  

O Centro de Preparação para Lançamento é um conjunto de 

instalações e equipamentos necessários para testar o funcionamento do 

Satélite na Base de Lançamento antes e depois da sua montagem sobre o 

último estágio do Lançador. 

O Satéliteé.  deslocado no perimetro da Base de Lançamen 

to por meio de uma carreta. Esta carreta deve ter capacidade de 800 kg 

capaz de levar um "container" de 1.500 mm de altura e 1.500 mm de diã 

metro. A carga — descarga do Satélite se faz com a ajuda de uma carre 

ta elevadora adicional. 

Dentre as instalações do Centro de Preparação para Lan 

çamento temos: 

- Um almoxarifado de 200 m 2  de área construída para guardar o Sa 

télite e os equipamento associados. 

- Uma Sala Limpa de 100 m 2  para reparos eventuais do Satélite. 

Esta sala deve ter uma ponte rolante de capacidade içadora de 

800 kg, com 2 m de vão livre sob o gancho içador. A temperatu 

ra deve ser mantida em 240C 4-  1 °C, a umidade de 55% t 10% e a 

limpeza deve ser de classe 100.000 (menos de 4 x 10 de parti 

culas de diãmetro menor que lum por m 3 ). 

- Uma sala para receber o banco de controle do Satélite. A dimen 

são desta sala deve ser de 50 m 2  com a temperatura de 24°C± 2° C 

e umidade de 55% ± 15%. Esta sala deve ficar adjacente ã Sala 

Limpa. 

- Um laborat5rio de 50 m 2  para a equipe técnica 

Alguns escritõrios a disposição da equipe técnica 
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- Uma tenda de fluxo laminar para abrigar o Satélite no topo do 

último estãgio do Lançador de dimensão 2m x 2 m,temperaturade 

24°C ± 1 °C umidade de 55% ± 10% e limpeza de classe 100.000. 

- Uma célula de 10 m 2 , incorporada ao Centro de Lançamento, que 

recebe, em particular o banco de simulação do satélite e um ra 

mal telefanico do centro de coordenação geral do Centro de Lan 

çamento. O banco de simulação permite controlar o Satélite a 

partir do momento em que ele é colocado sob aogiva no topo do 

lançador, até o momento de decolagem. O posto telefOnicodoCen 

tro de Coordenação permite reportar (verbalmente e pela rede 

automãtica de avisos) do bom estado do satélite e autorizar a 

decolagem. 

O Centro de Preparação para Lançamento deve ser equipa 

do com: 

- energia elétrica e seu prOprio gerador de emergência (potência 

da ordem de 20 KVA) 

- proteção contra raios 

- malha de terra bem feita 

- sistema de deteção de incêndio 

- sonorização 

- interfone 

- telefone comum 
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CAPITULO VII  

REDE DE COLETA E DISSEMINAÇA0 DE DADOS - RECODI  

VII.] - Introdução  

A Rede de Coleta e Disseminação de Dados - RECODI, como 

meio de apoio ã Missão Coleta de Dados, para os satélites Si e S2, pode 

rã atuar como veiculo complementar para disseminação dos dados a serem 

coletados pelas plataformas. Efetivamente, este meio de disseminação po 

derã ser implantado, conectando o Sistema ao Centro de Missão, como está 

representado nas Figuras VII.] e V.I. 

O Sistema RECODI deverá ampliar e automatizar conside 

ravelmente as possibilidades de acesso dos usuários ao banco de dados a 

ser formado durante a fase operacional da Missão. O objetivo ou finalida 

de especifica desde Sistema na Missão Coleta de Dados está descrito em 

parte do Anexo 1. 

Este Sistema deverá permitir não somente o acesso do usuã 

rio ao banco de dados do Centro da Missão/Centro de Operações, mas pode 

rã dar também condições de transferir (distribuir estes arquivos) a ou 

tros centros de computação (vide Figura VII]) pela sua rede de transmis 

são de dados. 

VII.2 - Composição do Sistema 

O Sistema deverá ser constituido por nós principais de a 

cesso. O componente principal deste nó deverá ser o computador ASTRO 5/2-B, 

orientado para um banco de dados de pequeno porte. Este computador deve 

rã ser configurado com os seguintes componentes básicos: 

- UCP com 64 kilobytes de memória. 

- Interfaces de comunicação-IC's suficientes para configuração do 

nó da rede. 

- Terminal de Video. 
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- Unidade Cassette de memaria digital (dual). 

- Leitora e perfuradora de fita de papel. 

- Unidade Diskette (dual). 

- Impressora de linha. 

- Terminal prograMãvelcom acesso mutiplo para tres terminais euni 

dade cassette de mem6ria. 

- Programador de memErias PROM e EPROM. 

- Fontes. 

Em um dado n8 da rede, deverão ser conectados a este 

sistema, os principais centros de computação que poderão formar bancos 

de dados de interésse para disseminação (vide Figura VII.1). 

O Sistema RECODI está programado para uma expansão gra 

dual, de forma semelhante ao Sistema REDACE, embora com finalidades di 

ferentes. Inicialmente, deverão ser implantados os nés São José dos Caiu 

pos e Cachoeira Paulista. 

A eventual inclusão de estacionetes na Missão coleta de 

dados estã prevista no Sistema. O recurso de processamento que pode es 

tar incluso ou anexo ã estacionete, com poder centralizador de coleta de 

dados, pode ser visto como um n6 terminal do Sistema e, então, conectado 

ao ponto de acesso maisprOximo da mesma. Devido ã localização do Centro 

de Missão em Cachoeira Paulista, está representado na Figura VII.1 aco 

nexão de elos de acesso às estacionetes a partir do n3 do Sistema em Ca 

choeira Paulista. 

Deve ser notado que a denominação ASTRO 5/2 - B/C indica 

da na Figura VII.1, em dois n8s do Sistema RECODI, significa que ocompu 

tador ASTRO 5/2 - ES, neste caso, acumula, também, a função de alojar e 

supervisionar as interfaces de comunicação que conectam este n6 aos de 

mais nas do Sistema, diretamente conectados a ele. 
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VII.3 - Programa Operacional do Sistema 

O Programa Operacional do Sistema RECODI deverã,de forma 

semelhante ao PO/REDACE,obedecer a uma estrutura padrão de troca de men 

sagens e de acesso a banco de dados. Este PO tem por objetivo oferecer 

aos usuãrios umacesso padronizado aos bancos de dados residentes nos cen 

tros de computação acoplados a este Sistema. natural que o Centro de 

Missão, tanto de coleta de dados (satélites Si & 52) como de observação 

da terra (satélites 53 & 54), deverão formar um banco de dados competi 

vel com a padronização de acesso e disseminação a serem implantadas nes 

te Sistema. O PO devera oferecer serviços do tipo: 1) formulãrios de con 

sulta; 2) relatórios de resultados; 3) emissão de pedidos;4) transfergn 

cia de arquivos. 

VII.4 - Integração com o Centro de Missão 

O computador ASTRO S/2 - B, responsãvel pelo gerenciamen 

to do nó do Sistema em Cachoeira Paulista, deverã acoplar-se aos Cen 

tros de Missão locais, como representa a Figura V11.1. Em principio, es 

ta integração deverã ser feita da mesma maneira que com os centros de 

computação dos outros nós da rede. Neste caso, o grau de compatibilidade 

deverã compor também o Centro da Missão, que por sua vez, deverã ter a 

cesso ao Centro de Operações da Missão especifica (Figura VII e V.1). A 

programação de base do Centro de Missão poderã ser a mesma que a do cen 

tro do nó da rede, porem suas aplicaçóes serão mais diversificadas para 

atender também a usuãrios por meios mais convencionais (telex, telefone, 

listagens, etc.). No entanto, um banco de dados compativel com a padroni 

zação do Sistema RECODI deverá ser programado no Centro de Missão. 

VII.5 - Integração com o Sistema REDACE 

Em principio, os Sistemas REDACE e RECODI não deverão ter 

comunicação direta, pois estão planejados para servirem a propósitos di 

ferentes, sem compatibilização operacional direta. No entanto, de um lado 

o primeiro serve para coletar os dados por satélites e o segundo para 
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dissemina-los por rede terrestre, via o Centro de Missão. Vale observar, 

na Figura VII.], que os computadores, ASTRO S/2 - C dos nas de São José 

dos Campos e de Cachoeira Paulista, do Sistema REDACE deverão sertambãm 

utilizados para alojar as interfaces de comunicação que realizam os elos 

do sistema RECODI a partir destes dois ¡lés. 
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CAPTTULO VIII  

REDE DE DADOS PARA CONTROLE ESPACIAL - REDACE  

VIII.1 - Introdução 

A Rede da Dados para controle Espacial - REDACE, tem por 

finalidade básica, conectar as partes do segmento solo, para dotar as 

suas Estações Terrenas - ET's, com recursos de comunicações de dados en 

tre estas e o Centro de Controle - C.C., Centro de Operações - C.0 e o 

Centro de Cálculo Pesado - CCP das Missões e a rede externa de rastreio 

e controle. O Sistema REDACE, programado para as Missões SI e 52, está 

representado na Figura VIII.1. 

A operacionalização do Sistema deverá obedecer, dentro do 

possível, a padronização de comunicação de dados adotada pela 

"Spaceflight Tracking and Data Network - STDN", da NASA, em sua versão 

"through put", a ser operacionalizada a partir de 1983 (Ref. 6.1). 

De acordo com a Figura VIII.1, estão previstas duas Esta 

Oes Terrenas identicas para rastreio e controle. Estas estações terão 

dois recursos de processamento, i.e, um delese o computador ASTROS/2-S 

para supervisão e controle dos seus equipamentos, e o outro e um compu 

tador denominado ASTRO 5/2- C pertencente ã REDACE, para supervisionar 

a comunicação de dados de suas interfaces de comunicações. 

A implementação do Sistema deverá ser gradual, obedecendo 

a um cronograma que preve uma configuração piloto (emulando partes do 

sistema) inicial em laboratório, para validação de equipamentos e de par 

te do programa operacional da rede. A uma certa altura serão feitas as 

encomendas dos equipamentos ASTRO S/2-5 e ASTRO S/2- C. Uma vez entre 

gues, estes equipamentos serão ainda integrados ao laboratório piloto pa 

ra verificação e execução de mais uma fase do programa operacional.Apõs 

esta fase, os equipamentos começarão a ser instalados "in situ" primei 

ro em São Jose dos Campos e Cachoeira Paulista. Validada esta configuração 
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operacional parcial, a mesma rotina será repetida para os equipamentos 

da rede a serem instalados na ET/Cuiabã. Novamente, serãoexecutadostes 

tes cada vez mais completos até que a rede possa ser operacionalizada, 

incluindo o elo externo que deverá ser capaz de se comunicar com as re 

des de rastreio e controle estrangeiras (STDN/NASA , ESA, NASDA). 

A Figura VIII.2, ilustra um tipo formato bãsico de mensa 

gem que deverá ser utilizado como padrão na comunicação de dados de R/ 

TM/TC no Sistema. Atualmente existem dezesseis tipos de mensagens padro 

nizadas pelo Sistema STDN/NASA (Ref. 6.2) para comunicação de mensagens 

de controle, de comando. operacionais, etc. que deverão ser, na medida 

do interesse, viabilizadas no Sistema REDACE. 

As comunicações ã distãncia, em territõrio nacional deve 

rão ser feitas via o sistema TRANSDACTA da EMBRATEL, a ser implantado a 

partir de agosto de 1980. Este sistema deverã se encarregar de colher 

os dados ainda não modulados, em um TIO da rede, e entregá-los, lã demo 

dulados ao nõ de destino. Portanto, em condições normais de operação 

(fora para realização de testes) não estã prevista a aquisiçãodemodens 

para o Sistema REDACE. 

O nõ do Sistema em Cachoeira Paulista deverá contar 	com 

quatro computadores ASTRO S12- C para cuidarem, separadamente, de cada 

tronco de comunicação que convergirá para Cachoeira Paulista. Esta sepa 

rabilidade de tratamento nestes troncos críticos de comunicaOes deverá 

garantir maior confiabilidade global do sistema. Em verdade, estão pre 

vistas a utilização de linhas tronco duplicadas na face operacional do 

Sistema Solo, para se obter maior confiabilidade nestes elos críticos de 

comunicação de dados. 

A compatibilidade do Sistema REDACE com as redes externas 

(NASA/STDN, ESA, etc.) de rastreio deverã permitir tambémsuautilização 

em missões externas de cooperação internacional. 
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SYNC DA NASCOM (STDN)- 24 Dite 

FONTE - 8 bit. 

DESTINO-8 bife 
NO. DE 

SEG.(3) 
FORMATO 

NASCOM (6) 

IDENT. (6) IDENT. MENS. CIO) 

TIPO DE 

MENSAG.(4) 

SUB -TIPO 

DE MENSAG.( 4) 

sELAGS 11 (6) 
DE 

MENSAGEM 

) CONTAGEM DE BLOCOS DE MENS.(18 

i 

BITS 	DE DADOS 

(4680) 

	_J 
BITS 	DE 	VERIFIC. DE 

DE MENSAGEM 

ERROS (24) 
— 

}

}

CABEÇALHO NASA/ 

STDN (48 bus) 

CABEÇALHO DA 
MENSAGEM(48 bits) 

Fig. VIII.2 - Formato de Mensagem SUN/NASA para 4800 bits 
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VIII.? - Partes Constituintes do Sistema REDACE e da Estacão Terrena 

A seguir são dadas as composições dos computadores ASTRO 

5/2-C e ASTRO 5/2-S. 

A composição especifica, com periféricos, do 	computador 

ASTRO 5/2-5 residente em uma Estação Terrena é a seguinte: 

• UCP com 64 kilo bytes de memória (EPROM & RAM) 

• Interface de controle e aquisição digital para execução de tare 

fas de supervisão 

• Interface de comunicação - IC para conexão ã rede 

• Terminal de video 

• Unidade Cassette de Memória Digital (Dual) 

• Leitora e Perfuradora de Fita de Papel 

• Unidade Diskette de Memória (Dual) 

• Impressora Serial de Linha 

• Terminal Programãvel com Memória Cassette Digital 

• Programador de Memórias (EPROM/PROM) 

• Fontes de Alimentação 

Quanto ao computador ASTRO S/2- C, sua configuração deve 

rã ser a seguinte: 

• UCP com 64 kilobytes de memória (EPROM & RAM) 

• Quatro interfaces de comunicação - IC's, para conexão de elos da 

rede 

• Unidade Diskette de Memória (dual) 
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Unidade Cassette de Mem6ria Digital (dual) 

Leitora e Perfuradora de Fita de Papel 

• Fontes de Alimentação 

Para ambos os computadores estão impl ici tas as interfaces de 

adaptação dos periféricos ã UCP (Unidade Central de Processamento). 

A comunicação entre os elementos representados na Figura 

VIII.1 é feita entre suas interfaces de comunicação que por sua vez são 

programãveis para os protocolos de comunicação padronizados para o Sis 

tema REDACE. 

VIII.3 - Programa Operacional do Sistema e da Estação Terrena 

O programa operacional - PO da rede é aquele que se en 

carregarã de exercer as funções locais nos seus nOs e gerenciar as comu 

nicações entre os mesmos. Esta rede de comunicações deverã estar basea 

da no computador ASTRO S/2- C. A este computador deverão estaracopladas 

as interfaces de comunicação - IC's que, por sua vez, estarão acopladas 

ãs linhas de comunicação (troncos ou ramais locais) da rede. Parte do 

PO/RECACE devera estar residente no ASTRO S/2- C, outra parte nas inter 

faces de comunicação e uma outra no centro de controle, uma vez que este 

deverã ser o centro de convergência principal da rede (vide Figura 

VIII.1). Portanto, estas très partes de programação deverão constituir o 

PO/REDACE. Opapel fundamental do computador ASTRO S/2 -Cíode super 

visionar suas interfaces de comunicação, por exemplo, detectando condi 

Oes anormais de operação, eventualmente reconfigurando-ase notificando 

o CC e/ou supervisão da ET sobma situação operacional. Este computador 

dever ã ter uma certa capacidade de acúmulo temporãrio de mensagens, em 

caso de impedimento de fluxo normal através as interfaces, em certos mo 

dos de operação. O ASTRO S/2- C poderã alocar linhas alternativas para 

as interfaces de comunicações diante de possiveis deficiéncias de linha 

que possam ser detectadas. 
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O programa operacional - PO da ET deverá estar residen 

te no computador ASTRO 5/2- S, que terá a função de supervisionar a ET. 

Suas tarefas deverão compreender: 

• Emissão e supervisão na execução de certos comandos digitais ou 

de controle numérico na ET. (vide Figura 111.2). Por exemplo o 

envio de dados para o sistema de rastreio de antena. 

• Emissão de TC, a partir da ET, para um satglite, desde que haja 

solicitação autorizada do CC. 

• Armazenamento de alguns dados temporários de interessenamissão. 

• Estabelecimento de comunicação com os outros n5s, através do Si! 

tema REDACE, quando necessário, de acordo comas padronizações do 

Sistema uthroughput" (STDN/NASA), para troca de mensagens ou da 

dos de utilidade (manutenção, local, etc), possivelmente,viaCen 

tro de Controle quando ele não for um dos nOs em comunicação. 

• Emissão de relatOrio sobre o estado operacional da ET, com even 

tuais testes e diagnõsticos. 

• Fazer cálculos simples de eventual interesse para rastreio 	lo 

cal. 

O PO/REDACE deverá satisfazer toda a padronização 	NASA/ 

STDN que for de interesse para compatibilização e para uso prOprio. Tan 

to o PO/REDACE como o PO/ET deverão ter um desenvolvimento 	compatível 

com a evolução física da rede. Portanto, é de se esperar que 	versões 

aperfeiçoadas e expandidas do PO venham a ser implantadas ao longo 	do 

tempo. 

VIII.4 - Integração com o Centro de Controle 

De ac6rdo com a representação da Figura VIII.1, o Centro 

de Controle-CC deverá ser o nO para onde convergem os elos da rede que 

provem de suas principais ramificações. A saber, temos duas ramificações 
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que provém de cada uma das duas ET's previstas. A terceira ramificação 

dever ã conectar o CC á rede exterior de rastreio e controle. Desta for 

ma, o CCM dever ã ser capaz de receber mensagens, entre outras, de TM e 

Rastreio e de emitir, outras, de TC ou de utilidade terrestre somente 

(com as ET's, por ex.) Uma representação simplificada da integração do 

CC com o sistema REDACE estã esquematizada na Figura IV.1. Uma quarta 

ramificação do CC deverá estabelecer conexão entre o CC e o Centro de 

Cálculo Pesado - CCP, localizado em São José dos Campos. 

VI11.5 - Integração com o Centro-de-Operações  

A recepção de mensagens de telemetria de carga útil -TMCU 

pelo Centro de Operacões - CO deverã ser possível graças ã sua conexão 

ao Sistema REDACE. Assim deverá ser nas missões SI e S2 e, talvez, nas 

missões S3 e S4 se for confirmado interesse em estudo posterior. Embo 

ra este aspecto não esteja explicitamente demonstrado na Figura VIII.1, 

ele esta evidenciado no esquema da Figura V11.1. Para cada missão dife 

rente deverá, em principio, haver um novo CO, conectado ao Sistema, da 

mesma maneira básica. Esta conexão está também demonstrada na Figura 

V.I. Pelo menos os dois computadores ASTRO 5/2- C do Sistema, pertencen 

tes ao n8 Cachoeira Paulista, que conectam o CC às ET's, deverão estar 
também conectadas ao CO. Por estes troncos de comunicação da dados, de 

verão chegar em Cachoeira Paulista mensagens de ITICU e TMS, conjuntamen 

te com outras. Caberá ao CO identificar as mensagens de TMCU, tratá-las 

e armazená-las, uma vez que estas são as principais informações de in 

teresse para o CO, além de outras mensagens operacionais (como eféméri 

des, etc) de menor interesse, em volume. 
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CAPITULO 1x  

CUSTOS 

Os custos apresentados neste capitulo estão agrupados pe 

los sistemas descritos nos Capítulos III, IV e V. As Estações Terrenas 

de Cuiabã e Cachoeira Paulista são consideradas idênticas e, portanto, 

de mesmo custo. Todos os valores estio em milhões de cruzeiros, vãlidos 

para setembro de 1980 (inflação brasileira setembro 79-setembro 80 igual 

a 50% e o dolar a 46 cruzeiros). 

TABELA MJ  

CUSTOS DE INVESTIMENTOS 

ITEM 

VALORES EM MILHÕES DE CRUZEIROS 

NACIONAL IMPORTADO TOTAL 

• Equipamentos 

• Obras e Instalações 

168.7 

20.2 

132.2 300.9 

20.2 

TOTAL 188.9 132.2 321.1 
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TABELA IX.2 

CUSTOS DE EQUIPAMENTOS DO SISTEMA SOLO 

EQUIPAMENTOS 	DO SISTEMA SOLO 
VALORES EM MILHOES DE CRUZEIROS 

NACIONAL IMPORTADO TOTAL 

• Estação Cuiabá 59.6 66.1 125.7 

• Estação C. Paulista 59.6 66.1 125.7 

• Centro de Controle 21.3 - 21.3 

• Centro de Operação 24.6 - 24.6 

• Centro de Missão 3.6 - 3.6 

i 
TOTAL 168.7 132.2 300.9 	1 

TABELA IX.3  

CUSTOS DE OBRAS E INSTALAÇOES DO SEGMENTO SOLO 

OBRAS E INSTALAÇOES 

SEGMENTO SOLO 

VALORES EM MILHOES DE 

CRUZEIROS. 

• Estacão de Cuiabá 5.0 

• Estação + Operação de 

Cachoeira Paulista 8.1  

• Prédio de Preparação 

dos Satílites/Natal 
7.1 

TOTAL 20.2 
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TABELA IX.4 

EQUIPAMENTOS - CUSTOS DO SISTEMA DA ANTENA E DA ESTAÇÃO TERRENA  

N9 ITEM QUANTIDADE 
VALORES CR$ MILHÕES 

NACIONAL IMPORTADO 

1 

Antena de diímetro 10m com 

servomotor, alimentador e di 

plexador. 

1 27.3 

I 

4.6 

2 Pré-amplificador e 	Amplifi 
— 

cador de Potência 
2 - 7.4 * 

3 

Antena 	de 	colimação 	de 

diímetro 4 mcom gerador 	de 

Banda S 

1 0.3 0.1 

4 Up Converter 2 - 
i 

3.0 * 

5 

Amplificador Paramétrico de 

Baixo Ruido e Amplificador 

de Baixo Ruido a FET 

2 - 2.8 * 

6 

I 

Down Converter 2 	 - 3.0 * 

I 

Simulador Satélite com 	Com 	L  _ 
putador de 32 (palavras 	de 

mem 	 1 	 4.1Oria e unidade de 	fita 	 I 

magnética de 1600 BPI 	I 	 1 
i 

8 Receptor TMCU 2 
I 

4.6 * 

9 Receptor TMS 2 - 4.6 * 

A TRANSPORTAR 31.7 30.1 

Equipamentos com Redundcncia 
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Tabela IX.4 (Continuação) 

ITEM QUANTIDADE 

; 
VALORES CR$ MILHÕES 

— 
NACIONAL IMPORTAÇÃO 

TRANSPORTE 31.7 30.1 

10 Receptor Rastreio 2 4.6 

11 Receptor Posicionamento Ante 
— 	i 

na 
2 - 

1 
70* 

I 	12 Gravador TM Bruta 14 pistas 1 4.0 

13 Decomutação 1 2.0 - 

14 Processador Rastreio 1 _ 4.6 

15 Gerador Fl 2 
! 

1.6* 	1 

16 	Modulador 2 . 1.4 	* 	! 

17 Gerador Rastreio 1 - 4.6 

18 Sistema de tempo e frequência 1 - 2.0 

9 Codificador com um computador 
de 32 Kpalavras de mem6ria. 

1 9.0 - 	i 
! 

. 1 

■ 	
20 

; 

1 

Computador de Supervisão 	com 

32 Kpalavras 	de memõria, dis _ 
co de 2.5M , impressora 	fita 
1600 BPI, leitora/perfuradora 

papel,terminal 	vide°. 

1 5.5 

J 1 
; 

21 

Computador de comunicação com 

32 Kpalavras de memória, 	dis 
co 2.5 M, 	impressora. 

1 5.0 - 

A TRANSPORTAR 	53.2 	, 	59.9 
w  Equipamentos com Redunagncia 
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Tabela IX.4 (Continuação) 

N9 ITEM QUANTIDADE 

VALORES CR$ MILHOES 

NACIONAL IMPORTADO 

TRANSPORTE 53.2 59.9 

22 Quadro de visualização e sis 
— 

tema de alarme 
1 0.8 - 

23 Peças de reposição 5.6 6.2 

TOTAL 59.6 66.1 
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TABELA IX.5 

EQUIPAMENTOS - CUSTOS DO CENTRO DE CONTROLE 

N9 

1 

ITEM QUANTIDADE VALOR EMMILWES  DE 	CRUZEIROS 

Computador Comunicação com 64 kpala 
vras de memõria, disco 2.5M, impreiF 
sora. 

1 5.8 

2 
Computador Processamento com 64 kpa 
lavras de memõria,disco 176M,Impre; 
sora, Teletipo. — 

1 6.0 

3 
Computador Orbitografia com164 kpala 
vras de memõria, disco 176M, impre -i 
sora. 

1 6.0 

4 Peças de reposição 3.5 

TOTAL 21.3 

TABELA IX.6  

EQUIPAMENTOS - CUSTOS DO CENTRO DE OPERAÇÃO 

N9 ITEM 1 QUANTIDADE VALOR EMMILHGES 
DE 	CRUZEIROS 

1 Microcomputador. 1 0.4 

2 Disco de 67M. 1 1.2 

3 
Computador de Processamento com 128 k 
palavras de memõria, disco 	176M, 	im _ 
pressora. 

1 8.0 

4 Banco de dados com unidades de fitas 
magnéticas de 1600 BPI 15 10.5 

5 Peças de reposição 4.5 

TOTAL 24.6 
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TABELA IX.7 

EQUIPAMENTOS - CUSTOS DO CENTRO DE MISSÃO 

N9 ITEM QUANTIDADE 
VALOR EM MILHÕES 

DE CRUZEIROS 

1 Microcomputador 1 0.4 

2 Terminal de vide° 1 0.6 

3 Disco de 67 M I 1.2 

4 Impressora de 300 	li 

nhas por minuto 
I 0.8 

5 Peças de reposição 0.6 
_ 

TOTAL 3.6 
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TABELA IX.8  

OBRAS E INSTALAÇÕES - CUSTOS DA ESTAÇÃO DE CUMBA  

N9 DISCRIMINAÇÃO 
VALOR EM MILHÕES 
DE CRUZEIROS 

1 Área de 200 m2  a 

Cr$ 1100,00 x 1.5 m 2  3.3 

2 Ar condicionado 1.1 

3 Infraestrutura 0.6 

TOTAL 5.0 	I 

TABELA IX.9 

OBRAS E INSTALAÇÕES - CUSTOS DA ESTAÇÃO + OPERAÇÃO DE CACHOEIRA PAULISTA 

NQ DISCRIMINAÇÃO VALOR EM MILHÕES  
DE CRUZEIROS 

1 Estação 150 m 2  +Centro de 
de Controle 100 m 2  + 	Cen 
tro de Operação = 	Prédio 
de 300 m2  - Custo de covis 
trução Cr$ 11000 x 1.5 m7  
obs: O centro deMissão se 

rã instalado em prg 
dio jã construido eli: 
C.P. 

4.9 

2 Ar condicionado 1.7 

3 Infraestrutura 1.5 

TOTAL 8.1 
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TABELA IX.10  

CUSTOS DO PRÉDIO DE PREPARAÇÃO DOS SATÉLITES/NATAL  

N9 DISCRIMINAÇÃO  
VALOR EM MILNDES 

DE CRUZEIROS 

1 

Prédio a ser construido em Natal 

para preparação dos satélites pa 

ra lançamento e pequenos reparos 
300 m 2  a Cr$ 12000 x 1.5 om 2  

5.4 

2 
Ar condicionado com filtro 	espe 

peciais classe 100000, Área 	de 
10 m2  

1.7 

TOTAL 7.1 
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APÊNDICE 

EXAME DAS ESPECIFICAÇOES GERAIS DE ESTAÇDES TERRENAS 

As especificações que definem a Estação Terrena são o fa 

tor de mérito G/
T da antena de recepção e o EIRP para o transmissor. 

1. Exame do Enlace Para a TMS  

1.a) Características Mínimas: 

Nesta hipOtese, supõe-se que o campo eletromagnético irra 

diado pelo satélite corresponde ao campo tolerado pela Recomendação n9 

358-2 do C.C.I.R e que é de -154 dBW/m 2  para ingulos baixos de eleva 

ção numa faixa de 4kHz e para a Banda de 1,7 a 2,5 GHz. 

O fator de mérito necessãrio se determina da maneira se 

guinte: 
x2 n  

-Onivel de sinal recebidoéigualadxS.dx—a onde 
4 

d é a densidade superficial de campo recebido 

S é a superfície equivalente da antena 

G é o ganho da antena de recepção 

é o comprimento de onda 

- O nivel de ruido à saida da antena é igual KTLf onde 

K é a constante de Boltzmann 

T é a temperatura de ruido do sistema de recepção (inclu 

indo a antena) 

Af é a largura da faixa de frequência 
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A relação sinal recebido/ruido deve ser igual ou superior 

a um fator A que depende da qualidade de restituição da telemetria ou 

seja 
x2 G  

d x — 
4,r 

A. 
KTAf 

Desta expressão se tira o fator de mérito do Sistema de Antena (G/T) de 

recepção 

G 	4n AKâf  
/T (1)  

X' d 

com 
K 	1,38 x 10 -2 ' joule/°K 

Af= 4 kHz 

= 13,6 cm 

d = 154 dBW/m2  numa faixa de 4 kHz 

O fator A e.  calculado da seguinte forma: da figura 2.6(Pa 

res e Toscer, 1975)tem-se para modulação PSK e probabilidade de 	erro 

Pe 	10-5
, a relação entre a energia por bit E e a densidade espectral 

de ruido No 

E/ 	 9,0 dB 
No 

incluindo ainda 
margem operacional 3,0 €18

1 

perdas modulação 	3,5 dB 

perdas tecnicas/demod 2,5 dB 

tem-se 	 Total 	A = 18,0 dB 

Obtem-se, pois, da expressão acima 

7.7 dB/0K. 
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I.b) Características Aceitãveis 

Neste caso, as caracteristicas a bordo do satélite são fi 

xadas em função de diversas considerações (possibilidades tecnolõgicas, 

duração de vida, normalização, etc...) e as especificações da Estação 

Terrena devem adaptar-se a elas. 

Sejam as características de bordo fixadas por: 

- Potência de emissão 	P
e 

= 150 mW 

- Ganho da antena a bordo G e = -9.0 dB em relação a antena isotrõ 

pica em modo de fase critica, considerando-se a perda da Nibrida. 

A densidade superficial realmente recebida pela Estação Terrena com o ãn 

guio de elevação baixo é 

P
e 

Ge p 
d = 	  (2) 

4n 2  D 

onde 

p são as perdas de polarização = -2dB 

D é a distância do satélite ã Estação Terrena no inicio 

da transmissão (em torno de 3000 km) 

Obtem-se, pois, 	d = -159.8 dBW/m 2  

ou seja 5.8 dB a menos que no caso anterior. Nestas condições, o fator 

de mérito (G/T) do Sistema da Antena de recepção deve ser 

G/ 	> 	13.5 dB/°K 
T 



-A.4- 

2 - Exame do Enlace de TMCU da Missão de Sensoriamento Remoto 

2.a) Caracteristicas Minimas 

Usando-se a fOrmula (1) com os valores 

óf = 7.0 MHz (para um sinal QPSK de 7 Mbits/sec) 

13,6 cm 

A é calculado da seguinte forma: da Figura 2.6 (Pares e Toscer, 1975) pa 

ra a probabilidade de erro Pe  = 10 

E/ N o 
10,5 dB 

. Ç margem operacional 3,0 dB 

incluindo-se perdas técnicas 1,0 dB 

perdas demodulação 2,5 dB 

tem-se Total A=17,0 dB 

Aqui a densidade superficial mãxima permitida pela Recomendação 358-2 da 

CCIR seri de 	-121,6 dBW/m 2  numa faixa de 7 MHz de frequência. 

Obtem-se G/ T 	6.7 dB/°K 

2.b) Caracteristicas Aceitãveis 

Sejam as caracteristicas de bordo fixadas por 

- Potência de Bordo P e 
= 5W 

- Ganho da Antena a bordo Ge
= -1 dBemrelação aantena isotr6pica 

A densidade superficial realmente recebida pela antena pa 

ra um ãngulo de elevação pequeno é dado por (2), onde p=1.5 dB e vale 

d = -136 dB/m2  

Este valor é 14,4 dB menor que a densidade superficial no caso anterior. 

Portanto, deve-se exigir para o Sistema da Antena 

G/T  > 21.1 dB/°K 



-A.5- 

3 - Exame do Enlace de TC  

3.a) Características Mínimas 

Elas são determinadas pelas características clãssicas habi 

tuais de "transponder" comercial. A dinímica dos sinais que podem ser re 

cebidos por tais "transponder" caem na faixa de -50dBm a -134 dBm. Para um 

bom engate da malha de aquisição do "transponder", é necessírio uma relação 

sinal/ruido de no mínimo10dB. O sinal mínimo ¡entrada do "transponder" de 

ve, portanto, ser de -124 dBm. 0 sinal ã entrada do "transponder" é assim 

dado pela fErmula do cãlculo de enlace: 

Sinal 	---R— x x
2  G 

4n D 2 	41T 

onde 

P . EIRP da antena da Estação Terrena 

p = perda de operação = -2.5 dB 

D . distincia Estação Terrena - satélite (em torno de 3000 km) 

X . 13,6 cm 

G . -9.0 dB em relação ã antena isotrópica em modo de fase critica, 

considerando-se a acoplamento de 2 receptores (perda rKiganho da 

antena de 3 dB) 

Para que este sinal seja superior ao sinal mínimo de -124 dBm citado aci 

ma, é necessãrio que 

EIRP > 27 dBW 

3.b) Características Aceitãveis 

O valor achado de 27 dBW para a EIRP representa a potência 

mínima de emissão para se garantir uma relação sinal/ruido de 10 dB no re 

ceptor de bordo do satélite. Porém é muito mais conveniente operar-se o 

sistema no meio de sua faixa dinímica (-50 a -134 dBm). Por exemplo, 	pas 

sando a EIRP para 50 dBW a operação se daria a -124 +23 =101, um 	valor 

mais conveniente. Tomar-se-á portanto EIRP = 50 dBW. 
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4 - Exame de Soluçíes Prãticas Alternativas 

As especificações globais essenciais foram tiradas 	das 

seções anteriores e são: 

- recepção : G/T  ?. 21.1 dB/0 K 

- emissão : EIRP?,. 50 dBW 

4.a) Antena de diãmetro de 10m com alimentador no foco e diplexador e _ 

missão/recepção 

• ganho antena de recepção 43,5 dB 

• atenuação do diplexador 0,7 dB 

• ganho resultante de recepção 42,8 dB 

• temperatura equivalente de ruido da antena 110° K 

• temperatura equivalente de ruido do receptor 

com um amplificador paramétrico não criogenico 1000K 

• temperatura equivalente de ruido devido ao 	di 

plexador 
35oK 

• temperatura equivalente de ruido global devido 

ao sistema de recepção 245oK 

de onde 	

GIT 	' 	18.9 dB/
°K 

• ganho da antena de emissão 	 42,5 dB 

• potência de emissor(tícnica a transistor) 	10 W 

• perdas globais entre o emissor (montado sobre 

a antena) e a antena 	 2,0 dB 

de onde 

EIRP = 	50,5 dBW 



-A.7- 

4.b) Antena de diâmetro de 10m com montagem Cassegrain e diplexador e 

missão/recepção 

• ganho da antena de recepção 

• atenuação de diplexador 

• ganho resultante de recepção 

• temperatura equivalente de ruido da antena 

44,0 dB 

0,7 dB 

43,3 dB 

de recepção 100° K 

• temperatura equivalente de ruido de receptor 

com o preamplificador paramétrico criogênico 5001<  

• temperatura equivalente de ruido devido 	ao 

diplexador 35oK  

• temperatura equivalente de ruido global devi _.. 
do ao sistema de recepção 

de onde 

1850K 

G
/T 	20.6 dB/

oK 

• ganho da antena de emissão 43,0 dB 

• potincia de emissão (técnica a transistor) 20 W 

• perdas globais entre o emissor e a antena 

de onde 

2,0 dB 

EIRP 	= 	54 dBW 

4.c) Solução Especializada Somente ã Missão Coleta de Dados 

Neste caso exige-se 

G > 13.5 dB/°K 
T 

EIRP = 50 dBW 
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Uma antena de 7m de diâmetro com o alimentador no foco tem ganho de 

40,5 dB. Este ganho é 3 dB abaixo daquele estudado no caso 4.a. Promane 

cendo todas as perdas iguais, vê-se que neste caso o fator de méritodes 

ta antena é 
G/T  = 14.8 dB/o K 

satisfazendo, portanto, a figura de mérito exigida. Uma antena de 6m de 
diâmetro com o alimentador no foco tem ganho de 39 dB. Sua figura de me 

rito é, portanto, 
G
/T = 13.3 dB/oK 

muito próxima da figura de mérito exigida. 

A EIRP da antena de 7m de diâmetro com o alimentador no 

foco é calculada como segue: 

• ganho da antena na emissão 39,5 dB 

• potência de emissor (técnica a transistor) 20 W(13.0d8W) 

• perda global entre o emissor (montado sobre a 

antena) e a antena 	 2,0 dB 

logo 	 EIRP 	 50.5 dBW 

4.d) Estação Especializada Somente na Recepção de Carga útil da Missão 

Coleta de Dados (Estacionete) 

Neste caso, sem hibrida de 

de salda do transmissor do transponder di 

figura de mérito do sistema de recepção. 

-- > (13.5 - 3) 
T 

salda para dividir a potência 

carga útil, ganha-se 3 dB na 

Isto é, exige-se 

= 10.5dB/ °K 

Uma antena de 4,5m de diâmetro com o alimentador no foco tem ganho de 

36.5 dB. Este ganho é 7dB abaixo daquele estudado no caso 4.a. Permane 

cendo todas as perdas iguais, vê-se que neste caso o fator de meritodes 

ta antena é 	

G/T 	= 10.8 dB/°K 

satisfazendo, portanto, a figura de mérito exigida. 
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5 - Conclusões 

As soluções prãticas analizadas nos itens 4.a, 4.b, 4.c,e 

4.d permitem as seguintes conclusões: 

• Uma antena com montagem Cassegrain de 10 metros de diâmetro e di 

plexador (4.6) cobre as necessidades das duas primeiras missões 

espaciais brasileiras e, provavelmente, um espectro razoãvel de 

futuras missões espaciais. Os custos desta solução são maiores, 

em comparação com os outros casos estudados. 

• Uma antena de 10 metros de diâmetro com alimentador no foco e di 

plexador (4.a) poderia também cobrir as duas primeiras missões es 

paciais, caso seja possível reduzir a largura de faixa 	necessã 

ria para a transmissão de carga ótil da missão de sensoriamento 

remoto de 7 MHz para 3.5 MHz ou menos. 

• A solução 4.c, especializada para a missão coleta de dados, mos 

tra que até uma antena parabólica de 6 metros de diâmetro seria 

suficiente para satisfazer as necessidades da primeira missão es 

pacial brasileira. 

• Caso existam usuãrios da missão coleta de dados que queiram rece 

ber os dados de carga útil diretamente do satélite, o item 4.d 

mostra que uma antena parabólica de 4.5 metros de diâmetro é su 

ficiente. Admitindo-se um aumento de eficiência na antena de 50% 

para 70%, pode-se mostrar que esta antena poderia até ter um diã 

metro de apenas 3 metros. 

6 - Referências  

- Pares, J. e V. Toscer - Les Systêmes de Telecommunications 	par 

Satellites, Masson, 1975. 
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CAPITULO I  

INTRODUÇÃO 

A integração e os testes de um satélite sãoa sequência me 

tOdica de operações de montagens, de coordenação e de testes, que ter 

minam com a confecção de um conjunto que funcione de maneira satisfate 

ria e adaptado ã sua missão, a partir de elementos conhecidos e construi 

dos separadamente. Trata-se de verificar a compatibilidade de todos os 

elementos que compõem o satelite, separados e em conjunto, tendo-se em 

conta as especificações funcionais e ambientais. 

O principio geral de planificação da integração e dos tes 

tes é de otimizar: 

• a escolha das maquetes especializadas 

• a escolha dos modelos a integrar 

• a definição dos modelos de equipamentos e de sub-sistemas que se 

rio integrados 

• a sequência e a natureza dos testes a realizar 

• a escolha dos meios especificos eletricos e mecãnicosde suporte. 

Neste anexo serão tratados os pontos acima, alem de se es 

pecificar as instalações fisicas necesserias e de se fazer uma anãlise 

dos custos de implantação. 

No Capitulo II serão abordadas as Fases do Desenvolvimen 

to, onde um Plano de Desenvolvimento e apresentado S luz da politica dos 

modelos e maquetes a desenvolver. 

Os testes elétricos são efetuados pelo Banco de Simulação, 

tratado no Capitulo III. 



Os Meios Gerais de Suporte Técnico, que dizem respeito 
principalmente ao Laboratério para Testes Ambientais, sio descritos 
no Capitulo IV, onde também são recapituladas os testes elétricos e me 
cá- nicas pelos quais passam os equipamentos e sub-sistemas. 

Os Capitulas V e VI correspondem is Instalaçies Fisicas e 
aos Custos, respectivamente. 



CAPI TU LO 11  

FASES DE DESENVOLVIMENTO  

Dentro do espirito de prudência, será adotado um plano de 

desenvolivmento bastante progressivo, dividido em duas fases: afasepre 

paratõria e a fase de realização. O plano de desenvolvimento deve pernil 

tir diminuir os riscos provenientes de atrasos, por meio de uma aborda 

gem me -táctica e apoiada em bases comuns e conhecidas. O plano de desen 

vimento dever coordenar os prazos de maneira a se conseguirsatisfazera 

missão estipulada. Os principais objetivos das fases do plano de desen 

volvimento estão descritos a seguir. 

11.1 - Fase PreparatOria 

Durante esta fase de um ano serão abordados: 

- Análise detalhada da missão do satélite; quando então será feito 

um levantamento das necessidades dentro das vãrias 	disciplinas 

ligadas á missão. A luz destas necessidades serã feita uma espe 

cificação detalhada da missão, o que se traduz pela especifica 

ção da carga útil, pela escolha da 6rbita e pela definição do con 

trole de atitude necessário. 

- Estudos de sistemas destinados a cumprir a missão especificada; 

quando serão repassados os estudos tecnolOgicos para cada sub-

sistema com o objetivo de se fixar em soluções tecnicamente bem 

conhecidas e completamente desenvolvidas. Estes estudos permiti 

rão uma definição das especificações dos sub-sistemas, tanto ao 

nivel de seus desempenhos quanto ao nivel de suas interfaces com 

outros sistemas. 

- Estudos tecnolagicos; destinados a prover baseparadesenvolvimen 

tos paralelos de sub-sistemas de forma a otimizar suas especifica 

ções. Estes estudos cumprem também a função de explorar ãreas nas 

quais nossa tecnologia ainda não é bem estabelecida. 



- Atividades de preparação e de organização para a fase de realiza 

ção; quando: serão estudados em detalhes os tipos decontratosin 

dustriais; ser ã feito um levantamento das indústrias 	qualifica 

das para participar dos desenvolvimentos; serão formadas equipes 

técnicas apropriadas; serão avaliados os meios necessãrios ã rea 

lização do projeto; serão elaborados os relatõrios delineando as 

soluções nominais adotadas, a organização do projeto que permita 

seus cumprimentos, e um plano de desenvolvimento detalhado para 

a fase de realização. 

11.2 - Fase de Realização 

Esta fase se inicia após os trabalhos da fase preparatória 

e termina com o lançamento dos satélites após serem colocados em condi 

Oes de exploração operacional. Naturalmente, no estãgio atual, o plano 

de desenvolvimento para a fase de realização é ainda susceptivel de evo 

luir. Sua apresentação tem por objetivo mostrar os principios gerais e 

fornecer as bases para as avaliações de custo do projeto. Assim sendo, 

serão apresentados em seus estados atuais: os modelos de satélitesain 

tegrar; as maquetes especializadas do satélite e seus instrumentos; os 

planos de integração e ensaios; o plano de desenvolvimento. 

11.2.1 - Modelos a integrar 

A concepção clãssica da politica de modelos a integrar - 

e que serã seguida neste projeto - é de desenvolver tresmodelosintegra 

dos representativos do satélite: Modelo de Integração, Modelo de Quali 

ficação e Modelo de VOo. 

- Modelo de Integração (MI),  que é um modelo de identificação com 
pleto do satélite. Este modelo que deve ser disponivel bem cedo 

no projeto, se destina a identificar todos os problemas de defi 

nição de equipamentos durante suas integrações no satélite.Aoni 

vel de modelo completo, os problemas que se espera identificar 

são: 



problemas durante os testes 

problemas de integração elétrica (EM) 

problemas de integração mecãnica 

Para que seja um modelo realmente representativo do modelo de 

vã, todos os equipamentos integrados no MI terão as mesmas inter 

faces elétricas e mecánicas que no modelo de vao não sendo, entre 

tanto, utilizados componentes eletrõnicos e mecãnicos com quali 

ficação espacial, nem sendo incorporados os geradores solares. 

Tais itens serão objetos de estudos mais detalhados no modelo de 

qualificação a ser desenvolvido a seguir. O MI passará por tes 

tes de temperatura/vácuo e por simulação no banco de simulação. 

As funções do MI são: 

• identificar os problemas de concepções e compatibilidade 

• indicar modificações a introduzir no modelo seguinte a integrar 

• estabelecer os procedimentos para integração 

• por em cheque o funcionamento do banco de simulação 

O MI permanecerá integrado mesmo ap6s o lançamento do satélite, 

para que, através do banco de simulação, sejam estudadas operações 

a efetuar no caso em que se produzam degradações não previstas no 

funcionamento do satélite . 

- Modelo de Qualificação (MQ), que permitirá a qualificação do con 

junto da concepção e da fabricação do satélite. Trata-se de ummo 

delo em tudo identico ao modelo de vOo. Todos os equipamentos e 

sub-sistemas do satelite são realizados a partir de componentes 

com ?listeis de qualidades do modelo de vôo e seguindo as mesmas 

normas de fabricação e controle. O MQ passará por ensaios ambien 

tais destinados a assegurar que as margens minimas exigidas para 

o modelo de vôo são satisfeitas. Desta forma, os ensaios ambien 

tais do MQ serão efetuados a niveis superiores aos atendidos pe 

lo modelo de vôo. Em particular, o modelo térmico do satélite e 

os geradores solares serão qualificados em ensaios especiais 



- Modelo de V& (MV),  que é construTdo segundo os procedimentos de 

fabricação e controle estabelecidos pelo MQ, e que constitui orno 

delo completo do satélite de v6o. O MV passar ã pelos mesmos tes 

tes que o MQ (exceto o teste de radiação) mas a niveis inferia 

res, destinados principalmente a envelhecer seus componentes sem 

desgastá-los. 

Além do MI, MQ e MV, será ainda integrado um modelo de qua 

lificação e véo (MQV), o qual será constituTdo essencialmente pelo MQ, 

apas a substituição eventual de seus equipamentos fatigados pelos en 
— 

saios de qualificação. Este modelo servirá como um modelo de reserva des 

tinado a substituir o MV em caso de necessidade, ou como o modelo para 

o segundo lançamento. 

11.2.2 - Maquetes especializadas 

Para se proceder ã qualificação do satélite, são executa 

das maquetes especializadas de alguns sistemas ou sub-sistemas. Para o 

projeto em questão estão previstas maquetes especializadas para a estru 

tura, a térmica e para os sistemas radiantes. 

Em geral para a qualificação da estrutura do satélite, e 

de seu modelo térmico, são feitas duas maquetes especializadas: a maque 

te estrutural e a maquete térmica. Entretanto, é possível que se reali 

ze sé uma maquete combinando os objetivos das duas. Assim sendo, as se 

guintes maquetes estão previstas: 

- Maquete estrutural/térmica (MET),  que é uma maquete única para 

testes térmicos e de estrutura, o que é possível dada a natureza 

passiva do controle térmico a ser empregado, logo com interfaces 

térmicas entre o veículo e os instrumentos simplicadasaomáximo. 

Na parte de estrutura, a MET (através de seu modelo de qualifica 

ção) qualificará os procedimentos de fabricação e controle; coo 

firmará o atendimento ãs especificaçães de vibração e asdecompa 

tibilidades meã-nicas; verificará os procedimentos e meios de 



manutenção do satélite completo. Na parte térmica a MET deve ve 

rificar o modelo térmico e as especificações térmicas impostas 

aos equipamentos do satélite. Para cumprir as finalidades a que 

se destina, a MET serã constituida de uma estrutura idénticaã do 

satélite de võo e de maquetes de todos os equipamentos omaispos 

sivel conforme aos dos modelos de võo, tanto do ponto de vista 

das interfaces mecânicas (massas, centros de massa, inércias, ti 

xações, formatos) quanto do ponto de vista térmico (poténcia dis 

sipada, condições de fixação, massa calorifica, revestimentos, 

distribuição de temperatura). Para a construção da MET,serãoini 

ciados estudos térmicos antes do começo da fabricação de uma es 

trutura, e estes estudos receberão dados reais (potências dissi 

padas, pontos quentes, etc) dos modelos exploratórios que serão 

desenvolvidos para os equipamentos e sub-sistemas (veja 11.2.3). 

Desta forma, a estrutura e controle térmico serão tratados em pa 

ralelo. Dois modelos serão desenvovidos a partir da MET: o mode 

lo de qualificação e o modelo de võo. O modelode qualificação da 

MET passarã por todos os testes mecãnicos e térmicos. 

- Maquete radioelétrica (MRA),  que é uma maquete destinada a vali 

dar os cálculos dos diagramas de radiação das antenas do satéli 

te. Esta maquete se junta aos diversos modelos de equipamentos e 

sub-sistemas que serão desenvolvidos. A MAR é uma maquete idënti 

ca ao modelo de võo somente nos aspectos que influenciam os dia 

gramas das antenas (configuração exterior, materiais de revesti 

mentos, etc) e pode ser realizada em um modelo em ecala do sate 

lite. A MRA não vai a testes ambientais. 

11.2.3 - Modelos de equipamentos e sub-sistemas a desenvolver 

Para a maioria dos equipamentos e sub-sistemas, serão de 

senvolvidos trés modelos antes da fabricação do modelo de vóo.Estaabor 

dagem se enquadra dentro da filosofia de uma abordagem gradual e segura 

da realização do projeto. Os modelos a desenvolver são: 



- Modelo Exploraterio (ME)  Estes modelos serão iniciados bem cedo 

na fase de realização e se destinam a: explorar e validar as so 

luções tecnolOgicas escolhidas; verificar as performances de cer 

tos elementos, notadamente a partir de ensaios ambientais; ajudar 

na escolha de componentes e métodos de usinagem e montagem. São 

os MEs que permitirão as mediçOes das características reais de 

funcionamento dos sub-sistemas, as quais comporão os dados de en 

trada para os estudos tírmicos para a MET. A exceção do sistema 

completo de controle de atitude, do gerador solar e da estrutura, 

serão realizadas MEs para todos os outros sub-sistemas do sateli 

te. Este procedimento permite que se acelere á fase seguinte de 

construção dos modelos de integração. 

- Modelo de Integração (MI)  São os primeiros modelos de equipamen 

tos e sub-sistemas a serem montados no Modelo de Integração do sa 

telite. Este modelos são os mais preximos possiveis do modelo de 

vôo, exceto pela qualidade inferior dos componentes utilizados. 

Estes modelos passarão por testes de aceitação elétrica ã tempera 

tura ambiente e à temperatura varievel no \recuo, a fim de elimi 

nar erros de concepção ao nivel de equipamentos e ao nivel de com 

patibilidade quando da integração no satélite. A exceção do sis 

tema completo de controle de atitude e das células solares, 	se 

rão realizados MIs para todos os sub-sistemas. 

- Modelo de Qualificação (MQ)  Os modelos de qualificação dos equi 

pamentos e sub-sistemas comporão o modelo de qualificação do sa 

télite. Trata-se de modelos idênticos em tudos aos modelosdevôo 

e que passam por testes mais completos e severos que estes. Os 

MQs serão desenvolvidos para todos os equipamentos e sub-sistemas 

do satélite. Aqueles MQs que não forem excessivamente fatigados 

pelos ensaios poderão servir de modelos de reserva para equipar 

o satélite de qualificação e vôo (MQV). 

- Modelo de Vôo (MV)  Os modelos de vôo a desenvolver para todos os 

equipamentos e sub-sistemas se destinam a equipar o satelite de 



vôo. São fabricados segundo procedimentos e normas ditadas pelos 

testes efetuados nos modelos de qualificação. Pana estrutura es 

tã prevista a fabricação de dois modelos de v6o para que, se os 

ensaiso de qualificação desgastarem excessivamente o MQ, seja dis 

ponivel um modelo de reserva. 

11.2.4 - Recapitulação dos Modelos a Desenvolver 

A Tabela 11.1 recapitula os modelos a desenvolver para os 

equipamentos e sub-sistemas, e ilustra a composição dos vãrios satéli 

tes integrados, seguindo os principias delineados acima. 

11.2.5 - Plano de Desenvolvimento 

C plano de desenvolvimento apresentado na Tabela 11.2 	é 

consequência da filosofia de desenvolvimento exposta neste capitulo. Os 

testes elétricos pelos quais passarão os diversos sub-sistemas e satéli 

tes integrados são recapitulados na descrição do banco de simulação no 

Capitulo III, e os testes ambientais são apresentados no Capitulo IV. 
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TABELA 11.2  
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raorriu n TTT 

O BANCO DE SIMULAÇA0 (BS)  

O banco de simulação é utilizado para a avaliação do fun 

cionamento do satélite e para o controle das operaçaes no solo. Esta ava 

ilação é conseguida efetuando-se testes nos sistemas e subsistemas do sa 

télite em todos os modos de operaçaes que se antecipa. 

Para maior flexibilidade é necessãrio que o BS seja 	mE 

vel de modo a permitir: 1) uma rápida reconfiguração de testes; 2) utili 
zação de partes separadas do BS para testes diferentes; 3) facilidade de 

transporte. 

Para atender ãs necessidades de avaliação do satélite, o 

BS é utilizado em quatro niveis de testes: 

o avaliação de sistemas e subsistemas; 

e integração; 

o qualificação; 

o preparação para lançamento. 

O banco de simulação exerce a totalidade de suas 	poten 

cialidades durante o teste do modelo de integração do satélite. Neste tes 

te, o satélite fica estãtico, mas seus movimentos e forças perturbadoras 

são simulados em tempo real pelo computador. O satélite é ligado ao cen 

tro de controle das operações por meio da estação de comando e controle. 

Do ponto de vista dos controladores da operação, tudo se passa como se o 

satélite estivesse em õrbita. Os testes permitirão uma verificação pré-

lançamento do conjunto de meios materiais e funcionais (software) - de 

controle do satélite em v6o. 
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Para atender às necessidades de avaliação do satélite em 

todos os niveis citados, são necessãrios vãrios equipamentos que cumpram 

os seguintes requisitos funcionais. 

- Comandos para o satélite 

O BS deve ser capaz de enviar comandos ao satélite (tan 

to por via redio quanto por via linha fisica), para obter todos seus pos 

siveis modos de funcionamento. Operacionalmente, o satélite recebe coman 

dos atreves de uma ligação recrio. O BS deve pode irradiar comandos ao sa 

telite em distãncias curtas (menos que 100 m) quando na integração e tes 

tes, ou em distãncias longas (até verios km) quando na base de lançamen 

to. t necessãria também a possibilidade de uma ligação por linha -Fisica 

com o satélite, para as atividades de testes que impeçam a irradiação de 

energia RF. 

Os comandos serão transmitidos sob forma de modulação de 

urna sub-portadora (PCM/PSK/PM) a uma taxa de 2 k bits/seg. 

Deve haver previsão de se "bypassar" o equipamento de RF 

tanto no BS quanto no satélite. Isto e conseguido fornecendo a sub-porta 

dora modulada diretamente aos decodificadores do satélite. Pulsos de co 

mando podem também ser injetados diretamente na unidade de distribuição 

de comando. Deve ser possivel monitorar e mostrar qualquer comando que 

passe pela unidade de distribuição de comando. 

- Telemetria do satel 

O BS recebe dados de telemetria do satélite, tanto atra 

vês de uma ligação de RF quanto por uma linha física. Operacionalmente o 

satélite transmite dados de telemetria através de uma ligação de RF. OBS 

deve poder receber dados de telemetria irrradiados pelo satélite de dis 

tãncias curtas (menos que 100 m) quando na integração e testes, ou 	da 

distãncias longas (até varios km) quando na base de lançamento. 	A liga 
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ção por linha fisica é necessãria para as condiçães semelhantes aquelas 

que impedem a irradiação de telecomando ao satélite. 

O BS extrai a sub-portadora do sinal recebido e a fome 

ce ã parte de processamento de dados do BS, ou a um gravador de fita mai 

nítica, ou a ambos. O sinal gravado pode então ser utilizado para suprir 

sinais de telemetria à parte de processamento de sinais do BS com a fi 

nalidade de avaliação posterior para isolamento de defeitos ou para de 

terminar tendências operacionais dos subsistemas do satelite. 

Os dados de telemetria são transmitido S sob forma de mo 

dulação de uma sub-portadora (PCM/PSK/PM) a uma taxa de 2 k bit/s. 

Hã a possibilidade de se "bypassar" o equipamento de RF 

tanto do satélite quanto do BS, injetando-se dados digitais de teleme 

tria diretamente da interface TMS do satelite ao BS. Deve haver também 

a possibilidade de gravar estes dados em fita magnética. 

- Processamento de Dados  

O BS sere capaz de extrair dados de telemetria do sinal 

recebido tanto atreves de seu receptor quanto da interface TMS do sate 

lite ou atreves de seu gravador. O BS, com a ajuda de um computador e 

equipamentos associados, fornecerã displays, registros ou ambos, de in 

formaçaes selecionadas. O computador, com programação apropriada, efe 

tuarã as tarefas de processamento de sinais requeridas pelos subsistemas. 

As tarefas consistem de validação dos equipamentos do BS, impressão e 

display de testes de sistemas do satélite e impressão de dados da expe 

rigncia (telemetria). 

- Estimulas  

O BS será capaz de fornecer estimulas aos sensores e aos 

paineis solares. O propOsito destes estimulas e permitir um teste fun 
cional dos sistemas de orientação e potência do satélite. 
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- Potência de Alimentação  

O BS é capaz de suprir, controlar e monitorar o suprimen 

to de energia para o satglite. São incluidas provisões para monitorar as 

voltagens das baterias e das linhas de alimentação do satelite. A potên 

cia de alimentação do BS é varievel para permitir a simulação de diferen 

tes posições do satelite no espaço. 

- Simulação  

O BS e capaz de simular a ativação dos sensores. Tal si 

mulação permite a verificação do subsistema de orientação através da si 

mulação de rota0es do satélite enquanto ele permanece estacionãrio. 

também possível a simulação dos mecanismos de separação do satglite e do 

extensor do mastro para permitir testes de ordens prioritãrias edeorien 

tação. 

- Monitoração do receptor do satélite  

O BS preve meios de monitoração do receptor de bordo. Po 

de-se monitorar: intensidade de sinal; presença de sinal e amarramento 

de fase. Serve principalmente para determinar as características detalha 

das do receptor durante os teste de integração. 

- Monitoração das ordens prioritárias  

O BS prevê monitoração das respostas dos circuitos 	que 

executam ordens prioritárias no satélite, e simula suas cargas. Logo, po 

de-se obter uma avaliação apropriada da operação dos circuitos de dispa 

ro de ordens prioritárias. 
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- Monitoração do decodificador 

O BS permite uma monitoração dos circuitos do decodifica 

dor de bordo, incluindo o atraso entre os sinais de entrada e de saida,e 

fase e sequéncia dos comandos de saida. 

- Requisitos adicionais  

São proporcionados meios de monitoração do suprimento de 

energia de solo. Serão também providos meios de proteção elétricos do 

satglite durante a integração dos subsistemas no satélite. 

- Auto-teste do banco de simulação 

Os equipamentos do BS devem ter capacidade de auto-teste 

a um grau suficiente para determinar a disponibilidade operacional dos 

equipamentos de processamento de dados e de radio frequgncia. 

111.1 - Testes elgtricos de subsistemas  

	

São necessários instrumentos para testes elétricos 	de 

subsistemas durante os testes ambientais de aceitação que se seguem ás 

fabricaçées das unidades do satélite. Estes testes são efetuados em cai 

xas pretas individuais ou em combinaçées que formam subsistemas. Durante 

a integração do satélite, seus subsistemas são individualmente verifica 

dos e as necessárias calibraçées são efetuadas por meio dos seguintes 

meios de testes de subsistemas: 

e) Conjunto para teste da unidade de telemetria: 

Este equipamento, em configuração de montagem de rack,provê 

meios para a avaliação da unidade de telemetria e consiste de 

um demodulador QPSK, decomutador e unidade de visualização, im 

pressor digital e fonte de alimentação. 
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e Conjunto para teste do decodificador: 

Este equipamento, em configuração de montagem de rack, provê 

meios para a avaliação da unidade de decodificação de coman 

dos. Consiste de um codificador de comando, interface com o de 

codificador e fonte de alimentação. São empregados mõdulos di 

gitais padronizados e equipamentos comerciais. 

o Conjunto para teste do tranponder de TMS: 

Este equipamento faz o teste funcional do transponder deTMS an 

tes e depois de sua instalação no satélite e inclui meios de 

testes das antenas, diplexadores, receptores- e transmissores, 

como uma unidade. O desempenho e a integração compativel da uni 

dade são verificados em um teste a malha fechada. O equipamen 

to de teste consiste de um transmissor de teste, receptor, fon 

tes de alimentações e equipamentos de monitoramento de rgdio-

frequéncia. 

o Conjunto para teste do sistema de alimentação: 

Este conjunto de teste é composto de equipamentos para testes 

funcionais de unidades individuais do sistema de alimentação 

elgtrica do satélite. O conversor do satélite alimentado com 

uma poténcia de entrada simulando a saida irregular do painel 

solar. Os circuitos de carregamento de saída são variados para 

fornecer ou exceder, como se queira, o espectro completo decon 

dições de cargas do satélite. O equipamento de teste consiste 

de um simulador de painel solar, circuitos decarregamento, fon 

tes de alimentação, paineis de controle e monitoração e instru 

mentos de uso geral. 

c Conjunto para teste da supervisão de bordo: 

Este conjunto de teste é formado por equipamentos para testes 

funcionais das unidades que compOem a supervisão de bordo,atra 

vgs da monitoração das saidas individuais. É formado de equipa 

mentos para controlar o carregamento e a descarga de dados e 

para a geração de informações de teste. Inclue tambgm interfa 

ces para adaptação de equipamentos. 
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• Conjunto para teste do sistema de orientação: 
Este equipamento provi meios para teste da eletranica de orienta 

ção. Os sinais dos sensores são simulados. 

111.2 - Testes elétricos de sistemas  

Ao nivel de sistema, o BS é o principal suporte 	técnico 

nos testes do satélite integrado e contem os equipamentos para a geração 

de comandos, aquisição de dados, processamentos, medidas, visualização e 

outros equipamentos correlates necessãrios para efetuar e avaliar as ope 

rações do satélite. A Figura 111.1 mostra um diagrania simplificado do 

banco de simulação. 

O principal meio de comunicação com o satélite é uma liga 

ção em RF. Para se conseguir uma minimo de ligações fisicas com o satíli 

te para a avaliação da performance de subsistemas, faz-se grande uso das 

funções telemedidas. 

O auto-teste do BS é conseguido pelo teste em malha fecha 

da das funções RF e pela utilização de geradores de dados como fonte de 

dados simulados de rastreio, telemetria e telecomando. 

As funções gerais dos equipamentos do RS são mostradas na 

Figura 111.2. 

111.3 - Descrição dos Equipamentos  

Os equipamentos que compõem o B5 podem ser grupados 	em: 

Equipamentos de Radio-Frequência, Equipamentos de Telemedida eUnidadede 

Controle e Monitoração. 
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111.3.1 - Equipamentos de Rãdio-Frequéncia 

Este equipamentos compreendem o transmissor de comandos e 

rastreio e o receptor de telemetria. Seus vãrios subsistemas componen 

tes são: 

a) Codificador de Comandos 

Trata-se de um codificador projetado especialmente parasu 

prir comandos para o controle do satélite. A seleção e transmissão de co 

mandos é controlada manualmente do painel frontal. As - partes da mensagem 

correspondentes ao endereço e ao comando sio selecionadas por chaves ma 

nuais no painel frontal. As mensagens são geradas em PCM NRZ série e re 

gistradas, e o contei -ido dos registros modula em PSK umasub-portadora de 

16 kHz. Esta unidade tem provisées para detecção e alarme em caso de er 

ros, auto-teste, e todos os comandos gerados são mostrados digitalmente 

no painel frontal. 

Os sinais de salda do codificador de comandos são utiliza 

dos para: 1) modular a portadora de RE do transmissor de comando; 2) li 

gação, via linha fisica, ao decodificador do satélite; 3) gravação em 

fita magnética; 4) notificar ao computador, através do buffer, que se com 

pletou a transmissão de um comando e fornecer o endereço eocomandotrans 

mi tido 

b) Codificador de Rastreio 

É uma unidade projetada especialmente para suprir os tons 

de rastreio para o satélite, segundo o padrão NASA, com o tom maior de 

rastreio em 100 kHz. Hã provis6es para saidas de monitoração com atrasos 

selecionados pelo painel frontal, de modo a simular atrasos. 

Os sinais de saida do codificador de rastreio são utiliza 

dos para: 1) modular a portadora de RF do transmissor; 2) fornecer refe 

réncia para o demodulador de rastreio; 3) notificar ao computador que es 

tã sendo efetuado o rastreio; 4) gravação em fita magnética. 
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c) Transmissão de Comando e rastreio 

Este transmissor aceita sinais dos codificadores de coman 

do e rastreio e os transmite ao satélite via RE ou cabo coaxial O 

transmissor gera uma portadora modulada em fase em niveis de potíncia re 

gulãveis, modulada por sinais PCM/PSK (2 kbit/s) do codificador de coman 

dos e pelos tons de rastreio. A frequincia de transmissão pode ser ajus 

tada manualmente. 

O transmissor de comando e rastreio contém circuitos que 

permitem o teste em malha fechada do sistema de comando e rastreio. Isto 

é conseguido mudando-se a frequência de transmissão para a frequíncia de 

recepção, e ligando-se a saida do transmissor a um gravador analOgicopor 

meio de um canal de gravação com conversor frequincia/analégico. O teste 

do sistema de rastreio é feito de maneira semelhante, utilizando-se a fa 

cilidade de atraso variãvel. 

C transmissor é" utilizado com atenuadores de saida 	sufi 

cientes para permitir o teste da sensibilidade do receptor do 	satélite 

além de ambos os extremos de sua faixa dinãmica especificada. 

d) Receptor de Telemetria 

Este receptor extrai os tons de rastreio e a sub-portado 

ra (um sinal PCM/PSK com codificação NRZ em 64 kHz) da portadora modula 

da em fase do transmissor do satélite. O sinal de entrada para o receptor 

pode provir de uma linha coaxial diretamente ligada ao diplexer ou de uma 

ligação RF via antena e diplexer. Um atenuador variável é colocado na en 

trada para reduzir o nivel do alto sinal gerado pelo transmissor do saté 

lite. O receptor pode ser sintonizado manualmente para uma determinada fre 

quencia e possui controle automático de frequência. 
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O painel frontal indica o 'índice de modulação e a intensi 

dade do sinal recebido. Hã provisOes para monitoração de audio através de 

um fone de ouvido ou alto-falante. Outras saidas disponiveis são: 1)AGC; 

2) espectro da 1 9- FI; 3) primeiro e segundo osciladores locais; 4)oscila 

dor de referãncia; 5) indice de modulação. A saida do receptor é envia 

da para: 1) painel de monitoração de RF; 2) demodulador de TM; 3) demodu 

lador de rastreio; 4) painel de interligação. 

e) Painel de Monitoração de RE 

Este equipamento serve para monitorar as partes de RF dos 

equipamentos do BS. As funçées que podem ser monitoradas são: 1) frequên 

cia de saida do transmissor de comando e rastreio; 2) receptor de teleme 

tria (espectros das Fl s); 3) oscilador de referência; 4) AGC; 5) Tndice 

de modulação; 6) vil:leo. 

f) Antena 

O BS conta com uma antena de baixo ganho para transmissêes 
locais e uma antena de alto ganho para operaçOes de testes de preparação 

para lançamento quando o satélite estiver na rampa de lançamento. 

g) Equipamentos suplementares 

Outros equipamentos que fazem parte dos equipamentos de RF 

e que são de utilização geral são: 1) contador de frequência; 2) fontes 

de alimentação; 3) watimetro de RF; 4) diplexador; 5) medidor de intensi 
dade de campo. 
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111.3.2 - Equipamentos de Telemedida 

Estes equipamentos, em conjunto com um computador, formam 

o nücleo do sistema de processamento de dados do BS. Seus principais equi 

pamentos são descritos a seguir: 

a) Demodulador de TM 

Esta unidade converte o sinal de vide° PSK proveniente do 

receptor de telemetria em um sinal digital que 	interpretado pelo siste 

ma de processamento de dados. O demodulador de TM pode receber 	sinais: 

1) do receptor de TM; 2) do gravador de fita magnética; 3) de uma linha 

física proveniente do codificador do satelite; 4) de um gerador de dados 

(para auto-teste). A salda do demodulador de TM e enviada ao sistema de 

processamento de dados e ao gravador de fita magnética via painel de in 

terligação. 

b) Demodulador de Rastreio 

Esta unidade compara as fase dos tons de rastreio 	prove 

nientes do receptor de TM com as fases dos tons provenientes do gerador 

de tons de rastrelo do BS, e desta forma determina a distãncia ao sateli 

te. A saida do demodulador de rastreio e ligada ao sistema de processamen 

to de dados e ao gravador de fita magnética. 

c) Sistema de Processamento de Dados 

O sistema de processamento de dados, mostrado esquematica 

mente na Figura 111.3, utiliza um computador digital como o elemento cen 

trai de controle do banco de simulação para testes de sistemas. 

O sistema de processamento de dados, coleta, processa,mos 

tra e registra dados recebidos do satelite atreves da ligação de teleme 

tria. O computador recebe os dados de TM, extrai palavras de engenharia 

e experimento, converte dados binerios para BCD, e dã a formatação para 

vizualização e gravação das informações. 
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As funçaes especificas do sistema de processamento de da 

dos são: 

o converte palavras de binerias para decimais; 

o prove meios para impressão de todas as palavras referentes a um 

experimento; 

e prove meios para transformar palavras em sinais analegicos para 

visualização em um registrador analOgico; 

• estabelece sincronização de quadro; 

• monitora continuamente a sincronização; 

o determina o formato da TM recebido; 

o processa apropriadamente os dados de TM recebidos; 

o reconhece comandos transmitidos ao satelite. 

As funçOes acima são controladas pelo computador através 

de um programa armazenado em sua memeria. Os dados podem ser acessados 

por meio de um terminal de teletipo. O status do satélite é mostrado au 

tomaticamente sem necessidade de intervenção manual. 

O buffer recebe dados série da telemetria do demodulador 

de TM e os armazena em registros ã medida que são recebidos em tempo 

real. Estes registros são convertidos em dados paralelos para introdução 

no computador. 

O buffer recebe sinais do demodulador de TM, do demodula 

dor de rastreio, do codificador de comandos, do gerador de dados, da ba 

se de tempo; e distribui saidas para o display de TM e para o display de 

status do satélite. O buffer possui interfaces apropriadas para os diver 

sos equipamentos. 
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O display de status do satélite recebe a informação 	de 

status da TM do satélite em sua forma original através do computador, e 

esta informação (para cada item de status do satélite) é visualizada em 

uma matriz indicadora contendo um conjunto de lá:nadas on/off. Este dis 

play é renovado cada vez que novos dados são recebidos do satélite. Cada 

indicador luminoso é convenientemente rotulado. 

O display da TM pode mostrar qualquer palavra 	seleciona 

da, com identificação apropriada. A seguinte informação é mostrada: 

o conteudo da palavra de dados; 

o número da palavra; 

o paridade; 

• status da sincronização; 

o taxa. 

Este display pode ser renovado cada vez que novos 	dados 

sio recebidos, ou pode permanecer inalterado, dependendo do comando que 

se de ao computador. 

111.3.3 - Unidade de Controle e Monitoração 

A unidade de controle e monitoração é um único equipamen 

to eletrõnico, projetado para prover várias funções para o teste do sate 

lite especifico. Esta unidade age como interface de todas as linhas fisi 

cas (exceto alimentação elétrica e linha coaxial de RF) entre o satélite 

e o BS. Suas funções principais são: 

a) monitorar e visualizar, em um display de status de comandos, os 

comandos presentes na saída do decodificador do satélite; 

b) prover ligações entre: o codificador de comando do BS e o deco 

dificador do satélite; o codificador de TM do satélite e o demo 

dulador TM do BS; o simulador de sensores e a eletrõnica de sen 

sores do satélite e o BS. 
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c) monitorar o presença de sinal, a intensidade de sinal e o 	sin 

cronismo de fase do receptor do satélite; 

d) simular a atuação das chaves de atuação do extensor do mastro e 

de separação; 

e) prover cargas para teste e monitoração dos comandos diretos do 

satélites. 

111.4 - Plano de Desenvolvimento do BS 

O plano de desenvolvimento do BS está Mostrado na Tabela 

11.2. A especificação dos equipamentos se inicia bem cedo no projeto, da 

da a necessidade de construção de interfaces especializadas. Embora a ope 

ração total do BS sé seja requerida para a integração do MI do satélite, 

é necessária uma disponibilidade parcial para testes de avaliação de sis 

temas e subsistemas quando da confecção dos modelos exploratEirios. O pia 

no de desenvolvimento do BS prevê um período de 24 meses concomitantemente 

ã instalação, para que sejam estipulados os procedimentos e especifica 

dos os testes de integração. 
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CAPITULO IV 

MEIOS GERAIS DE SUPORTE TÉCNICO 

A equipe dos MGST serã responsãvel pela especificação, 

aquisição, instalação, operação e manutenção dos equipamentos necessã 

rios ã realização dos ensaios ambientais e classificados em: ensaios me 

cãnicos, térmicos, de interferência eletromagnética e magnétixos. Além 

destes testes, as medidas flsicas que compreendem a determinação da mas 

sa, do centro de gravidade, dos momentos de inércia em relação aos ei 

xos principais e do balanceamento, deverão ser realizados nos laborat5 

rios do MGST. 

Os ensaios ambientais tem uma dualidade de objetivos: 

i) Ensaios de confiabil idade 

Os sistemas e subsistemas são submetidos ãs condições 

de funcionamento mais prOximas possível das condições reais. Assim, os 

parãmetros ambientais são reproduzidos com todo o rigor. 

ii) Ensaios de estudo e medidas 

O interesse principal destes testes consiste no conheci 

mento preciso dos parãmetros de excitação e a resposta dos sistemas 

ou subsistemas em teste para se determinar as caracterãsticas e perfor 

mances dos materiais. Como exemplo, os testes de vibração em regime se 

noidal permitem determinar as frequências de ressonãncia, os modos pr5 

prios e os coeficientes de sobretensão das estruturas enquanto os en 

saios de radiação térmica solar sob vãcuo permitem verificar o modelo 

térmico. 

Os sistemas ou subsistemas são normalmente submetidos 

aos ensaios ambientais somente depois de aprovados pelos responsãveis 
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da equipe da integração conforme esquema da Figura IV.1. Simula-se, en 

tão, as condições de armazenagem, de transporte, de lançamento, de in 

jeção de õrbita e da vida orbital. 

mrcolAçAo 	ARUAZENAGEM irransPowrz --lunwanto 	 E2  -+:1 "A  
ORW  

ENSAIOS AMBIENTAIS 

B/A. FASES DE SIMULAÇÃO DOS PARÂMETROS AMEtNTAIS 

Os principais parâmetros ambientais aos quais um veicu 

lo espacial õ submetido são indicados na Tabela IV.1 

O projeto espacial brasileiro proposto não justifica 

ainda a instalação de um laboratõrio completo de meios de ensaios. Por 

outro lado, os equipamentos existentes devem ser suficientes para garan 

tir que os sistemas e subsistemas sejam adequadamente testados de for 

ma a não haver grandes riscos de falhas quando em õrbita. 

Se os niveis de testes não forem corretamente especifi 

cados, hã o risco de que eles sejam muito severos, implicando no desen 

volvimento de equipamentos e componentes inutilmente pesados, resisten 

tes e caros. 

Para o projeto de um laboratõrio desse porte, eimportan 

te considerar: 

a) equipamentos necessãrios para testar as cargas úteis e as es 

truturas do programa espacial proposto; 

b) as dificuldades de operação e manutenção, bem como ocusto dos 

equipamentos mais sofisticados; 
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c) a tendência de nosso programa espacial envolvendo provave1men 

te no futuro um satélite de telecomunicaçées. 

Portanto, sem pargarmos um preço excessivo por termos um 

laboratério super-dimensionado e sem corrermos o risco de se ter equi 

pamentos sofisticados, porém sem capacidade para testar sistemas unipou 

co mais complexos, assumimos uma solução de compromissos encontrando 

uma configuração que certamente nos atenderá durante pelos menos uma d& 

cada. 

Com este propésito, atribuiremos para'a definição dos 

equipamentos de testes os seguintes valores: 

- massa mixima satélite = 250 kg 

- dimensão mãxima 	
= 2,4 m 

(entre 2 pontos quaisquer do satélite) 

Estas são características físicas superiores àquelas cor 

respondentes aos satélites de coleta de dados ou de sensoriamento remo 

to propostos mas condizentes,porexemplo,com umsatélitedecomunicações. 

Uma descrição sumiria dos equipamentos recomendados é 

é apresentada a seguir. 

IV.1 - Medidas Fisicas  

A determinação das características físicas de um corpo 

rígido em relação a um sistema de referência (Figura IV.2) é definida 

pelas quantidades seguintes: 

- massa 

- coordenadas do centro de gravidade EX 	medidas estiticas 

cy 

EZ 
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- momentos de inércia Jxx 

Jyy 

Jzz 
medidas dinãmicas 

- produtos de inércia Jxy 

Jxz 

Jyz 

Fie IV. 2. COORDENADAS DO CENTRO DE GRAVIDADE 

Os veiculos espaciais necessitam de determinação preci 

sa das caracteristicas fisicas e de eventuais correções para enquadrã-

las dentro dos limites previstos. Várias são as razões para tal controle: 

i) o controle de atitude do veiculo serã impreciso se o momento 

de inércia variar; 

ii) a trajetõria calculada serã modificada para um empuxo dado se 

a massa total sofrer alteração; 

iii)se o produto de inércia não estiver entre valores pré-estabe 

lecidos, um corpo estabilizado por rotação ter í um movimento 

cõnico que afetar ã os detetores de atitude; 
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iv) se o centro de gravidade mudar, o eixo segundo o qual o empu 

xo é dado não estará alinhado com o eixo do corpo, o que pro 

duzirá um momento. 

Assim, sugerimos os seguintes equipamentos para a deter 

minação de: 

IV.1.1 - Medidas estáticas 

- massa - a medida da massa é a mais simples e e dada por uma 

balança precisa. Recomendamos a aquisição de: 

- balança 	500 kg ± 509 para o veiculo integrado; 

- balança 

	

	10 kg ± 0,1 g para os subsistemas e equipa 

mentos. 

- centro de gravidade - as coordenadas do centro de gravidade 

são calculadas com as medidas do momento estático do 

espécime, relativas ao sistema fixo de coordenadas. 

Os momentos estáticos segundo o eixo 	longitudinal 

podem ser determinados com uma balança e um dispositi 

vo especial como indica a Figura IV.3 

FIG12.3-MEDIDA DO C.G.SEGUNDO O EIXO LONGITUDINAL 

Os momentos segundo os outros eixos são determinados com 

a utilização da máquina de balanceamento. 
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1V.1.2 - Medidas dinâmicas 

- momentos de inércia 

A dificuldade desta medida decorre das frequenciasdeos 

cilação extremamente baixas,caracteristicas dos satélites. As máquinas 

apropriadas podem medir os momentos de inércia em frequências de 0,5 cps. 

e os produtos de inércia a 1,0 cps. O momento de inércia é determinado 

pela medida das frequências naturais do sistema oscilante em torno de 

um eixo com força de reação. A medida do periodo indtca o momento de 

inércia em relação ao eixo vertical. Para as medidas dos momentos emre 

lação aos três eixos, a posição do satélite e ajustada conveniente 

mente. 

O equipamento recomendado é: 

pen
dulo de torção massa méximado satélite+ esquadro 500 kg 

momento de inércia máximo = 200 kg in 2  

- produtos de inércia/balanceamento 

Os produtos de inércia são determinados pela rotação do 

satélite. Este é ajustado sobre uma máquina de balanceamento dinâmico 

onde e colocado em rotação para se determinar os momentos de reação so 

bre as almofadas de ar. A frequência de rotação deve ser extremamente 

fraca para este teste e, em consequência, somente as medidas indiretas 

são utilizadas. 

bastante frequente casos em que os valores dos balan 

ceamentos estáticos e dinâmicos excedam as tolerâncias admitidas e re 

comendadas. Nesses casos, deve-se corrigir de maneira adequada, ou se 

ia, aumentando-se o menos possivel a massa total do satélite. trecomen 

crível corrigir, simultaneamente, os deslocamentos do centro de gravida 

de e o produto de inércia. Certas máquinas indicam as correçees neces 

sãrias em dois planos. 
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O equipamento sugerido deve ser capaz de determinar o 

momento estãtico, o momento dinâmico e o momento estático em dois pia 

nos. 

Massa mãxima = 500 kg 

Velocidade de rotação = 30/360 rpm (de acordo com avelocidade de 

rotação indicada pelo lançador). 

IV.? - Testes mecânicos  

IV.2.1 - Testes de vibração 

Dois tipos de testes de vibração são normalmente reali 

zados: 

i) Testes em regime senoidal para anâlise de estruturas. 

ii) Testes em regime aleatório para verificação qualitativa 	e 

quantitativa das estruturas e dos equipamentos nas condições 

ambientais tão próximas quanto possivel das reais. 

As seguintes fontes de vibração são detectadas durante 

a fase de lançamento: 

- vibrações mecânicas e acústicas oriundas dos motores ao nivel 

dos reatores e caracterizadas por um espectro de frequências 

largo. São transmitidas ao satélite pela estrutura de fusela 

gem (1 - 200 Hz) e pelo ar ambiente (250 - 2000 Hz); 

- vibrações oriundas das bombas e combustão de propelentes e ca 

racterizadas por vibrações periódicas e de frequências baixas. 

São transmitidas diretamente da estrutura da fuselagem á base 

do satelite; 

- vibrações devidas ao atrito aerodinâmico e caracterizadas por 

um espectro de frequincias bastante largo. 
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Hã somente um tipo de equipamento, o gerador eletrodinã 

mico de vibrações que cobre normalmente em modo senoidal e modo aleatõ 

rio as frequências compreendidas entre 5 e 2000 Hz. Apesar da gama 	de 

frequincias ser insuficiente, ele cobre as frequincias mais 	importan 

tes. 

Quando dos ensaios do satélite integrado, os subsistemas 

são submetidos a condições diferentes dependendo das suas localizações. 

Nos ensaios individuais as condições de fixação dos materiais não são 

bem representativas da realidade. Desta forma, pode acontecer de seche 

gar a conclusão de que um equipamento, apesar de não suportar o ensaio 

ao nivel de subsistemas, se comporte de maneira satisfateria quando in 

tegrado ao satélite. E necessãrio tambem simular os ensaios de subsis 

temas com uma boa aproximação da realidade. 

A solução poderia ser a realização de ensaios acésticos 

com frequências até 8 kHz cujo custo, no entanto, é bastante elevado. 

Iremos assim considerar somente os ensaios aleatõrios em frequencias 

ate 2000 Hz e, para tanto, o gerador eletrodinâmico é suficiente para os 

satélites não muito complexos. 

Os ensaios de vibração dos veículos espaciais são geral 

mente realizados nas condições seguintes: 

- o veiculo é colocado em um gerador do tipo eletrodinãmico por 

intermédio de uma montagem que simule a montagem de adaptação 

sobre o motor e possua um coeficiente de transmissão o mais 

prOximo de 1 em toda a gama de frequencias de ensaios; 

- o nivel de vibração é controlado por acelerõmetros pilotos co 

locados no plano de separação veiculo-montagem ou montagem-g! 

rador. 
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Gerador Eletrodinãmico de Vibrações 

Deverá ter uma potência suficiente para realizar os tes 

tes envolvendo a montagem e o satélite, evitando-se trabalhar a plena 

poténcia a fim de reduzir as distorções e excitações parasitas. 

Um esquema do gerador é dado na Figura IV.4. 

Características: 

- massa: 	satelite - < 250 kg 

bobina mõvel = = 45 kg 

montagem = 40 kg 

mesa transversal . 60 kg 

adaptação = 45 kg 

- TOTAL 	
_ 

440 kg 

- aceleração mãxima = 18 g (é uma característica do lançador). 

- f max = 440 x 18 g 79 KN 

Levando-se em conta os modelos oferecidos no mercado e 

os preços envolvidos, optamos pela escolha do gerador de 18.000 lb 

(80 KN). 

Para se evitar a transmissão de vibrações do gerador ao 

piso e ã estrutura do laboratõrio, coloca-se o mesmo sobre um bloco de 

cimento suportado por almofadas de ar como na Figura IV.5. A frequência 

ideal de ressona-nula da suspensão deve estar entre 1 e 2 Hz mas pode-se 

ir ate 4 Hz sem problemas. 
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O console numérico permite o controle de vãriosmodosde 

operação: senoidal, aleatõrio e choque. Sio desejãveis 4 canais de co 

mando e o esquema sinalo] de gravação se encontra na Figura IV.6. Um 

resumo da instrumentação necessária aos testes de vibração utilizando-

se o gerador eletrodinimico ê dado por: 

- 26 amplificadores de carga de medida; 

- 04 amplificadores de carga de pilotagem; 

- 60 acelerametros de medida; 

- 04 aceleradores de pilotagem; 

- 02 canais para extens5metros; 

- 01 gravador de 28 canais sendo 1 de fonia, 01 para frequência 

de referência e 26 com os amplificadores de carga; 

- 06 mesas traçantes anal5gicas xy com 6 conversores AC/DC LOG; 

- 01 conversor de frequência/tensão logarítmica para referència 

de frequência; 

- 02 osciloscapios; 

- 01 oscil5grafo; 

- 01 capacimetro portátil para verificação de conectores ecabos; 

- 02 voltimetros RMS; 

- 1 painel de conexão. 

Caracteristicas do gerador recomendado; 

- Gerador eletrodinãmico de vibrações com amplificador de potên 

cia (18000 lb - 80 KN). 

- Console numérico de controle e analise utilizado para os modos 

de operação em regime senoidal, aleat5rio e testes de choque. 

- Mesa horizontal tipo 1830 TEMI. 
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- Adaptador: para assegurar a ligação entre bobina m6vel e saté 

lite. 

- Plata.. para assegurar a ligação entre mesa horizontal e adapta 

dor. 

- Massa sísmica: com as almofadas de ar para garantir uma frequên 

cia de ressonincia baixa. 

IV.2.2 - Testes de choque 

Correspondem aos choques ocasionados pelo transporte, 

pela ignição e separação dos diferentes estãgios do lançador. São coa 

siderados menos severos que os esforços de vibração a que o satélite é 

submetido mas podem ser simulados no próprio gerador eletrodinímico on 

de o console de controle de choque pode apresentar diversos modos de 

operação tais como meia onda senoidal, dente de serra, onda triangular 

ou retangular. 

IV.2.3 - Testes de rotação/ejeção 

São indicados para simular as operações mecinicas que o 

correm no final da fase de propulsão quando da injeção em órbita do sa 

télite. Assim, as operações de colocar em rotação, acionamento dos yo 

yos, abertura dos painéis solares e experiências devem ser testadas. O 

correm assim forças provenientes de grandes acelerações tangenciais e 

forças centrifugas para os satélites estabilizados por rotação. 

Os ensaios relativos a estas forças são efetuados em mã 

quinas denominadas mesas de rotação que possuem grande variação de ve 

locidade e aceleração, onde a parte rotativa tem uma inércia muito pe 

quena e conhecida. Durante tais ensaios, os subsistemas do satélite po 

dem ser controlados e existe possibilidade de se ter o eixo de rotação 

inclinado. 
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sugerida então uma adaptação ã míquina de balanceamen 

to com a inclusão do sistema de frenagem e um dispositivo de controle 

programado de velocidade. r também recomendãvel a aquisição de cãmaras 
de grande velocidade para a visualização e medidas do yoyo, experién 

cias, painéis solares, etc. 

IV.2.4 - Testes de aceleração 

São requisitados para simular as acelerações axiais 	e 

transversais e medir seus efeitos. Normalmente tais testes sio realiza 

dos como a utilização de uma mãquina contrifugadora. 

Porém os esforços provenientes de forças de aceleração 

tambím são menos severos que os provenientes das vibrações e assim não 

indicamos nenhum equipamento especifico para tais testes. No entanto, 

se eles forem solicitados, poderemos utilizar o equipamento recomenda 

do para os ensaios de rotação. 

IV.3 - Testes térmicos  

A baixa densidade e as radiações tírmicas são os parãme 

tros ambientais orbitais mais importantes a serem simulados. 

Os fenõmenos mais significativos relativos aos efeitos 

da diminuição de pressão são: 

i) 	A fase de injeção em Orbita é realizada quando os 	atritos 

aerodinãmicos são quase nulos a uma pressão entre 1 e 5 Torr. 

in Efeito corona: a qualidade dos isolamentos elétricos é tes 

tada quando a pressão da cãmara de ensaios í diminuída até 

10- s Torr. 

iii) Em torno de 10 -4  Torr as trocas de calor não se fazem mais 

a não ser por radiação. A temperatura de equilíbrio dos 

equipamentos se encontra bastante modificada e hã riscos de 

danificação na aparelhagem eletrõnica. 
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A degaseificação do material sob teste provoca uma pres 

são superior ã medida nas vizinhanças das paredes da câmara e, assim, 

torna-se fundamental alcançarmos pressões inferiores a 10 -5  Torr. 

Hã outros efeitos relativos a pressão mas não são tãoim 

portantes e assim convém concentrarmos nossos esforços no estudo de ou 

tros fatores ao invés de exigirmos pressões muito baixas e dificeis de 

serem alcançadas. 

A radiação térmica comanda o equilibrio térmico dos vei 

culos espaciais. As radiações mais importantes são devidas a: 

- radiação solar caracterizada por: 

. intensidade = 1.4 kW& 

densidade espectral de energia - aproximadamente aquela deum 

corpo negro a 6000 K. 

colimação = 32' 

- albedo terrestre que consiste na radiação solar refletida da 

terra. Depende fundamentalmente do Engulo entre os 	vetores 

Sol-Terra e Satélite-Terra e das regiões sobrevoadas; 

- radiação terrestre - a terra reflete cerca de 35% do fluxo so 

lar incidente e re-irradia os 65% restantes no dominio de gran 

des comprimentos de onda; 

- radiação do espaço - expressa pela radiação de um corpo negro 

a 4K, o que significa que toda a potência térmica irradiada pe 

lo satélite é absorvida completamente pelo espaço livre. 

Além desses parâmetros ambientais orbitais, devemos simu 

lar os parãmetros térmicos que ocorrem nas outras fases econcluimos pe 

los seguintes ensaios, discutidos a seguir. 
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1V.3.1 - Testes das condições térmicas de armazenagem 

Os parâmetros climãticos que devem ser considerados nos 

ensaios de armazenagem de veículos espaciais são a temperatura e umida 

de. 

A exposição primeira ao nivel de subsistema deve ter es 

pecificações aproximadas, tais como: 

- temperatura mínima = - 10°C 

- temperatura mãxima = + 50 0C 

- umidade relativa 	= 	95% 

Antes de passarmos aos ensaios sob Vácuo que são, em ge 

ral, longos e custosos, procede-se a uma verificação do funcionamento 

ã temperaturas extremas orbitais calculadas, por exemplo, em -20°C e 

+60°C. 

O equipamento indicado para tais testes e o forno 	com 

controles autometicos de temperatura e umidade. Como, normalmente, es 

tes testes são realizados a nivel de subsistemas, as dimensões linea 

res da câmara do forno são de 1 m. 

IV.3.2 - Testes térmicos no %recuo 

Estes ensaios permitem a verificação do funcionamento 

dos equipamentos em temperaturas extremas orbitais sob Vácuo. Quando do 

decréscimo de pressão, a rigidez dos circuitos elétricos e isolamentos 

é verificado (efeito corona). Os equipamentos são colocados em fundo 

namento no inicio do teste e depois desligados até 10 -5  Torr. O sistema 

térmico da câmara de ensaios é, ainda, comandado para estabilizar a tem 

peratura dos equipamentos ao valor especificado ap6s o que, são colo 

cados em funcionamento. A evolução das temperaturas e de seus parãme 

tros funcionais é observada. 
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O equipamento indicado é uma cãmara térmica de 250 li 
tros cujas características sio: 

P < 10 -6  Torr 

213 K < 373 K 
0,85 

Pintura negra nos ecrans 
a= 0,95 

Dimensées: são vistas na Figura IV.7. 

AS DIMENSGES SIO INTERNAS 

AOS ECRANS. 

(DRAENSCES ÚTEIS) 

ria te. 7 — DIMENS6ES DA CÂMARA TÉRMICA / VÁCUO 

A amara acima é utilizada para testar os subsistemas. 
Assim, a velocidade de evacuação e a variação de temperatura não sio 
tio importantes. 

Por outro lado, o sistema de vicuo deve ser muito limpo, 
sem introduzir impurezas sobretudo para ensaios de instrumentos Oticos. 

e Sistema de bombeamento - é indicado na Figura IV.8 

Bombas primérias: rotativa 30 &Ai 
filtro LN 2  

Bombas secundérias: bomba crioginica com gerador criogénico 
bomba tubo molecular (gases raros). 



- 48 - 

FIG. DZ . 8. ESQUEMA DE BOMBEAWENTO E GERADOR TÉRMICO 
CÂMARA 250 L 
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• Gerador termico - o grupo frigorifico com um liquido especial e 

recomendado como indica a Figura IV.8. As outras caracteristi 

cas desta címara sio semelhantes a amara maior que é descrita 

a seguir. 

IV.3.3 - Testes de radiação térmica no vicuo 

A finalidade essencial destes ensaios consiste na veri 

ficação do modelo térmico. A complexidade e o custo envolvido de um en 

saio completo nos levaram a abandonar a simulação do albedo e da radia 

ção terrestre e levaremos em consideração somente as radiações temi 

cas do Sol e Espaço. Estes ensaios não consistem essencialmente em simu 

lar exatamente o ambiente espacial, mas sim em fazer uma manipulação 

em condições prõximas às reais a fim de podermos testar o modelo termi 

co e extrapolar os resultados para o meio ambiente orbital. 

Nos ensaios térmicos sob vácuo, a temperatura do veiculo 

é um parimetro simulado enquanto que nos ensaios de radiação sob vãcuo 

a temperatura do veiculo é uma consegue-mia da radiação incidente cuja 

intensidade e controlada. Normalmente, somente os veicules completos 

são submetidos aos ensaios de radiação no vácuo e não os subsistemas em 

razão do alto custo de operação. 

Vidos são os coeficientes de radiação simulados em tor 

no do valor previsto e virias posições de atitude do satélite em rela 

ção ao Sol (valores extremos) são programadas. 

Para a realização de tais ensaios, recomendamos a aqui 

sição de uma amara com simulador solar apresentando as seguintes ca 

racteristicas: 

P 	10-6  Torr 

0,85 
Pintura negra nos ecrans 

a = 0,95 
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Dimensões - são vistas na Figura IV.9 

Men 
espécime = 7 m 2  

S espécime < 	s ecran (controle térmico) 
10 

S ecran > 70 m 2  

EIXO 08 
ATITUDE 

I 	 i 

( 	 ) 

. 	 , 

■ 	 . 
■ 

... 	 -  

I 	 1 
., ■ ,Y,,,,,/,,/,/ii,./, 

M.EL 9-DWIENSSES INTERNAS DA CÂMARA DE SIMULAÇÃO SOLAR. 

D 	5 m 	 Simulador de atitude: montagem nas pa 

L = 5m 	 redes inferiores. 

Cãmara vertical 
Sistema de suspensão do fundo: emcrema 

Paredes de aço inoxidãvel 
lheira (por exemplo). 

0 feixe solar 	2,4 m 
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Velocidade de bombeamento < 10000 £/s (com N 2 ) 

Velocidade de variação de temperatura = = 100 K/h (necessírio a 

utilização de LN 2 ). 

Pdissip satélite < 400 w 

1) Sistema de produção de vícuo 

O esquema do sistema de evacuação da cãmara é dado na 

Figura IV.10. O vãcuo primírio é obtido com uma bomba mecãnica rotati 

vo e duas bombas roots. Para a obtenção do vícuo secundírio duas opOes 

foram consideradas e analisadas: o sistema com bombas a difusão e osis 

tema com bomba criostãtica e bomba turbomolecular. As vantagens eincon 

venientes de cada sistema são descritos a seguir: 

Bombas a difusão  

Vantagens 

não seletiva; 

facilidade de localização de fugas; 

bombas robustas; 

custo (sobretudo o custo de manutenção é menor). 

Inconvenientes 

• instalação mais complicada (necessita de uma bomba primíria); 

• necessidade de LN 2  para evitar contaminação; 

• risco de contaminação de íleo. 

Bombas criostãticas + turbomolecular 

Vantagens 

velocidade de evacuação maior; 

vícuo limpo sem impurezas. 
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Inconvenientes 

custo de manutenção elevado (gerador criogánico); 

duas bombas, duas válvulas; 

custo de aquisição; 

dificuldade para a localização de fugas; 

necessidade de utilização de N2; 

menos robustez - gerador criogénico í complexo. 

Assim, concluimos pela recomendação das bombas adifusão 

com filtros refrigerados a água e azoto liquido. 

ii) Gerador térmico 

O principio do gerador térmico é baseado na circulação 

de azoto gasoso (refrigerado a azoto liquido) no interior dos ecrans em 

aço inoxidável para a obtenção de temperaturas da ordem de 100 K. 

E necessário que se consiga uma temperatura homogènea 

nos ecrans (variação máxima de 5 K) e a uniformidade mecânica não é re 

comendada para que se consiga uma maior emissividade conforme a Figura 

IV.11. 

amua EU CORTE 

• MTURA PIEM ti 
RMW 	 Aso reioxoÁvEL 

• 0,11, 	 (POLIDO) 
•••0,115 

TODO, OS UDOS 11■TERIORES 
SÃO DE TEFLON 

FIG. III - II - ÉCRANS DA CÂMARA TÉRMICA 
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Existe um circuito térmico com supressor roots para a 

circulação de azoto gasoso para temperaturas compreendidas entre100 K 

e 373 K, uma cadeia de controle de temperatura e uma caixa calorifica 

agrupando virias elementos calorificas e térmicos (Figura IV.12) 

iii) Medida e anãlise 

O sistema de medida é composto sobretudo de: 

- sensores: termopares (normalmente de Cu Ct). O número minimo de 

termopares recomendado é de 200; 

- referir-leias 20°C : são colocados internamente ã cãmara confor 

me indica a Figura IV.13 (normalmente denominadas 	compensado 

res). 

- no exterior da cimara se encontra o sistema centralizado de me 

didas capaz de registrar 200 canais. Tal sistema é composto de: 

. scanner; 

• voltimetro digital; 

• minicomputador; 

• terminal de operação; 

• impressora; 

• mesa traçante digital; 

• banda magnética digital (ou disco). 

O esquema é.  mostrado na Figura IV.13. 

0 minicomputador tem por função: 

• controlar o scanning; 

. dar o instante da medida ou diferenças a cada instante; 

• tratar as informações; 

• verificar os resultados; 

• verificar o sistema; 

• obter os resultados sob forma de listas, curvas e bandas mag 
néticas. 
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I 	 elittIPLILX 
1 ESPYCIMS 	~AM= __ 

20°

e 
I 
I 111.11,nla 

Clr 
i 	 INABOIMA 

i 
, CMIARA RANIAÇÁO TUIM.* I 	  

Lil NPRESBORA 

BESA GRÁFICA 

GAROA tlemÉTICA. 

FIO. N. 13 - SISTEMA DE MEDIDA NA CAMARA DE SIMULAÇE/3 SOLAR 

A análise das medidas consiste em: 

- transformar EMF em unidades físicas ( °C); 

- comparar os valores de temperatura obtidos com os limites teb" 

ricos; 

- realizar as médias dos resultados de cada canal; 

- calcular os gradientes -AL que indicam o equilibrio térmico. 
at 

O satélite pode ser colocado em rotação no interior da 

cãmara que a continuidade das medidas elétricas é assegurada pelo 

sistema rotativo como indica a Figura IV.14. 
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FIXTMOR DA 
dWARA 

FIGar.NI-SISTEMA ROTATIVO l GOLEIA DE DADOS NO mummon 
DA CAMARA DE SaNULAW SOLAR 

iv) Simulador de atitude 

O satélite pode ser submetido dentro da afiara adois ti 

pos de movimentos: 

- movimento de rotação em torno do eixo de rotação com velocidade 

variãvel entre 10 minutos e 1 dia; 

- movimento de atitude: -± 900  (a posição O°  corresponde ãquela 

onde o eixo de rotação do satélite esta perpendicular ao eixo 

do Sol); 

- precisão da posição do satélite: 0,5 ° ; 

- variação de velocidade 5°/minuto. 
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O sistema deve ser capaz de suportar: 

- massa total = satel i te + adaptador de ensaio + cabos + Outros equipamentos 

410 kg = 250 kg + 	80 kg 	+30 kg + 	50 kg 

- inírcia máxima = 500 kg. m2  

- desequilibrio : rotação = 5 kg.m (sat. -elite) 

atitude = massa x deslocamento de gravidade (desequi 

librio meximo que o.sistema suporta= 

150 kg.m). 

v) Simulador solar 

earacteristicas do simulador solar: 

- potência: varievel entre 1000 e 1600 w/m 2  num diãmetro de 2,4 m 

no eixo de atitude; 

- divergência: a definir; 

- homogeneidade: ± 10%; 

- estabilidade: 1%; 

- espectro: o mais príximo possivel da curva de Thekaekara. 

vi) Diversos 

- Sensores 

temperatura: termopares de Cu et ou Cr At. 

número 
32 termopares gravação analagica 

minivio 

	

168 termopares 	digital 



- 59 - 

pressão: no interior da cãmara havendo no 

minimo 
	1 medida de vácuo primário 

2 medidas de vácuo secundário 

- calibração 

O banco de calibração dos sensores de pressão é muito 

importante e não muito caro. Sugerimos o sistema da Figura IV.15 que 

consiste numa pequena cãmara sob vácuo e um sensor (entre 2 Torrce10 -5  

Torr). 

FIG. 1I- 15 Sistema de colibração de sensores de amado 

Outro banco de calibração é aquele dos sensores de tem 

peratura. E bastante caro e sua aquisição pode ser postergada desde que 
seja enviada regularmente uma amostra de 20 ou 30 termopares a um cen 

tro habilitado para tais calibraçães. 
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- Degaseificação - Detetor de fugas 

Recomendamos a aquisição de um espectro-metro de massa 

tipo quadripolo para a medida e anãlise da degaseificação e um detetor 

de fugas portãtil. 

- Contaminação 

quimica: 2 sensores QCM (microbalança a quartzo) +procedimen 

to recomendado para se evitar uma grande contamina 

ção; 

particulas: procedimento de utilização de local limpo e isen 

to de impurezas. 

classe 100.000 - ambiente de ensaios; 

classe 100 - integração e montagem. 

- Radi6metro KendallíespectrofotOmetro 

O feixe solar é caracterizado pelas dimensões geométri 

cas, intensidade e espectro. 

As dimensões geométricas são constantes e bem definidas. 

Porém, as características energéticas e espectrométricas são funções de 

um grande número de variãveis e devem ser medidas periodicamente para 

uma garantia de qualidade dos testes. 

• medida absoluta da potência: radiametro KENDALL; 

• medida de homogeneidade: um braço com células solares gira em 

torno do centro do feixe solar rastreando assim toda a superfi 

cie do mesmo. Cada sinal recebido pela célula é 	amplificado, 

multiplexado, analisado e apresentado na forma de uma carta de 

iluminação; 
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• espectro - uma comparação de fluxo espectral do simulador so 
lar é feita em relação a uma referência. O conjunto de medida 

é composto de um espectrofotõmetro e de uma esfera integrante. 

IV.4 - Testes de interferência eletromagnética  

Um conjunto de medidas de emissão e um conjunto de medi 

das de susceptibilidade devem ser realizadas numa címara blindada ane 

ciiica para que se possa medir e minimizar a susceptibilidade eletromag 
nética nos sub-sistemas e sistemas integrados. 

- Instalações 

címara blindada anecõica com as seguintes dimensões (Figura 

IV.16) 

satélite + dimensão interna da coifa < 5 m 

suporte da montagem 	 = 1 m 	altura 

antena de medida 	 = 2m 	h= 9h 

painéis anecõicos 	 = 1 m 

h =9m 
I =9m 
L: entre 9m e I8m 

(L=13m) 

FIG. DZ. 16 — DIMENS6ES DA CÂMARA ANECOICA. 
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- Dimensões da porta de acesso: 

R= entre 2me4 m 

h 6 m 

- Blindagem: atenuação de 80 db entre 10 kHz e 1 GHz 

aço aço 
w 

- Painéis anecriicos: 40 db de absorção entre 150 MHz e 75 GHz 

(h = 1 m) 

- Pequena cimara para os equipamentos de controle: 2mx 2mxlm 

que também deve ser blindada. 

- Equipamentos 

i) cadeia de susceptibilidade 

geradores 
20 Hz - 10 GHz 

amplificadores de poténcia 

20 Hz 	- 	100 MHz 	- P = 100 w 

100 MHz - 	2,2 GHz P = 25 w 

2,2 GHz - 	10 GHz P = 5w 

ii) cadeia de medida 

- analisador de espectro com programação e mesa grãfica; 

(20 Hz - 10 GHz); 

- medidores de intensidade de campo; 

- sensores (antenas). 
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IV.5 - Testes magnéticos 

O ensaio magnético não é um teste sistemático, mas 	de 

pende das características do veiculo e dos subsistemas envolvidos. Si 

mula-se, durante estes testes, um ambiente amagnético onde o campo mag .  

nético terrestre e as variaçóes locais são anuladas (± 1 y no centro 

das bobinas de Helmholtz). 

A cãmara de testes pode permitir medidas de momentos 

magnéticos, de campos magnéticos, magnetização e desmagnetização de 

materiais. 

i) caracteristicas da cãmara 

O laboratório de testes magnéticos deve: 

- estar distante de outros prédios (> 300 m); 

- não ter nenhum material ferromagnético; 

- ter, somente, bobinas e magnetómetros: 

O prédio de controle deve: 

- estar,ao menos,a 50 m do laboratório de medidas; 

- ter um sistema eletrónico de medidas. 

Um sistema de quatro bobinas por eixo formando um siste 

ma tri-ortogonal num volume de 6,8 in 3  "é suficiente para manter um caiu 

po nulo num espaço de 2,4 m 3 . Cada bobina tem 2 enrolamentos,sendo um 

para a compensação do campo magnético e o outro para a simulação decam 

pos artificiais (± 60000 y). 

Um magnetómetro tri-axial deteta o campo e indica a cor 

reção de alimentação das bobinas para a obtenção do campo nulo. 
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ii) Medidas 

As medidas são obtidas por um magnetOmetro tri-axial 

fluxgate (sensibilidade 0,28 y). Uma mesa giratOria permite obtermos 
uma cartografia do campo magnético em torno do satelite. 

O programa "ESTE GANEW" permite encontrar um modelo bi 

polar e o momento magnético do especime em teste. 

- Intervalo de medida = 1 x 10 -3  A.m2  a 10 A.m 2 . 

- Medida de campo magnetico: O a 100000 y. 

- Medida do campo magnético através de um Gaussimetro a efeito 

Hall: 0,1 - 30000 Gauss. 

iii) Magnetização/Desmagnetização 

- Magnetização de campo continuo: amplitude máxima 

25 Gauss (800 A/m). 

- Campo alternado/desmagnetização: 50 Gauss (16000 A/m) 

Frequência: 60 Hz 

iv) Equipamentos recomendados 

- Banco de imantação: para a imantação 	saturação de imãs 

permanentes. 

- Uma ou várias bobinas para a magnetização ou desmagnetiza 

ção. 

- Um sistema de referencia para a medida do campo magnético 

ou do momento magnético (indutemetro, magnetemetro de refe 

rencia ou solenoide). 
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Além dos equipamentos necessarios aos laboratõrios de en 

seios, estão incluídos no MGST a oficina mecanica com seus setores de 

projeto e confecção. 

As instalações físicas atuais da oficina mecãnica doINPE 

não poderão suportar o volume de trabalho advindo de um projeto de tal 

porte. Assim sendo, fizemos uma previsão de ampliação, incluindo a aqui 

sição dos seguintes equipamentos: 

3 fresadoras universal ferramenteira; 

1 furadeira coordenada; 

3 tornos mecanicos; 

1 copiadora; 

1 retifica cilíndrica; 

1 microscapio de medição; 

1 micrómetro de profundidade O - 25; 

1 micrOmetro de profundidade 25 - 50; 

1 bloco padrão (jogo); 

1 graminho de traçagem; 

1 micrõmetro chapelona O - 25; 

1 micra-metro chapelona 25 - 50; 

1 maquina de medir dureza; 

8 bancadas de serviço. 

IV.6 - Resumo dos equipamentos necessãrios aos ensaios ambientais 

Um resumo dos grandes meios de testes necessãrios aos en 

saias ambientais õ apresentado na Tabela IV.2. 
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IV.7 - Programa de testes  

As Tabelas IV.3 e IV.4 recapitulam o programa de testes 
previstos para os diversos equipamentos, subsistemas e satélites int! 
grados. 

TABELA IV.3  

PROGRAMA DE TESTES DIVERSOS  

TESTES DIVERSOS 

MAQUETE 
RADIOELgTRICA 

EQUIPAMENTOS E 
SUBSISTEMAS SATELITE COMPLETO 

M R E ME MI MQ MV MI 	MQ MV 
(SI) 

MQV 
(S2) I  

MEDIDAS 
MAGNETICAS X 	X 

ANTENAS X 

CEM/IEM X X X X 	X X 

PIROTECNICA X 

CABLAGEM X 	X X 

COMPATIBILIDADE 
COM AS ESTAÇOES X o 	X 

SIMULAÇÃOCOMBS X X 
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IV.8 - Plano de desenvolvimento para os MGST 

Sendo uma ferramenta necessãria ao desenvolvimento de 

sub-sistemas, os MGST devem estar em funcionamento o quanto antes para 

permitir a anãlise e o aperfeiçoamento dos mesmos. 

Assim mostramos a seguir um planejamento para a defini 

ção, aquisição, instalação e operação de tais meios. 

(nen) 	o 

(I) 

jr 	á! 
2 	4 	r O 

7 

(3) 

Ál~n 
t O / t , 	44 	15 	O 	20 	ZE 	- 
,'''' 

(2) 
.;.x;/za 	'ao /,'ie 

, //''' 	'',/ ' '' '<' 

(4) 

/ M: 
7" 

(51 

a 
aa 	40 	"• ,; 44 " 

6) 

(0) - programa aprovado. 

(1) - fase de recrutamento de pessoal e coleta de informaçOes técnicas . 

(2) - fase de definição dos fabricantes e de projeto das instalaçõesff 

sicas. 

(3) - fase de treinamento do pessoal no exterior e de espera da 	chega 

da dos equipamentos. 

(4) - fase de instalação dos equipamentos. 

(5) - fase de realização dos primeiros ensaios com supervisão externa. 

(6) - fase de realização de ensaios por equipe brasileira (labora -tarjo 

operacional). 
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CAPITULO V  

INSTALACOES F/SICAS  

V.1 - laboratõrio principal de testes 

As instalações do laboratõrio principal detestes devem 

ser projetadas de forma funcional e de modo a nos permitir, eventual 

mente,uma expansão sem grandes transtornos. Tal laboratõrio represen 

ta uma parte importante do programa espacial, não sa pelo seu custo, que 

é bastante significativo devido as suas caracteristiCas,mas também pe 

lo papel preponderante no julgamento do produto final. 

O esquema proposto para o mesmo representa uma ãrea to 

tal construida de aproximadamente 5.000 m 2  conforme mostramas Figuras 

V.1 e V.2. 

Algumas caracteristicas sio dadas a seguir: 

V.1.1 - Climatizado e limpeza 

Temperatura 20oc 2oc  

Umidade relativa = 40% a 60% 

'abaratado — classe 100-000 
Pureza do ar ambiente {recinto move] — classe 	100 

(5m x 6m) 

V.1.2 - Guindastes 

- uma ou virias pontes rolantes no laboratõrio propriamente 

dito 

- uma ponte rolante na ãrea de descarga (recepção) 

- não hi necessidade de ponte rolante na ãrea de limpeza 
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SM9-90L0 1320 m2  

TiRREO 2640 m2  

1 2  ANDAR 600 m2  

2 6  ANDAR 600 m2  

TOTAL 5160 m2 
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FIG. V. 1 - PLANTA BAIXA DO LABORATÓRIO DE TESTES. 

FIG. V. 2- CORTE DA PLANTA BAIXA DO LABORATÓRIO DE TESTES. 
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V.1.3 - Energia e Fluidos 

V.1.3.1 - Eletricidade 

- N fases e terra distribuidos para cada máquina 

- Grupo de seguro: T = O para os computadores 

T = alguns minutos para os ensaios 	térmicos 

no vácuo (autonomia de 20 minutos) 

- Circuito de terra : i) distribuição: diferenciar os circuitos 

de medida e de potência. O circuito 

de terra de medida deve ter uma secção 

transversal grande (à 100 mm 2 ) 

ii) resistência: resistência no ponto 	de 

terra deverá ser a menorpossivel (<10) 

V.1.3.2 - Agua 

Adistribuiçãoindustrial para o resfriamento das máquinas 

será em circuito fechado sem contacto com o ambiente externo. A água 

deverá ser tratada para evitar o calam e mantida à temperatura de 

15°C a 20°C. 

V.1.3.3 - Ar 

O circuito de ar necessário ás máquinas deverá ser equi 

pado com um secador. 

V.1.3.4 - Nitrogêneo liquido 

Reservatèrio de 20.000 litros 

Dependendo dos ensaios, o consumo C será': 350 litros/hora < C <500 

litros/hora sem simulador solar,C= 1.000litros/hora com simula 

dor solar. 
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V.1.4 - Dimensão e distribuição 

O 1 aboratóri o de ensaios deverá comportar essencialmente: 

- uma zona de descarga e recepção 

- uma irea de ensaios 

V.1.4.1 - Zona de recepção 

Deve ser contígua ao laboratório, comportando: 

- uma ponte rolante 

- um cais de descarga (mesmo nivel do laboratório de ensaios) 

- um plano inclinado 

V.1.4.2 - Área de ensaios 

Deve incluir 

- uma zona de limpeza na entrada do laboratório 

- uma zona limpa (classe 100.000) incluindo o laboratório de en 

saios e área de preparação. 

- uma zona de limpezanão controlada incluindo: 

i) Salas e escritórios dos responsáveis pelas experiãncias 

(devem estar fisicamente próximos a área de testes). 

ii) Salas de comando das máquinas. 

iii)Salas de medidas e análises. 

iv) escritórios,salasdetécnicos,almoxarifado,secretaria,etc 

- uma área reservada is máquinas (grupo de seguro, bombas para 

água industrial, amplificador de potência para os geradores 

eletrodinámicos, bombas, etc. 

- uma área de manutenção equipada de guindastes para a desmonta 

gem dos meios de ensaios. 

- uma pequena oficina mecanica própria do laboratório. 
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V.2 - Laboratérios magnéticos e de interferéncia eletromagnética 

Os laboratérios de ensaios magnéticos edeinterferência 

eletromagnética jà foram discutidos no capitulo anterior. 

V.3 - Oficina mecânica 

Ainda no que se refere às instalações fisicas,restailus 

trar a ampliação e reforma do laboratério de Engenharia Mecânica do 

IMPE para a instalação das mãquinas sugeridas para aquisição. A área 

total de ampliação chega a 1.000 m 2  conforme mostra é, esquema da Figu 

ra V.3. 
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CAPITULO VI  

CUSTOS 

Os custos envolvidos na integração e testes são apresen 

tados sob a forma de custos de equipamentos e custos das instalações 

físicas. 

Unidade = M Cr$ = Cr$ 1.000.000,00 

VI.1 - Custos de equipamentos 

VI.1 - Medidas físicas 

Descrição 	 Custos 

Pendulo de torção 	 2.0 

Esquadro (medidas segundo outros eixos) ' 	 1.0 

Míquina de balanceamento, spin e ejeção 	 10.5 

Balanças (2) 	 1.0 

Diversos (equipamentos de suporte) 	 4.5 

Peças sobressalentes 	 2.0 

TOTAL = 21.6 

VI.1.2 - Testes mecanicos 

Descrição 

Gerador eletrodinamico/Amplif. de Pot. 

Console numérico de controle 

22.0 

4.2 

Acelerometros 3.0 

Amplificador de carga 3.0 

Registradores 22.0 

Mesa Horizontal 3.2 

Diversos 	(adaptadores, 	plata, etc.) 7.0 

Peças sobressalentes 7.0 

TOTAL . 71.4 
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VI.1.3 - Testes térmicos/vécuo/radiação solar 

Descrição 	 Custo 

i) Camara 	D = 5 m 

L = 5 m 	
245.0 

Sistema de bombeamento 

Ecrans/Gerador térmico 

Calculador de medidas 

Referencias de massa/Termopares 	
18.0 

Espectrometro de massa/Detetor de fugas- , 

Coletor rotativo 	 2.1 

Compensadores 	 1.0 

Multiplexadores 	 2.1 

Radiometro Kendall 	 0.4 

Braço células solares p/ calibração 	 1.0 

ii) Camara 2so litros 	 4.2 

iii) Forno 	 2.1 

iv) QMC, Calibração, Mac Leod 	 4.2 

v) Gerador Diesel (60 KVA) 

Guindastes 	
p/todo o laboratério 	15.0 

Grupo de Seguro 

Peças sobressalentes 	 26.9 

TOTAL = 322.0 

VI.1.4 - Testes de interferencia eletromagnetica 

Descrição 

Camara blindada 	 11.5 

Painéis anecéicos 	 3.1 

Equipamentos e peças sosbressalentes 	 8.4  

TOTAL = 23.0 
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VI.1.5 - Testes magnéticos 	
16.0 

VI.1.6 - Ampliação do Laboratírio de Engenharia Mecanica 

Descrição 

3 fresadores universal ferramenteira 9.5 

1 furadeira coordenada 5.0 

3 tornos mecanicos 1.05 (*) 

1 copiadora 4.0 

1 	retifica cilindrica 3.0 (*) 

1 microscopio de medição 0.2 (*) 

Micrometros/Graminhos 0.15 (*) 

Máquina de medir dureza 0.1 (*) 

Bancada de serviço 0.05 (*) 

Ferramenta diversas 0.95 (*) 

TOTAL 24.00 

Alím dos equipamentos acima descritos é importante a a 

quisição de uma camara de limpesa para o laboratOrio de ensaios. 

Camara de limpesa 
	

4. 0 

(5m x 6m) 

VI.1.7 - Banco de simulação 

Para o banco de simulação só estão previstos custos 

equipamentos assim distribuidos 

- Equipamentos estrangeiros adquiridos no exterior: 

• Transmissor, receptor, demodulador 2.5 

• Gerador de dados, analizador de sinais 1.0 

• Gravador fita magnítica e registrador 1.1 

Osciloscípio,frequencimetro, gerador base de tempo 1.4 

. Medidor de intensidade de campo, Wattimetro, codi 

ficador de comando 0.5 

TOTAL 6,5 

de 

* Equipamento nacional 
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- Equipamentos nacionais 

• Computador e periféricos 	 3.6 
•Suprimento de energia, antenas, voltimetro 	 1.5 
• Gerador tons de rastreio, simulador dos sensores 
painel interligação, estimulador dos sensores 	1.9 

TOTAL 7.0 

VI.2 - Custos das instalaçUs fisicas 

VI.2.1 - Laboratério principal de testes 

Área construida prevista (aproximada) = 5.000 -m 2  

Custo/m 2  (estimado) = 0.03 

Ar condicionado 	8,0 

Infraestrutura (água, pavimentação energia, telefone) = 5.0 

TOTAL = 163.0 

VI.2.2 - Laboratério de Engenharia Mecãnica 

Ama aproximada da expansçio = 1.000 m 2  

Custo/m 2  (estimado) = 0.008 

TOTAL = 8.0 

VI.3 - Resumo da estimativa de custos 

MILHÕESDECRUZEIROS 

NAC ESTR TOTAL 

EQUIPAMENTOS 12.5 483.0 495.5 

OBRAS E 
INSTALAÇÕES 171.0 — 171.0 

TOTAL -183.5 483.0 666.5 
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VI.4- Resumo de Equipamentos 

EQUIPAMENTOS 
MILHÕES 	DE 
CRUZEIROS  DESCRIMINAÇÃO 

Testes mecanicos/medidas físicas 93.0 

Testes térmicos/vacuo/radiação solar 322.0 

Testes de interferência eletromagnética 23.0 

Testes magnéticos 16.0 

Camara de limpesa 4.0 

Equipamentos para o banco de simulação 13.5 

Máquinas e ferramentas para o laboratório 

de Engenharia Mecãnica 24.0 

TOTAL 495.5 

VI.5 - Resumo de Obras e Instalações Fisicas 

OBRAS 	E 	INSTALAÇÕES FISICAS 
MILHÕES DE 
CRUZEIROS  DECRIMINAÇÃO 

Prédio para o laboratório principal de 

testes(vão livre = 22 metros e pé di 

reito de 12 metros) 

Área aproximada = 5.000 m 2  150.0 

Ar condicionado 8.0 

Infraestrutura (água, pavimentação, energia 

e telefone) 5.0 

Ampliação do laboratório e Engenharia Meca 

nica (área aproximada - 1.000 m 2 ) 8.0 

TOTAL 171.0 
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CAPITULO I  

IMPACTO INDUSTRIAL DO PROGRAMA SATELITE  

1.1 - Introdução  

Parece haver um consenso em torno da ideia de que pelo me 

nos nos estígios iniciais, um programa de satelites artificiais no Bra 

sil, teria como benefícios imediatos o desenvolvimento tecnolégico do 

parque industrial, notadamente no campo das tecnologias de ponta. Por 

tanto, deve-se procurar e estimar os benefícios associados às entradas 

do sistema e não aos do produto, e dentre aqueles, a transferência e ab 

sorção de tecnologia mostra-se a mais relevante. 

Porém, para que se garanta o sucesso do processo de trans 

ferincia, deve-se pensar na determinação de diretrizes que a consubstan 

ciem e permitam seu controle e coordenação por parte do IMPE. 

Assim,tendo por base essa linha de raciocínio, o presente 

capitulo tem por objetivo esboçar algumas dessas diretrizes. 

Como informação complementar, ao final do capítulo mostra 

-se os aspectos quantitativos de benefícios alcançados por outros pai 

ses, decorrentes de investimentos na área. 

A inclusão desse tapico no capitulo, tem por objetivo 	i 

lustrar a efetividade da ocorrência dos beneficios oriundos das inova 

Oes tecnolOgicas, e enfatiza, novamente, a necessidade da existencia 

de diretrizes que direcionem o processo. 

1.2 - Diretrizes Para Viabilizar o Impacto Industrial do Programa Sate 
lite 

A primeira preocupação, que alies lã se encontra em fase 

de execução, deve-se ligar ao conhecimento da capacidade industrial das 



empresas nacionais. Essa capacidade, que deve ser entendida dos pontos 

de vista técnico, econõmico,financeiroodministrativoJegal,deverí eviden 

ciar, em particular, as tecnologias jí dominadas e a potencialidade das 

empresas em associar-se ao INPE no desenvolvimento e absorção de novas 

tecnologias. 

Simultãneamente, devem ser definidas todas as tecnologias 

que deverão ser utilizadas na construção do satélite, e do 	cruzamento 

dos dois tipos de informação, poder-se-ã, então, inferir da 	participa 

ção do parque industrial nacional no programa, pelo menos a nivel de po 

tencialidades. 

A visualização dessa participação potencial das 	indis 

trias é o dado de entrada para se estimar os beneficios econamicos 	do 

programa nesse particular aspecto. Esses beneficios seriam então mensu 

rados, a partir das economias em divisas, que se poderia obter pela subs 

tituição de certas importações, pela cessação de remessas a titulo de 

royalties e pagamentos pelo uso de patentes, e ainda pela geração deren 

da interna proveniente tanto dos investimentos adicionais necessírios ã 

participação das empresas, como do uso da capacidade jí instalada. 

Para que se realize a efetiva participação das empresas e 

mais ainda, para que se garanta a transferência tecnolõgica, deve-se con

siderar algumas outras diretrizes, a saber: 

i - Naverí a necessidade de um controle dos projetos, a nivel do 

INPE, para que se garanta não apenas a realização fisica e fi 

nanceira dos projetos, mas principalmente, para que o Institu 

to funcione como õrgão coordenador de todo o processo, que in 

cluirã transferências dos tipos exterior-IMPE, INPE--empresas 

nacionais e exterior-empresas nacionais; 

ii -Outra preocupação deverí incidir no campo da motivação às empre 

sas, no que diz respeito a sua adesão ao programa. Pode-se a 

firmar que tal motivação é função crescente da lucratividade 

relativa proporcionada pela inovagio tecnolõgica quando compa 

rada ãs tecnologias em uso e da lucratividade absoluta, nos ca 



sos de novos produtos. De um modo ou outro, o que se ressalta é 

a necessidade de se formular critérios para se analisar e sele 

cionar aqueles projetos, que de um lado venham de encontro ás 

necessidades do programa, e do outro, se mostrem rentáveis aos 

empresários nacionais. 

Outro aspecto a ser considerado no programa espacial bra 

sileiro é a escolha da politica industrial que supra as necessidades tíc 

nicas dos projetos espaciais e que maximizeos retornos econamicos dopar 

que industrial. Parece-nos evidente que a interação do INPE e indústria 

se dé apenas com indústrias essencialmente brasileiras. Assim pode-se e 

vitar a saida de "royalties", aliviando a balança de pagamentos. Por ou 

tro lado existe a possibilidade de se transferir tecnologias para a in 

dústria quando a receptora é nacional. O tipo de incentivo que o setor 

público pode dar á transferência tecnolligica pressupõe que haja um efei 

to multiplicador para atividades não espaciais e a rentabilidade dos 

investimentos é maximizada somente quando a indústria não envia lucros 

para o exterior ou outrosmecanismos similares que impliquem em saída de 

divisas. 

Para que as atividades espaciais possam proporcionar ao 

paTs umbeneficioindustrial considerável, que poderá inclusive servirde 
justificativa econiimica adicional para o programa espacial, é necessá 

rio um entrosamento entre o 1NPE, ME, "órgãos do Ministério daIndústria 

e Comércio e Centros de Pesquisa. Mesmo uma análise preliminar detecta 

que os subprodutos da atividade espacial podem se tornar fundamentais no 
desenvolvimento da indústria de ponta no Brasil. 

1.3 - Experiência de Outros Países  

Em recentes estudos realizados pela NASA e ESA (Agencias 

Espaciais Americanas e Europeias, respectivamente) ficou evidenciado o 

fato de que a fonte predominante de benefícios econõmicos decorrentes de 

investimentos na área espacial são as aplicações ditas secundárias das 

tecnologias geradas para atender necessidades diretas das missões espa 



ciais. Num estudo da NASA, no exame de centenas destas aplicaçées secun 

dirias, foram quantificados os benefícios econamicos decorrentes de par 

ticipação da NASA no desenvolvimento de quatro tecnologias, como mostra 

do no quadro abaixo: 

TECNOLOGIA 
INTERVALO DE ESTIMAÇÃO 

cos BENEFÍCIOS 

BENEFÍCIOS ATRIBUIDOS 

A NASA (EM M US$) 

Turbinas a Gís 1969-1982 111 

Isolação Crioginica 1960-1983 1054 

Circuitos Integrados 1963-1982 5080 

Nastran 1971-1984 701 

Os valores acima, de forma clara, mostram a alta rentabi _ 
bilidade dos investimentos realizados pela NASA em desenvolvimento cien 

tífico e tecnolégico na área espacial. 

Um outro dado, ainda evidenciando a alta rentabilidadedes _ 
tes investimentos aparece em recente publicação da ESA, na qual se esti 

mou um fator de 2.7 como a relação entre os benefícios e os investimen 

tos realizados por aquela agência européia. 
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CAPITULO II  

INDUSTRIAS BRASILEIRAS CATALOGADAS  

11.1 - Introdução  

Na seção 11.2 deste capitulo é apresentada uma 	lista 

preliminar das indústrias, que poderão vir a participar no Programa Es 

pacial Brasileiro. Espera-se que esta lista venha terconsiderivel cres 

cimento num futuro préximo, lã que ela representa uma pequena parcela 

das indústrias com possibilidades de participação no - programa.Asindús 

trias constantes dessa lista vem sendo cadastradas conforme questiona 

rio apresentado na seção 11.3. 

Tal questionãrio foi elaborado visandoobterinformações 

sobre o comportamento das empresas nos seguintes aspectos: 

- financeiro: descrição sumiria da situação financeira; 

- relativo ao efetivo humano: quantidade e nivel de especializa 

ção do pessoal da empresa, e 

- técnico e administrativo: capacidade técnica e administrativa 

da empresa incluindo meios de produção e testes. 

11.2 - Lista das Indústrias  

Conforme lã mencionado, nesta seção é apresentada 

uma lista das indústrias que vem sendo presentemente catalogadas, se 

gundo o questionãrio apresentado na seção 11.3. 
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11.3-QUESTIONÁRIO  

I - Informaç3es Gerais  

1 - Razão Social: 

2 - Data de fundação: / / 

3 - Setor industrial: 

4 - Endereços * 

4.1 - Sede 

Rua: 	  N9: 	Bairro: 	 

Cidade: 	  CEP: 	Estado 

Telefone: 	  CP: 	 TELEX: 	 

4.2 - Fãbrica 

Rua: 	 N4 	 Bairro: 	 

Cidade: 	  CEP: 	 Estado: 

Telefone: 	 CP: 	 TELEX: 

5 - Pessoas a serem contatadas na Empresa 

LOCAL DE CONTATO 
NOME CARGO TELEFONE 

SEDE 	FABRICA 

, 

* Se houver outros endereços, relacionar no verso 
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6 - Principais dirigentes 

NOME CARGO 
EXPERIENCIA 
PROFISSIONAL 
(EM ANOS) 

PARCIPAÇÂO 
NO 

CAPITAL 

7 - Área 

7.1 - Área total construída (ou coberta): 

7.2 - Área total do terreno : 

8 - Organização 
Fineza anexar cópia do organograma da empresa, ou esboço. 

9 - Principais Clientes 

PARTICIPAÇÃO NACIONAL 
CIENTES NAS VENDAS 

% SIM 	NÃO 
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II - Informações sobre o efetivo humano  

1 - Quadro geral do efetivo por área 

NIVEIS DE ESCOLARIDADE 

ÁREAS 
SUPERIOR OUTROS TOTAL 

Engenharia industrial 	(tempos,métodos pro 
cessos, LAYOUT, projeto do ferramental) 

Engenharia do produto 
_ 

Planejameto e controle da produção (inclu 
sive suprimentos e adm. de materiais) 	— 

Manufatura 

Ferramentaria (construção emanutenção fer 
ramental) 	

_ 

_ 
Manutenção 

Controle da qualidade 

Segurança do trabalho 
_ 

Outras ãreas 

Total geral da empresa 

2 - Detalhamento da equipe técnica 

ENGENHEIROS OU OUTROS 	COM 
QUALIFICAÇÃO EQUIVALENTE 

QUANTIDA 
DE 	— 

TECNICOS 
QUANTIDA 
DE 

Aeroniuticos Analista de produção 

Civis Desenhistas 

Mecãnicos Inspetores 

Eletranicos Laboratoristas 

Metalõrgicos Manutenção 

Quimicos Programadores 

Outras especialidades Projetistas 

Operacionais Outros 

Total Total 
i 
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III - Informação financeira (para os três últimos anos) 

1 - Tndices 

ANO 
INFOR 
MAÇOrS 
FINANCEIRAS 

19 19 19 

Capital 	Social 

Valor anual das 
vendas 

Ativo circulante 

Passivo circulante 

Ativo total 

Passivo exigivel 

Lucro liquido 

Capital 	praprio 

2 - Participação no faturamento e origem do Projeto 

RELAÇÃO 	DOS 	PRODUTOS 
E 	SERVIÇOS 

% NO 	PROJETO 

FATURA PROPRIO MENTO 
SOB 

LICENÇA 
COM PACTO 
ROYALTIES 

SIM NÃO SIM NÃO SIM NÃO 

3 - Percentual de capital estrangeiro 	 
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IV - Informações Ténicas 

1 - Lista completa dos produtos e serviços (fineza anexar mate 

ria] de divulgação que demosntre as caracteristicas tecni 

cas). 
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2 - Perspectivas de novos produtos e serviços (fineza anexar des 

criOes técnicas) 
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3. Meios de Produção  

3.1 - Máquinas e Equipamentos 

QUANTIDADE DESCRIÇÃO MARCA ANO DE FABRI 
ÇÃO 

_. 

NACIONAL 

SIM NÃO 
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4 -Meios de Teste (equipamentos de laboratErio) 

QUANTI — 
DADE 

DESCRIÇÃO MARCA ANODEFA 
BRICAÇO 

PROPRIOS TERCEIROS* 

* Neste caso indicar no verso nome e endereço da empressa. 
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5 - Administração da Produção 

5.1 - A empresa realiza estudos de: 

SIM 	NAO 

Tempos e Métodos 

Ferramenta] 

Layoyt 

Padronização 

5.2 - A empresa possui sistemas: 

SIM 	NÃO 

de Planejamento ---- — 

de Controle 

Caso afirmativo, desde quando os sistemas estão funcionan 

do? 	  

6 - Controle de Qualidade 

7.1 - A empresa mantém um setor de controle de qualidade? 

SIM  	NAO 	 

7.2 - Tal setor é independente do setor de produção? 

SIM  	NÃO 	 

7.3 - O nivel de autoridade para este setor é no minimo igual ao 

da produção? 

SIM 	 NÃO 

7 - Manutenção 

Indice a distribuição em presentual dos tipos de manutenção: 

Manutenção corretiva 	  

Manutenção preventiva 

8 - Local: 

	

Data :    	
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rAPTTIII n Ti 1.  

TIPOS DE CONTRATOS POSSTVEIS PARA O PROGRAMA 

111.1 - Introdução 

Neste capitulo são apresentados suscintamente alguns ti 

pos de contratos que deverão ser utilizados para indüstrias durante a 

execução do programa. 

Contrato é um instrumento legal através do qual uma empre 

sa cliente visa realizar, por uma ou virias empresas fornecedoras, todas 

ou uma parte das tarefas de um projeto. 

Devem ser previamente precisadas em um contrato, no inte 

resse das partes contratantes, as condições tgcnicas, de custos, de pra 

zos, etc., nas quais se realizarão os trabalhos. Outrossim, deverão ser 

estabelecidos no contrato quais serão os meios de informação utilizados 

entre as partes, de forma a facilitar o acompanhamento dos trabalhos por 

parte do cliente e a necessãria realimentação por parte do fornecedor. 

De maneira geral, podemos dizer que um contrato começa no 

momento em que o engajamento das partes E feito,o que pode ocorrer atra 
vãs dos seguintes instrumentos: 

- Carta de Encomenda 

E amais simples forma de contrato e consiste do envio de uma car 

ta por parte do cliente, autorizando a outra parte a iniciar os 

trabalhos. Por este instrumento, as despesas são fixadas eo cli 

ente está automaticamente comprometido de sua parte. 

Contrato Formal 

As partes contratantes se reunem e redigem um documento formal, 

seguindo determinadas técnicas e normas das quais trataremos pos 

teriormente. 
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O primeiro caso acima citado é trivial e não serã discu 

tido aqui. Quanto aos contratos formais, podemos dizer que seus tipos 

básicos são: 

1. Contratos de Empreitada Pura. 

2. Contratos com Reembolso de Despesas. 

2.1. Contratos com reembolso varigvel. 

2.2. Contratos com reembolso limitado. 

3. Contratos com Incentivo. 

3.1. Contratos com incentivo de custos. 

3.2. Contratos com incentivo de desempenho. 

3.3. Contratos com incentivo de prazos. 

3.4. Contratos com incentivos múltiplos. 

Cada um desses tipos básicos é a seguir tratado com deta 

lhes. 

111.2. Tipos de Contrato. 

1. Contratos por Empreitada Pura. 

Neste tipo de contrato, o preço total a ser pago pelo 

cliente é fixado no momento da negociação, comprometendo-se o fornece 

dor a executar os trabalhos a esse preço, sem discussão posterior e 

qualquer que seja seu preço de custo. 

Evidentemente, este tipo de contrato favorece o cliente 

na medida em que este se desembaraça totalmente de prejuizos imprevis 

tos que possa vir a ter o fornecedor. Entretanto, caso o fornecedor pos 

sa vir a reduzir sensivelmente seus custos, este claramente serão maior 

beneficiado. 

Como observação final, ressalta-se que no éprudente rea 
lizar um contrato por empreitada quando não se está certo sobre os cus 

tos que advirão da realização dos trabalhos. O fornecedor se arrisca 
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neste caso a sofrer prejuizos e o cliente pode estar pagando demais pe 

los serviços prestados. 

2. Contratos com Reembolso de Despesas. 

2.1. Contratos com reembolso variãvel. 

Este tipo de contrato geralmente é utilizado quando hã 

dificuldade em estimar com segurança os custos dos trabalhos a serem rea 

lizados. Sendo assim, o cliente e o fornecedor fixam previamente a re 

muneração dos serviços, como uma percentagem do custo, deixando o reem 

bolso das despesas, que é feito no todo ou em parte, -para ser feito du 

rante a execução dos trabalhos. 

A única vantagem desse contrato éfixar com antecedência 

qual seri a remuneração dos serviços, o que poderã dar tanto ao cliente 

como ao fornecedor um limite inferior para o preço total a ser pago.En 

tretanto, o principio de calcular o reembolso como uma percentagem dos 

custos reais não estimula de forma alguma a redução dos custos por par 

te do fornecedor. Ao contrírio, facilita-se enormemente que ele os au 

mente. 

2.2. Contratos com reembolso limitado. 

Nesse contrato, 	fixado previamente um teto para oreem 

bolso dos custos. Sendo assim, o cliente se compromete a remunerar os 

serviços propriamente ditos e reembolsar os custos até um determinado 

limite, devendo quaisquer outras despesas que ultrapassarem esse limite 

correrem por conta do fornecedor. 

As despesas feitas pelo fornecedor são apresentadas pe 

riodicamente ao cliente sob a forma de faturas. O fornecedor se compro 

mete a executar os trabalhos da melhor forma possivel, mas o cliente se 

reserva o direito de discutir os critérios utilizados, utilizando - se 

para isso de um regulamento previamente estabelecido de comum acordo, 

podendo rejeitar certas despesas ou certos procedimentos de cílculo. 

preciso, portanto, que o fornecedor apresente os cãlculos completos de 



- 23 - 

seus custos, cãlculos estes efetuados pela sua contabilidade analitica, 

devendo o cliente conferi-los, aceitando-os ou não de acordo com as nor 

mas previstas no regulamento citado. 

Evidentemente, este tipo de contrato protege ofornecedor 

contra todas as variaçées imprevistas do preço de custo ou com asmodifi 

caçõ'es técnicas não previstas. O fornecedor conta mesmo com a vantagem 

de poder aumentar seus custos, caso estes estejam abaixo doprevisto.Com  

efeito, mesmo que a remuneração dos serviços não aumente comisso,ele po 

derã ter remuneração disfarçada (investimentos, por exemplo)amortecendo 

suas despesas gerais. Por outro lado, não hã nenhum estimulo em frear 

tendéncias "perfeccionistas" do fornecedor, pois este não tem nenhum in 

teresse em otimizar a relação preço-desempenho, assim como o cliente não 

é obrigado a procurar a otimização. Os bons e maus desempenhos são igual_ 

mente recompensados pela remuneração dos serviços previamente fixada. As 

sim, ocliente é obrigado a manter um controle estrito da realização dos 

trabalhos, ficando a busca da relação Rima preço-desempenho dependente 

da eficãcia de sua equipe de controle. 

3. Contratos com Incentivo. 

Esse tipo de contrato baseia-se no principio de fazer vã 

riar o lucro obtido pelo fornecedor em função do grau de sucesso na sua 

realização; o sucesso é medido em relação a objetivos convencionados. Es 

ses objetivos podem referir-se a cursos, desempenho e prazos. Surgem,as 

sim, os seguintes tipos de Contratos por incentivo: 

3.1. Contrato com incentivo de custos. 

Neste tipo de contrato, é fixado previamente um teto para 

o reembolso dos custos assim como o lucro do fornecedor. E portanto, co 

mo no caso nos contratos com reembolso limitado, o cliente se compromete 

a remunerar os serviços propriamente ditos e reembolsar os custos até 

um certo limite, devendo quaisquer outras despesas que ultrapassasem es 

te limite correrem por conta do fornecedor. 
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Entretanto caso o custo real seja inferior ao custo fi 

xado antecipadamente, a diferença entre os dois custos é dividida numa 

proporção estabelecida, entre fornecedor e cliente. 

Como observação final, ressalta-se que nesse tipo decon 

trato, hã estimulo ã redução de custos por parte do fornecedor e prote 

ção, tanto ao cliente como ao anterior, contra as consequências de es 

timativas imprecisas. Por outro lado, a simples redução dos custos po 

de significar uma perda em termos de desempenho. 

Quanto aos prazos, não hã garantia de que também se re 

duzam com a redução dos custos. 

3.2. Contratos com incentivo de desempenho 

	

O fator mais importante para medir a eficiência de 	um 

projeto é o desempenho medido em termos das características técnicas do 

projeto. Assim, os contratos com Incentivo de Desempenho merecem umdes 

taque especial. E necessãrio esclarecer que, nesse tipo de contrato, 

torna-se indispensãvel a participação de técnicos na negociação, pois 

somente eles sabem precisamente sobre quais características técnicas 

do projeto devem exigir maiores esforços. 

Os princípios desse contrato é o seguinte: fixam-se dois 

limites, um superior e outro inferior considerados como atingíveis e 

interessantes para o projeto em relação a um conjunto de característi 

cas técnicas, em torno do objetivo pelas especificaçaes técnicas. Nes 

se intervalo faz-se, de comum acordo, variar o lucro do fornecedor, au 

mentando-o ã medida que as medidas de desempenho tendem ao limite supe 

nor. 

O fator desempenho é, portanto, fundamental como ponto 

de ligação entre os componentes do projeto e seu objetivo global. E ne 

cessãrio, contudo, verificar se os ganhos no desempenho não implicam em 

perda para os demais fatores. 


