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RESUMO

O seguinte relatério apresenta as atividades de pesquisa vinculadas ao
Programa PIBIC/INPE — CNPg/MCT, realizadas pelo bolsista Lucas Lopes
Costa, Académico do Curso de Engenharia Mecéanica, do Centro de Tecnologia
da Universidade Federal de Santa Maria — UFSM, durante o periodo de Agosto
de 2007 a Julho de 2008, no Projeto “Estudos de Subsistemas de Controle
Térmico para Pequenos Satélites para Aplicagcdo ao NanoSatC-Br”, junto
ao Centro Regional Sul de Pesquisas Espaciais — CRS/CIE/INPE-MCT. As
atividades foram desenvolvidas no Laboratorio de Mecénica Fina, Mecatronica
e Antenas — LAMEC do CRS/CIE/INPE-MCT no ambito da Parceria: INPE/MCT
— UFSM, através do Laboratério de Ciéncias Espaciais se Santa Maria —
LACESM/CT — UFSM.

O relatorio apresenta o subsistema de controle térmico para satélites da
classe dos CubeSats. Devido a sua importancia para o funcionamento do
satélite, serdo apresentados 0s conceitos basicos, a influéncia do ambiente
espacial, as alternativas para solucionar problemas térmicos, 0s equipamentos
utilizados, as ferramentas de gerenciamento de projeto e de analise de caso,

gue poderéo ser utilizados no Projeto NanosatC-BR.

11
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CAPITULO 1

1.1. INTRODUCAO

Este Relatorio € composto por descricbes das atividades de pesquisa na
area espacial referentes a pequenos satélites, voltado especificamente para
uma classe de nanossatélites, os Cubesats, com identificacdo de conceitos,
aplicagOes, estrutura mecanica, fases de vida, funcionamento e projeto desses.
O relatério tem énfase no Projeto de Subsistemas de Controle Térmico de
Cubesats e assuntos relacionados, que englobam conhecimentos de ciéncias
basicas, ambiente espacial, gerenciamento de projeto, funcionamento de todo
satélite, ferramentas de projeto e possiveis solugbes aplicadas para satélites
desta classe.

Através da analise de solucbes de projeto usadas em outros satélites
serd feita a verificacdo de aplicacdo destas no Projeto do Nanosatélite
Cientifico Académico Brasileiro — NanoSatC-BR.

A divisdo de capitulos mostra as etapas de evolucdo da Pesquisa que,
inicialmente, teve foco na familiarizacdo de conceitos para satélites de uma
forma geral, principalmente os de grande porte, 0s quais possuem maior grau
de complexidade, para posterior entendimento dos da classe Cubesat. Ainda,
pesquisas de conhecimentos basicos de ambiente espacial, transferéncia de

calor e gerenciamento de Projetos também s&o incluidos

1.2. OBJETIVO DO PROJETO

O objetivo principal deste Projeto de Pesquisa € obter conhecimento
suficiente dos conceitos para solu¢cdo de um Projeto Térmico de um Cubesat,
com identificacdo de gerenciamento das fases de Projeto, ferramentas
disponiveis aplicaveis e, ainda, a possibilidade de aplicacédo direta no Projeto

NanosatC-BR, onde o bolsista é o aluno responsavel pelo Projeto Térmico.

12
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Outros objetivos a serem considerados e ressaltados sao: o fomento a
conhecimentos na area Espacial, muito pouco explorados no Pais, e com
grande futuro para area tecnolégica e humana, aléem de possivel area de

atuacao profissional do bolsista.

1.3. METODOLOGIA

O trabalho foi desenvolvido através de extensa revisao bibliografica de
assuntos béasicos sobre satélites, Subsistemas de Controle Térmico e todo
contexto envolvido em missfes espaciais, para posterior aplicacdo e
entendimento na classe dos Cubesats.

Através de pesquisa exploratoria, na Internet, livros, artigos cientificos e
contato com profissionais diretamente ligados a Projeto Térmico de satélites,
foram analisadas as aplicacbes praticas de controle térmico para esta classe
de satélites.

Outros satélites da mesma classe, desenvolvidos internacionalmente,
foram estudados e, através destes, levantada a possibilidade de utilizacdo de

algumas de suas técnicas no Projeto Térmico do NanoSatC-Br.

13
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CAPITULO 2

2.1. NANOSATC-BR

A Missdo NanosatC-BR — Clima Espacial consiste em um Programa
Integrado de Pesquisa Espacial com desenvolvimento de Engenharias e
Tecnologias Espaciais através de um pequeno satélite, o Nanossatélite
Cientifico Brasileiro, NanosatC-BR, com o0 objetivo cientifico de monitorar, em
tempo real, no ambito do clima espacial, o geoespaco, os disturbios
observados na magnetosfera terrestre — campo geomagnético e a precipitacao
de particulas energéticas, sobre o Territorio Brasileiro, com a determinacéo de
seus efeitos nas grandes regibes da Anomalia Magnética do Atlantico Sul —
AMAS e do Eletrojato da lonosfera Equatorial.

A Missdo prevé o desenvolvimento de instrumentagdo cientifica, de
sensores, da construgdo ou adaptacdo de magnetdbmetros e dosimetros e,
simultaneamente, da construcdo, qualificacdo e lancamento de um satélite
cientifico Brasileiro, 0 NanosatC-BR, que serad um satélite miniaturizado do tipo
CubeSat.

Com lancamento deste em Orbita baixa polar do tipo LEO-Sincrona em
torno de 600km, estabilizacdo magnética ou por rotacdo, ainda nao definida,
levara como carga util dois experimentos, um magnetdometro (para medidas do
campo magnético terrestre) e um dosimetro (para medicdo da quantidade de
particulas precipitadas proximo a superficie terrestre), adaptados e integrados
por estudantes universitarios participantes do Projeto. Os subsistemas de
computador de bordo, que esta sendo projetado com fun¢des bastante simples
de armazenamento e envio de dados, o subsistema de poténcia no qual estéo
definidos os painéis solares que poderdo fornecer até 2 W por face, o
subsistema de controle térmico passivo, apresentado neste relatério com maior
detalhes, entre outros subsistemas e seus componentes estdo em
desenvolvimento. O lancamento esta previsto para o final de 2009 com
langcador ainda ndo definido através da CalPoly (Califérnia Polytechnic State

University).

14
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O Projeto Térmico do satélite NanoSatC-BR estd sendo desenvolvido
como atividade de pesquisa aplicada do bolsista, o satélite sera da classe
Cubesat, satélite em formato cubico de dimensdes 100x100x100 mm. O
Projeto € uma iniciativa do Centro Regional Sul de Pesquisas Espaciais —
CRS/CIE/INPE — MCT em parceria com a UFSM e outras instituicoes
brasileiras, o qual esta sendo desenvolvido por estudantes, se tornando um dos

primeiros satélites universitarios desenvolvidos no Brasil.

Figura 2.1: Representacéo de um Cubesat em 6rbita durante sua Missao*.

! Fonte: http:/mww.cubesat.auc.dk/

15
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CAPITULO 3

3.1 CUBESATS

CubeSat € um satélite da classe dos nanossatélites, satélites com até
10kg de massa, tem como caracteristicas principais seu formato cubico com
10cm de aresta (100x100x100mm) e massa limite de até 1kg.

Estes satélites tém maior utilizagdo em missdes cientificas para
obtencdo de dados, testes para dispositivos e materiais inéditos e até obtencao
de imagens. Sua utilizacdo se deve principalmente pelo fato da divisdo de
tarefas em satélites menores, o que acarreta em menores custos e, se houver

perda destes, ndo serdo orcamentos exorbitantes perdidos.

Figura 3.1: Foto de um Cubesat captada por outro Cubesat 2.

As restricdes de massa e volume interno (aproximadamente 1litro) levam
a prazos e custos de desenvolvimento bastante reduzidos. No caso do
NanosatC-BR s&o previstos 2 anos de desenvolvimento. O custo de
langamento é uma das maiores vantagens, devido a sua pequena massa, este
custa na faixa de milhares de délares, que comparados com milhdes gastos em

satélites maiores é bastante vantajoso.

2 Fonte: http://mww.space.com/
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Além da opcéo de lancamento de carona com outros satélites pequenos
e um de grande porte (principal) ou exclusivamente de Cubesats.

Este tipo de satélite vem sendo desenvolvido por universidades de
varios paises devido, principalmente, ao reduzido custo de producéo e ser uma
excelente oportunidade para alunos universitarios de varias areas de ciéncias e

tecnologias aplicarem seus conhecimentos.

Figura 3.2: Cubesat integrado®.

A Plataforma dos satélites artificiais é dividida em subsistemas. Isto é
feito para sistematizar o trabalho de engenharia requerido no projeto,
montagem e teste, dividindo-o em areas de competéncia. Os subsistemas
usualmente encontrados s&o os seguintes.*

Controle de Atitude (Attitude Determination and Control ou Attitude
Control System — ACS)

— Objetivo: Controlar o apontamento do satélite no espaco.
— Partes: Rodas de reacdo ou volantes de inércia, bobinas magnéticas,
sensores de Sol, de Terra, de estrelas, magnetdmetros e giroscopios.

Suprimento de Energia (Electrical Power and Distribution)

— Objetivo: Fornecimento (aquisigéo, distribuicdo e armazenamento) da energia
necessaria aos diversos subsistemas.

— Partes: Painéis solares e seus diversos acessorios, conversores e baterias.

3 Fonte: www.aausatii.aau.dk
* Fonte: DE SOUZA, Petronio N., “Curso Introdutério em Tecnologia de Satélites — A Concepcgao do
Sistema, a Arquitetura dos Satélites e Seus Subsistemas”, 2007
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Telecomunicacgéo de Servico (Telemetry, Tracking and Command)
— Objetivo: Enviar e receber os dados que permitem o acompanhamento do
funcionamento e o comando do satélite.
— Partes: Transmissores, receptores e antenas.
Gestao de Bordo (Command and Data Handling)
— Objetivo: Processar as informagdes recebidas da ou a serem enviadas para a
Terra e as informacdes internas ao satélite.
— Partes: Computador(es) de bordo e seu software.
Estrutura e Mecanismos (Structures and Mechanisms)
— Objetivo: Fornecer o suporte mecéanico e de movimento para as partes do
satélite. Também oferecer protecdo contra as vibracbes de lancamento e
contra a radiacdo em orbita.
— Partes: Estrutura primaria e estruturas secundarias, mecanismos de abertura
de painéis solares e de separacdo do lancador, mecanismos de abertura de
antenas, dispositivos pirotécnicos, mecanismos de extensdo, alinhamento e
suspensdes com amortecedores.
Controle Térmico (Thermal Control)
— Objetivo: Manter os equipamentos dentro de suas faixas nominais de
temperatura.
— Partes: Aquecedores, “heat-pipes”, isoladores, pinturas e radiadores.
Propulséo (Propulsion)
— Obijetivo: Fornece o empuxo necessario para o controle da atitude e da érbita.

— Partes: Bocais ou tubeiras, valvulas, reservatérios e tubulagoes.
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)

Instrumentos, sensores,
transmissores, etc.

<

Carga
Util

Estrutura Mecanica

Suprimento de Energia

Controle de Atitude

Satélite
_A_

Gestdo de Bordo

Plataforma

Controle Térmico

Telemetria, Telecomando e Rastreio

Propulsao

Foguete Langador

Lancador

Figura 3.3: Partes de um satélite®.

Esta divisdo de subsistemas também é aplicada para Cubesats, mas
seus subsistemas estéao integrados em um unico médulo. Nestes, dependendo
de sua missdo, ndo é necessario uma grande precisdo ou apontamento
especifico, portando, ndo havendo necessidade de um subsistema de

propulséo, assim como um subsistema de controle de atitude muito rigoroso.

3.2 SUBSISTEMA DE CONTROLE TERMICO EM CUBESATS

O subsistema de controle térmico de um satélite € um dos principais
sistemas responsaveis pelo sucesso da missao, e suas fun¢cdes sdo monitorar
e controlar as temperaturas internas do satélite, garantindo que as
temperaturas dos componentes mecanicos, elétricos e eletronicos
permanecam dentro das faixas requeridas de funcionamento.

Existem duas maneiras de completar essa tarefa: os sistemas ativos,
com a necessidade do uso de energia elétrica para acionar equipamentos
como, por exemplo, de refrigeracdo e aquecimento, sensores termoelétricos,

circuitos de bombeamento e sistemas criogénicos.

® Fonte: DE SOUZA, Petrénio N., “Satélite e plataformas espaciais — Técnica e aplica¢des”, 2007
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Estes sdao muito caros e demandam um grande volume interno do
satélite, ndo sendo o melhor recurso para pequenos satélites.

Outra maneira, e mais adequada para controlar a temperatura interna de
pequenos satélites como um Cubesat, é 0 uso de sistemas passivos, sem 0
consumo de energia elétrica e com uma relativa independéncia entre suas
partes. Em satélites muito pequenos ndo ha grande disponibilidade de geragéo
e armazenamento de energia. Geralmente disp6e somente do suficiente para
suprir o modulo da carga util por determinado tempo, sendo que nestes casos 0
satélite possui apenas controle térmico. Geralmente de baixo -custo,
simplicidade e de grande eficiéncia, os recursos utilizados sdo revestimentos e
isolantes térmicos, elementos nas interfaces, radiadores térmicos e micro-tubos
de calor sdo os mais conhecidos e utilizados.

O controle térmico passivo € o mais confiavel, mas € afetado
diretamente pela degradacdo progressiva de seus componentes,
principalmente externos, devido a acdo de fatores ambientais que modificam
gradualmente as propriedades dos elementos, assim mudando o equilibrio

térmico do satélite.

3.2.1. Revestimentos Térmicos

A Unica maneira de controlar a temperatura interna de um satélite é
manipular as trocas de calor com o ambiente espacial através da radiacdo. Em
vista disto, € muito grande a importancia das propriedades termo-6pticas dos
revestimentos térmicos, principalmente externos do satélite. Estas séo
superficies com determinadas propriedades termo-0Opticas de absortividade (a),
que é capacidade de absorcdo em relacdo a radiacdo térmica incidente, e
emissividade (g), que € capacidade de emissdo no infravermelho, desejadas
para determinada superficie.

Sdo alguns exemplos de revestimentos térmicos: tintas, superficies
Opticas refletoras (OSRs), plasticos aluminizados, fitas térmicas adesivas ou

superficies metalizadas.
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Figura 3.4: Relacdo das propriedades de Absotividade (a) e

Emissividade (¢) de alguns revestimentos®.

As propriedades termo-6ticas de alguns materiais estdo mostradas na
tabela da Fig. 3.5.

® Fonte: DE SOUSA, Fabiano L., Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Uma
Introducéo ao Controle Térmico de Satélites”, 2003
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Absorp

Measure- Solar |Infrared | .tivity/ | Equili-

ment Absorp | Emis- | Emis- | brium

Temp. Surface Aivity, | sivity | sivity | Temp®
MNo. Material (K) Condition [ E Ratio (K)

1 | Aluminum (6061-TE) 294 As Received 0.373 0.0346 1095 | 716 E
2 | Aluminum (B061-TE) | 422 As Received 0.378 0.0393 9.64 | 693
3 | Aluminum (6081-TG) 294 Polished 0.2 | 0.0 6.45 627
4 | Aluminum (6061-TE) 422 Polished 0.2 0.034 5.88 613
5 |Gold 2594 As Rolled 0.299 0.023 13.00 T47
6 | Steel (AM 350) 294 As Received 0.567 0.267 212 475
7 | Steel (AM 350) 422 Az Received 0.567 0217 1.79 455
B [ Steel (AM 350) 611 As Received 0.567 0.353 1.61 443
2 | Stesl (AM 350) 811 As Received 0.567 0.375 1.51 436
10 | Steel (AM 350) 294 Polished 0.357 0.095 3.76 548
11 | Steel (AM 350) 422 Polished 0.357 011 3.22 527
12 | Steal (AM 350) 611 Paolished 0.357 0.135 2.64 503
13 | Steel (AM 350) 811 | Palished | 0357 | 0.155 230 | 485
14 | Titanium (GAL-4V) 284 As Received 0.766 0.472 1.62 Add
15 | Titanium (BAL-4V) 422 As Received 0.766 0.513 1.49 435
16 | Titanium (BAL-4V) 294 Polished 0.448 0.128 347 537
17 | Titanium (BAL-4V) 422 Paolished 0.448 0.148 3.03 519
18 | White Enamel 204 Al. Substrate 0.252 0.853 0.30 290
19 | White Epoxy 294 | Al Substrate | 0.248 | 0.924 027 | 283
20 | White Epoxy 422 | Al Substrate 0.248 0.888 0.28 286
21 | Black Paint 294 Al Substrate 0,975 0.874 112 404
22 | Silvered Teflon 285 0.08 0.66 012 23z
23 | Aluminized Teflon 285 0.163 0.8 0.20 264
24 | OSR (Quartz Over Sihver) 295 0.077 0.79 0.10 220
25 | Solar Cell-Fused Silica 0.805 0.825 0.88 g2
Cover !

Figura 3.5: Propriedades de radiacéo’.

E possivel obter a quantidade de calor absorvido (Q,) por uma superficie
diretamente apontada para o Sol através da seguinte equacao:
Qo= GsAa

G, — constante solar (1358 W/m?)
A — area diretamente iluminada pela radiagao
a — absotividade do material

Pode ser calculada também a energia emitida por uma superficie através
da seguinte equacéao:

" Fonte: Larson, W. J. and Wertz, J. R., “Space mission analysis and design”, 1992
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Qu = 0T*A

€ — emissividade do material

0 — constante de Stefan-Boltzman(5,67 x 10-8 W/m? K4)
T — temperatura absoluta da superficie

A — area da superficie iluminada pela radiagéo

Alguns exemplos de revestimentos cobrindo uma esfera isotérmica em
ambiente espacial sdo mostrados na Fig. 3.6 em funcdo da temperatura de
equilibrio atingida.

» OSR -107 °C
» Tinta Branca -58 °C
» Tinta Negra 6 °C
» Aluminio Polido 94 °C
>

Ouro Polido 223°C

NE
. SOL
% .' $=1370 W/m?
_

Figura 3.6: Temperatura de equilibrio de uma esfera macica em funcao
de seu revestimento®.

Através da necessidade de propriedades termo-Opticas, € possivel
escolher os diferentes tipos de materiais, mas outros fatores devem ser levados
em conta:

e Rugosidade e espessura: A rugosidade e a espessura podem

mudar as propriedades de absorcao, reflexdo e emissdo de calor do
revestimento de um satélite. Se a superficie ndo for opticamente

regular, quando ondas de radiagdo incidirem nesta, ocorrerao

8 Fonte: MURAOQOKA, Issamu, Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Revestimentos
Térmicos”, 2003

23



Centro Regional Sul de Pesquisas Espaciais — CRS/CIE/INPE — MCT

Relatdrio Final de Atividades
multiplos efeitos de reflexdo e difracdo, resultando na mudanca das

propriedades deste revestimento. Se 0 revestimento tiver pouca
espessura, este sera praticamente transparente para o infravermelho

e outras radiacdes visiveis do espectro eletromagnético.

e Desgaste e deterioracdo: Desgaste e deterioracdo do revestimento
ocorrem gradualmente durante a vida do satélite em ambiente
espacial. Estes podem ser detectados através de mudancas na
absortividade, refletividade e condutividade elétrica dos componentes
internos do satélite. Esse desgaste pode ser causado pela absorgéo
de fotons eletromagnéticos, contaminacéo ou por efeitos decorrentes
das trocas de calor desse revestimento, mas principalmente devido a
incidéncia de UV (radiacéo ultravioleta).

e Contaminacdo: Contaminagcdes quimicas podem ocorrer na
superficie do satélite, seja através de reac¢bes quimicas ou pelo
acumulo de camadas de o6xidos, que modificam as propriedades do
revestimento.

e Propriedades elétricas: Descargas elétricas podem ocorrer no
espagco entre as superficies do satélite, além do contato com
particulas eletricamente carregadas, que podem interferir ou danificar
0 sistema elétrico do satélite. Alguns dispositivos e circuitos elétricos
sdo muito sensiveis a qualquer alteragdo elétrica, na ordem de nano-
joules. Assim, é recomendavel que o satélite acumule, no maximo, 3
mJ em cada superficie. Essa protecdo deve ser feita principalmente
para o fluxo de protons de baixa energia incidentes no satélite, pois
os elétrons, com muita energia, tém massa muito inferior e viajam em
velocidades muito superiores a dos prétons, entdo nao interferem nos

circuitos internos do satélite.
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Figura 3.7: Degradacdo de absortividade da tinta branca 293°.
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Figura 3.8: Degradacédo da absortividade do Teflon e Kapton Metalizado
devido particulas carregadas e radiacéo Ultra Violeta (UV)™.

® Fonte: MURAOQOKA, Issamu, Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Revestimentos
Térmicos”, 2003

0 Eonte: MURAOKA, Issamu, Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Revestimentos
Térmicos”, 2003
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Figura 3.9: Degradacéo da espessura de alguns revestimentos por

reacdo com oxigénio atdmico™.

O custo da tinta branca ndo é elevado, mas a degradacdo da
absortividade é muito grande ao longo da vida uatil do satélite. O Second
Surface Mirror (SSM) e as Superficies Oticas Refletoras (OSRs) s&o
revestimentos muito eficientes, a degradacdo da absortividade ndo é muito
grande, mas sado caros, frageis e pesados.

Os revestimentos para areas internas, como a tinta preta a/e = 0.9/0.9,
sdo usados para acoplar radiativamente as superficies internas do satélite e
diminuir os gradientes de temperatura interna. Também sdo usadas fitas
térmicas (tapes) ou superficies metalizadas, que possuem normalmente baixa
emissividade e servem para desacoplar radiativamente alguma superficie do
satélite ou equipamentos eletronicos.

1 Fonte: MURAOKA, Issamu, Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Revestimentos
Térmicos”, 2003
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3.2.2. Isolamento Térmico

O isolante mais conhecido e usado em um satélite é chamado “Multi-
layer Isulator” (MLI) ou mantas multicamadas super-isolantes. Elas sé&o
utilizadas com o objetivo de diminuir a troca de calor por radiagdo entre as
superficies externas do satélte e o meio ambiente, ou também entre
superficies internas do satélite, recobrindo as paredes dos equipamentos.

O MLI consiste de varias camadas de plastico aluminizado (com baixa
emissividade), separadas condutivamente por espacadores do tipo rede de
nylon, obtendo-se deste modo emissividades efetivas da ordem de 0,02,
absortividades efetivas proximas a 0,05, e uma condutividade térmica efetiva
da ordem de 10 W/meC.

espago
kapton aluminizado em uma face (3 mil)

/ face kapton voltada para o espago

————————————————— n folhas de moylar aluminizado

E——— nas duas faces (0.25mil)

_________________ o+l camadas de tela

=== ====-=-"==="°-+ separadora de Dracon

# 7

supetficie do satélite a serisolada

kapton aluminizado em uma face (1 mil)
face nio aluminizada voltada p/ o satélite

Figura 3.10: Estrutura de um MLI*2.

O MLI foi usado na construcéo do satélite Solar Spectroscopy Satellite —
S3, um Cubesat, na forma de um isolante formado por 50 camadas alternadas
de Mylar (filme de poliéster), uma familia especifica de plastico produzido da
resina polyethylene terephthalate, e micro-redes de nylon, cobertas por uma
camada de kapton (flme de poliamida), altamente resistente e

dimensionalmente estavel sob a acéo de altas temperaturas.

12 Eonte: MURAOKA, Issamu, Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Revestimentos
Térmicos”, 2003
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Devido as restricbes de massa destes pequenos satélites, 100 cm? deste

isolante tem apenas 3 g de massa e alta eficiéncia isolante.

Tabela 3.1: Propriedades termo-fisicas dos components de um MLI.™

Material Densidade Condutéancia Calor especifico | Ponto de fuséo
(g/lcm®) térmica (W/m-°C) (J/g-°C) (°C)
Mylar 1.39 3.7E-4 0.28 254
Nylon 1.11 0.28 0.01 260
Kapton 1.42 0.12 1.09 None’

3.2.3. Elementos nas Interfaces

Os materiais de interface térmica podem ser empregados como isolantes
ou condutores de calor. Os adesivos ou graxas térmicas a base de silicone séo
utilizados para garantir um bom contato térmico entre as superficies.
Normalmente sdo necessarios para acoplar a base de um equipamento com
alta dissipacéo interna ao seu painel de montagem.

As arruelas isolantes de teflon ou kevlar, materiais com baixa
condutividade térmica, sdo empregadas em juntas aparafusadas entre os
painéis do satélite ou entre os pés de fixacdo de algum equipamento para
desacopla-los condutivamente quando necessario, assim aumentando a

resisténcia térmica de contato.

Parafuso

Base do equipamento

Arruela isolante

Porca

Figura 3.11: Montagem de uma arruela isolante™.

3 Fonte: Azeem, Dr. Irfan, “Solar Spectroscopy Satellite Solar Spectroscopy Satellite — S*
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3.2.4. Radiadores

Radiadores ou Janelas térmicas sdo areas de uma superficie cobertas
com revestimentos frios que absorvem pouca radiacéao (absortividade pequena)
e possuem alta emissividade. Normalmente s&o utilizadas tintas brancas

especiais coma=019~0.38 e £ =0.87.

Figura 3.12: Radiadores (janelas brancas) do satélite CIBERS™.
3.2.5. Micro-Tubos de Calor

Micro-tubos de calor (“heat pipes”) sdo pequenas tubulagdes que servem
para dissipar o calor entre partes do satélite, ocupam muito pouco espaco
dentro do satélite e ttm grande eficiéncia para um controle térmico passivo. E
composto por um tubo metalico bastante fino, geralmente feito de aluminio ou
algum material bastante condutivo termicamente, que contém uma divisdo na
superficie interna formada por um material poroso (“wick”), por onde o fluido na

forma liquida circula.

% Fonte: DE SQUSA, Fabiano L., Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Uma
Introducéo ao Controle Térmico de Satélites”, 2003

15 Fonte: DE SQOUSA, Fabiano L., Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Radiadores
Espaciais”, 2003
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Dentro desse tubo, é colocado um fluido, geralmente amobnia, para
remover calor de uma parte do satélite e transferir para o outro extremo,

atraves do calor latente de evaporagcéo e condensacao.

HEAT IN
=== Liquid

Gas ——> e

Condense %

Liquid returns in wick.

X

HEAT OUT

Figura 3.13: Estrutura de um micro-tubo de calor'®.

O mecanismo é bem simples, o micro-tubo remove o calor da parte mais
guente do satélite, o fluido evapora, tornando-se vapor, e viaja pelo tubo para a
outra parte do satélite mais fria, por efeito de capilaridade, o fluido condensa e,
na divisdo interna do tubo volta a forma liquida e retorna para parte quente do
satélite. Assim, completando um ciclo até manter a temperatura homogénea
entre as partes envolvidas. Um dos maiores problemas do uso de micro-tubos
de calor sdo os desgastes internos, que devem ser bastante analisados e

estudados antes da aplicacao.

HEAT IN

, HEAT OUT

LIOLRD TURRING TO VAPCR WIHCH STRUCTURE

Figura 3.14 Mecanismo de funcionamento de um micro-tubo de calor®’.

1
® Fonte: www.computerlanguage.com
7 Fonte: Azeem, Dr. Irfan, “Solar Spectroscopy Satellite Solar Spectroscopy Satellite — S*
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No satélite Solar Spectroscopy Satellite Solar Spectroscopy Satellite — S*
, um Cubesat cientifico, foram usados dois heat pipes de Aluminio em formato
“L” tridimensional e 0.5cm de diametro, usando como fluido de trabalho Aménia
(NH3) pesando apenas 18.8 g em 8 cm de comprimento. Com a temperatura de
operacdo destes entre -50° até 70°C, conduz-se um fluxo térmico de 50
W/cm?, podendo-se obter uma reducao de temperatura de 20°C.

O tubo de calor € o sistema de transporte de calor mais utilizado em
aplicacdes espaciais, devido a sua simplicidade de operacéo, robustez e alta
relacdo calor transportado/peso na faixa de poténcia dissipada e distancia de
transporte tipico em satélites.

Para um Cubesat este componente pode assumir outra funcéo, além de
conduzir calor, pode ser usado como um amortecedor de nutagdo (movimento
do pedo), pois o fluido em circulagao libera energia suficiente para reduzir o
movimento e até estabilizar o apontamento do satélite, assumindo também

funcéo de controle de atitude.
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CAPITULO 4

4.1 AMBIENTES TERMICOS DE UM SATELITE

Os ambientes térmicos enfrentados por um satélites podem ser divididos
em trés fases: Laboratdrio, Lancamento (Aquisicdo) e Orbita. As fases mais
criticas a serem consideradas sdo de Aquisicdo de Orbita (pos-langamento e
abertura da coifa) e em sua proépria 6rbita (ambiente espacial), onde o ambiente
espacial combinado com a velocidade do satélite e cargas térmicas aplicadas

torna-se uma combinacdo bastante hostil para o controle térmico.

4.1.1 Ambiente Laboratorial

E preciso manter o satélite em temperaturas dentro das faixas
requeridas para todos os equipamentos, entdo, em lugares muito gelados,
muito quentes ou de variagcdo muito grande de temperatura € necessario um
controle maior para o ambiente de trabalho do satélite. Estes geralmente séo
mantidos a temperatura ambiente, 23 + 2°C, em presséo de latm, em salas

com controle do numero de particulas dispersas no ar chamadas salas limpas.

Figura 4.1: Laboratério de trabalho®®.

18 Fonte: MURAOKA, Issamu, Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Ambiente
Térmico sobre um Satélite”, 2003
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4.1.2 Lancamento e Aquisicdo de Orbita

Esta fase pode ser divida em trés subfases: Pré-Lancamento, Apoés
ignicdo (no interior da coifa) e ApGs abertura da coifa. Estas trés subfases
podem ser criticas para o satélite, e fazem parte de fase onde as variaveis séo
as de menor precisdo possiveis e em que o0 projeto do satélite deve adotar

coeficientes de seguranga maiores.
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Figura 4.2: Lancamento e aquisicdo de 6rbita’®.

Pré-Lancamento: O satélite deve ser transportado mantendo as
condicbes primeiras de temperatura e entdo montado junto ao lancador na
base de lancamento. Durante a montagem, este geralmente € mantido em
camara fechada, que inclui a coifa, com injecdo de ar condicionado ou
nitrogénio. Depois da montagem e remoc¢do da camara este € mantido pelas
“mangueiras umbilicais” que penetram na coifa, mantendo a temperatura
interna entre 10 a 25°C e pressao de 1 atm até o acionamento dos motores do

foguete.

1 Fonte: MURAOKA, Issamu, Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Ambiente
Térmico sobre um Satélite”, 2003
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Esta subfase pode levar dias para que todo sistema seja montado e
devidamente testado, mas n&o apresenta grandes problemas para o controle
térmico.

Apoés ignicdo (no interior da coifa): A partir desta fase e suas
subsequentes o controle térmico deve comecar a atuar e desempenhar seus
objetivos. Todo lancador quando dada a ignicéo libera muita energia devida
reacado da queima de enorme massa de combustivel do foguete. Esta energia
afeta diretamente o satélite através de vibracdes e carga térmica. O grafico da
Fig. 4.3 mostra a variacdo da temperatura do dltimo estdgio do foguete
(conectado com a coifa) e da coifa, onde o satélite esta protegido. A coifa é
composta por um material com baixa emissividade para evitar transportar muito

calor para dentro do satélite.

3 @
204 °C 2 , ¢
Cork
500 !
(T I'lI
o 400 1+— — Inner surface
2 [/ s I emittance < 0.1
o 300 7 T ERhin
2 yd i
m 200 — W
E}_ / /4’”’ ! E
E | /l ] " 1
5 100 == Lok
04 } f E .- [ T Inner surface
0 50 100 150 200 250 y ] ¢ emittance <0.9
Time — seconds

Figura 4.3: Temperatura pos-igni¢cao da coifa no foguete Atlas?®.

Apos abertura da coifa: Esta subfase, e a mais critica, € quando a coifa
€ aberta e o Uultimo estadgio do foguete ainda esta acionado. Além do
carregamento térmico da queima do propelente, o satélite agora estd a uma
velocidade bastante alta e exposto em uma regido onde existem, ainda,
algumas particulas e a densidade atmosférica é ainda elevada, o que causa um

atrito ainda elevado no satélite, que antes era protegido pela coifa.

D Fonte: MURAOKA, Issamu, Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Ambiente
Térmico sobre um Satélite”, 2003
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O fluxo de calor causado pelo atrito desta atmosfera ainda densa com o

satélite pode ser calculado através da seguinte equacao:

3

1
Q tmn zgp'vrel

0, = fluxo de calor causado por moléculas livres (free molecular heat flux)
P = densidade da atmosfera local

Y . . .
rel = yelocidade relativa do satélite com a atmosfera

A densidade da atmosfera varia bastante com a altura da 6rbita, ficando
menor a cada quildmetro afastado da Terra. A coifa é aberta em altitudes
proximas de 200 km para satélites de orbitas baixas, dependendo da sua Orbita
final.

4.1.3 Ambiente Espacial

Quando o satélite atinge sua Orbita final e seus componentes eletronicos
estdo em funcionamento, ele estd em seu estado de maior carregamento
térmico, onde o controle térmico deve agir conforme o esperado pelo projeto.

Todo carregamento térmico do satélite € dependente, principalmente, da
de sua Orbita e atitude, os quais sdo 0s primeiros requisitos para o inicio de um
projeto térmico. As cargas térmicas sobre um satélite sdo basicamente:

e energia dissipada por componentes internos, influéncia direta do Sol

e parte da energia do Sol refletida pela superficie terrestre (Albedo)

e radiacdo da Terra dissipada para 0 espaco

e atrito com particulas

e 0 sumidouro (espaco profundo).
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Figura 4.4: Principais cargas térmicas sobre um satélite em 6rbita®*.

Energia dissipada por componentes internos: Este carregamento
consiste na carga térmica que os dispositivos elétricos e eletrdnicos dissipam
internamente no satélite. Esses dados podem ser facilmente obtidos nas
especificacbes de cada componente do satélite ou testes rapidos para
reconhecé-los. Na Tabela 4.1 € mostrado um exemplo das cargas dissipadas
por alguns componentes internos do Solar Spectroscopy Satellite Solar

Spectroscopy Satellite — S,

Tabela 4.1: Poténcia dissipada por alguns componentes?®.

PICOSAT Subsystem Maxima Poténcia
dissipada
Power 900 mwW
Payload 1.1W
AD&CS
GPS 200 mW
Magnetometer 3W
Sun-sensor >1W
Communications 0.15 mwW
Data Handling 900 mwW

Influéncia direta do Sol: O Sol consiste na carga térmica de maior fonte
de calor e esta depende diretamente da altura e atitude do satélite em orbita. A
constante solar adotada pelo INPE: 1318 ~ 1416 W/m? pode variar dependendo

da altura e inclinag&o da Orbita.

%1 Fonte: Larson, W. J. and Wertz, J. R., “Space mission analysis and design”, 1992
%2 Fonte: Azeem, Dr. Irfan, “Solar Spectroscopy Satellite Solar Spectroscopy Satellite — S*
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Alguns autores como Wiley J. Larson e James R. Wertz adotam como

constante solar 1358 + 5 W/m?. Através do céalculo de poténcia de ondas é
possivel obter esse valor considerando a distancia Terra-Sol entre 147,1 x 10°
a 152.1 x 10° km, descontando a altura da érbita e conhecendo a intensidade

solar (5700k de temperatura), obtemos algum valor sem muita precisao.

Albedo: E a parte da energia solar refletida pela superficie terrestre que

atinge o satélite em orbita, considerada cerca de 30 + 5% da radiagdo solar

incidente na Terra. Esta depende diretamente da inclinagcdo da Orbita do

satélite também como da altura, como é mostrado na Tabela 4.2 para uma

Orbita baixa (LEO).
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Figura 4.5: Distribuicdo e dissipacéo da energia solar incidente na

Terra®,

2 Fonte: MURAOKA, Issamu, Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Ambiente

Térmico sobre um Satélite”, 2003
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Radiacdo da Terra dissipada para o espaco: A energia produzida pela
Terra € parcialmente emitida para o espaco, que ao atingir o satélite também é
considerada uma carga térmica importante, principalmente ao passar pelas
areas de grande populacao e industriais do globo, também como ao passar por
areas polares onde ndo ha contribuicdo térmica para o satélite. Além da
producédo de calor nas variadas partes do globo, a Terra ndo tem sua forma
bem caracterizada, devido partes montanhosas e vales, a Fig. 4.6 mostra uma
representacado exagerada do formato da Terra.

Figura 4.6: Representacdo do formato terrestre®*.

A Tabela 4.2 mostra a variacdo do Albedo e Radiacado terrestre emitida
para o0 espaco que atinge um satélite em 6érbita baixa (LEO).

2* Fonte: DE SOUZA, Petrdnio N., “Curso Introdutério em Tecnologia de Satélites — O Ambiente Espacial”,
2007
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Tabela 4.2: Carga térmica da Radiacéo terrestre e Albedo conforme

inclinacéo da 6rbita®.

Inclinacgéo Radiacao terrestre Albedo

da orbita (W/m?) (%)

(graus)

minimo | meédio | maximo | minimo | meédio | maximo

+90 202 214 227 38 42 46
+80 208 221 233 34 38 42
+70 218 230 243 30 34 38
+60 224 236 249 26 30 34
+50 230 243 255 22 28 32
+40 240 252 265 19 25 29
=30 243 253 268 20 24 28
+20 240 252 265 20 24 28
+10 233 246 259 20 24 28

Atrito com particulas: Outra fonte térmica a ser considerada, mesmo
gue, muito pequena € o arrasto aerodinamico e atrito com as pouquissimas
particulas existentes em ambiente espacial.

A altura de 6rbita é o fator determinante para calcularmos a densidade
do ambiente espacial e seus componentes, em geral € composto por plasma
neutro, com cations de oxigénio e nitrogénio que formam 50% das cargas
positivas, cations de hidrogénio, hélio e outros formando a outra metade das
cargas positivas. Ainda existem atomos neutros, na maioria, oxigénio e

moléculas de nitrogénio e O2.

5 Fonte: MURAOKA, Issamu, Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Ambiente
Térmico sobre um Satélite”, 2003
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Figura 4.7: Concentracdes de O e N* na faixa de 600 a 700 km no Pdlo
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% Fonte: Azeem, Dr. Irfan, “Solar Spectroscopy Satellite Solar Spectroscopy Satellite — S*
" Fonte: Azeem, Dr. Irfan, “Solar Spectroscopy Satellite Solar Spectroscopy Satellite — S*
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Para calcularmos a densidade das particulas em determinada orbita
usamos a seguinte equacao:
p=nM

N = densidade numérica encontrada no grafico
M = massa molecular de cada constituinte

Além da concentracédo e densidade das particulas é necessario saber a
velocidade destas, em determinada orbita para o satélite, para calcularmos o
fluxo de energia gerado pelo atrito entre o satélite e as particulas. A velocidade
das particulas depende da altitude da o6rbita, por exemplo, na altitude de 650
km a velocidade méaxima dos atomos neutros é de 100 m/s e a velocidade dos
ions raramente atingem 1 km/s, que sdo velocidades muito inferiores a do
satélite.

Através da seguinte equacdo podemos encontrar um valor aproximado

do fluxo:

3

1
Q tmn zgp'vrel

0, = fluxo de calor causado por molécuas livres (free molecular heat flux)
P = densidade da atmosfera local

Y . . .
rel = yelocidade relativa do satelite com a atmosfera

Espaco profundo: E a Unica fonte fria em ambiente espacial, é
considerada, sem radiacdo nenhuma do Sol, cerca de 4K. E onde o satélite

pode liberar a quantia de energia interna produzida e armazenada.
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CAPITULO 5

5. 1 FERRAMENTAS PARA O PROJETO DE CONTROLE
TERMICO

Todo tipo de Projeto deve estabelecer certa ordem ou organizacao de
etapas para sua realizacdo, em projetos da area espacial sdo necessarios
maiores cuidados e revisdes criticas a serem feitas durante todo processo.

Missdo Espacial (Projeto ou Sistema) € a tarefa para qual um sistema
espacial é designado. O estabelecimento de uma Missdo espacial se da por
meio de um processo iterativo que envolve quatro etapas fundamentais

mostradas na Fig. 5.1.

+ Definigdo dos grandes objetivos e limitagdes.
» Estimativa inicial das necessidades.

+ Definigao de
| conceitos

S— alternativos para a
ﬁ 1- Definigao dos l@ missio.
Objetivos + Definigio de

arquiteturas

re%eufil:iiz:\asoddeo:istemn S : 5 alternativas paraa
N o 4 — Definicédo dos é E‘J‘: 2 — Caracterizagao missdo.
+ Alocagio de requisitos = Tk e — SN
ane alaHanitoe do Requisitos da Misséo ;elg:?slii:‘l::ﬁ‘?;:os
sistema. importantes de
ey sistema.
% 3= AV?I'aFaO da + Caracterizagio
Misséo dos conceitos da
missdo e de suas
| arquiteturas.
+ Reavaliagdo dos requisitos mais importantes de sistema.
+ Avaliagido da utilidade da missao.
+» Oficializagio do conceito da missio (“baseline”).

Figura 5.1: Definicdo de Missdes Espaciais.?®

O Projeto Espacial, portanto, € um conjunto de atividades de estudo e
realizacdo de um sistema espacial, que, em geral € desenvolvido em fases (0O,
A, B, C, D, E), e possui cronograma, orcamento e alocacdo de recursos

humanos bem definidos.

%8 Fonte: DE SOUZA, Petrdnio N., “Curso Introdutério em Tecnologia de Satélites — Missfes e
Segmentos”, 2007
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Figura 5.2: Ciclo de vida de um Projeto Espacial.

Um Projeto Espacial

|29

e dividido em varios segmentos, nos quais existe

também um cronograma especifico que se inter-relaciona com os demais

segmentos da Missao.

No segmento técnico da Missdo se encontra os Projetos diretamente

ligados a fabricacdo do satélite, portanto, fazendo parte deste segmento o

Projeto de Controle Térmico do satélite.

5.1.1 Cronograma do Projeto de Controle Térmico

Um projeto de Controle Térmico deve seguir uma seqiéncia de passos

para organizacdo de suas etapas e também fazer
decisbes tomadas, sendo este um processo iterativo

requerimentos.

revisbes técnicas das

que pode mudar seus

? Fonte: DE SOUZA, Petrdnio N., “Curso Introdutério em Tecnologia de Satélites — Missfes e

Segmentos”, 2007
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Figura 5.3: Etapas de um Projeto de controle térmico para satélites.*

b

Determinacado dos requerimentos e limitagcdes: Este primeiro passo é
a base de todo projeto, através deste serd desenvolvido todo subsistema e
seus componentes. Esta etapa consta na identificagcdo dos limites de
temperatura funcionais e a dissipacdo térmica dos equipamentos elétricos,
eletrbnicos e mecanicos de todo satélite. A Tabela 5.1 mostra um exemplo de
limites funcionais de temperatura e dissipagéo térmica de alguns componentes

de um satélite.

% Fonte: DE SOUSA, Fabiano L., Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Exemplos de
Controle Térmico de Satélites”, 2004
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Tabela 5.1: Faixa de temperatura limite e dissipacéo térmica de alguns

componentes de um satélite.®

PICOSAT Subsystem Operating Temperature Survival Maximum power

Range (°C) Temperature Range | dissipated
(C)

Power 300 to 350 -20 to 60 900 mwW

Payload -2 -122 10 48 1.1W

AD&CS

GPS -40 to 85 -40 to 105 200 mwW

Magnetometer -40 to 85 3W

Sun-sensor -40 to 93 -55to 155 >1W

Communications -40 to 90 -40 to 85 0.15 mW

Data Handling -40 to 90 -40 to 85 900 mW

Para seguranca de funcionalidade do controle térmico sdo usadas as
piores condi¢des possiveis, em que todos componentes estejam funcionando e
dissipando suas maiores quantias de energia.

Determinacdo das cargas térmicas externas: Para determinacdo do
carregamento térmico externo do satélite € necessario primeiramente conhecer
a oOrbita, sua altitude, velocidade do satélite e &ngulo de inclinagéo (6rbita polar,
equatorial,...), para reconhecer os valores de radiacdo direta solar, albedo e
emissdo de infravermelho da Terra para o satélite. Estes valores séo
encontrados na literatura com pequena diferenga entre autores, mas podem ser
calculados como mostrado no Iltem 4.3.1.

Também é necessario conhecer a atitude do satélite, sabendo a
orientacdo deste em relacdo a Terra e ao Sol para todas posicoes
determinadas pela érbita. Através disto, conhecer o tempo que o satélite pode
ficar sem iluminacdo solar (eclipse), critico no caso de Orbitas polares, e a
intensidade das cargas térmicas externas.

O ambiente espacial deve ser identificado, sua densidade e velocidade
de particulas, atomos, moléculas e ions. Estes dados podem ser obtidos
através de duas paginas da internet de 6rgao governamental. O MSIS-E-90
Modelo atmosférico (<http://omniweb.gsfc.nasa.gov/vitmo/msis_vitmo.html|>)

fornece os parametros para temperatura e densidade total atmosférica.

% Fonte: Azeem, Dr. Irfan, “Solar Spectroscopy Satellite Solar Spectroscopy Satellite — S*

45



INPE, :

Centro Regional Sul de Pesquisas Espaciais — CRS/CIE/INPE — MCT

Relatério Final de Atividades

Assim como a quantidade dos elementos: N, O, N, e O, e outras
particulas atbmicas menos abundantes. E a Referéncia lonosférica
Internacional — IRI 2001 (<http://modelweb.gsfc.nasa.gov/models/iri.html>) que
fornece densidade dos elétrons e idnica, suas temperaturas, a temperatura do
plasma neutro e outros parametros como decaimento ibnico equatorial. Assim,
calculando o arrasto e influéncia térmica destas particulas com o satélite,
mostrado no Iltem 4.3.1.

Os dados obtidos devem ser armazenados em tabelas para as

diferentes posicdes do satélite definidas pela orbita.

Tabela 5.2: Exemplo da densidade das particulas para o Pélo Norte.*?

Program Particle type/major Number density (cm™) | Mass density (kg/m®)
constituent
MSIS - 90 Neutral atoms/ O 8.02x10° 2.13x10™™
IRI 2001 lons / O 4.08x10" 1.08x107%8

Com estes dados é possivel determinar os casos criticos de maior e
menor carga térmica sobre o satélite, assim, gerando um modelo térmico.

Modelo Térmico Inicial: Quando os requisitos e limitantes de
temperatura estao previamente estabelecidos podemos comecar a fase de

modelagem térmica.
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Requirements
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— Survivability e | Comparisan '|..-_,__-.._| System-Level Tests ]

Figura 5.4: Ciclo iterativo do Projeto de Controle Térmico.*

%2 Fonte: Azeem, Dr. Irfan, “Solar Spectroscopy Satellite Solar Spectroscopy Satellite — S*

46




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

Nesta etapa do Projeto, primeiramente s&o definidas algumas
propriedades termo-Gticas dos elementos do controle térmico para uma
estimativa de balanco térmico para o satélite. O céalculo é feito através da

seguinte equacéao.

quh AL + Sca A\/iew + (Sca)aAEarth K + qIRgAEarth + Qwaste = Gg'A\otalT )

A, - areaperpendicular to motion of satellite (projected area)
S —> solar constant at orbital height

a —>absorptivity value of satellite (coating)
A,., > areaviewed by Sun (constant face)

a - albedo value
A..., —> areaperpendicular to Earth

K —> collimated reflected light coefficient: (0.664+0.51p-0.203 pz)

where p = sin™ Re
RE+ horbit

(o]R - Earth emitted infrared flux

€ - satellite’s emissivity (coating)
Qe > POWer emitted by satellite

o - Stefan-Boltzmann’s constant
A, > satellite’s total radiative area

T —> satellite’s equilibrium temperature

Calculando a temperatura de equilibrio para as diferentes posi¢cdes da
oOrbita, teremos os resultados de diferenca de temperatura entre 0s casos
criticos. Entdo podemos mudar as propriedades do satélite, buscando novos
materiais para o controle térmico. Estes resultados calculados sao estimativas
grosseiras das cargas térmicas aplicadas ao satélite, entdo é necessaria uma

modelagem térmica com ajuda de computador para realizacéo de calculos.

% Fonte: Larson, W. J. and Wertz, J. R., “Space mission analysis and design”, 1992
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Tabela 5.3: Exemplo de resultados para a equagao de equilibrio.®*

Dawn South Pole North Pole Dusk
Ofmh 1.4x10°W/m* | 45x10°W/m° | 6.7x10°W/m* | 5.5x10°W/m*
With drag 261.49996K | 261.5000109K | 261.50021K 261.5004K
Without drag 261.49994K 261.500104K 261.50019K 261.5001K
AT 2x10°K 5x10°K 2x10°K 3x10K

Programas de analise térmica: Os calculos através da equacdo de

balanco levam a resultados de pouca precisdo e ndo dao os resultados

esperados para o objetivo principal

do controle térmico de manter a

temperatura dos componentes internos dentro de suas faixas de temperatura

operacionais, pois ndo sabemos a distribuicdo de temperatura interna. Entéo,

sdo usados programas de analise nodal (elementos finitos) para realizacdo dos

céalculos mais complexos das trocas térmicas internas do satélite.

Existem alguns softwares desenvolvidos especialmente para andlise

térmica de satélites, mostrados na Tabela 5.4.

Tabela 5.4: Programas para andlise térmica de satélites.>

calculadas por

Caracteristicas PCTER SINDA / ESATAN/ TMG/FEMAP SATERI100
FLUINT ESARAD

Fornecedor ndo-comercial, CR Alstom Maya H. T. Equatorial

desenvolvido | Technologies | (Reino Unido) | technologies (Brasil)
no INPE (EUA) (Canadd)

Preco aprox. = US$ 17.000 | USS$16.000/ano | US$ 28.000 USsS 8.500

(versdo PC)

Metodo de lumped lumped lumped lumped volume de

modelamento parameter parameter parameter parameter controle

Trocas por Radiosidade Ray tracing Ray tracing Ray tracing Radiosidade

radiacao

Entrada de

Digitacao alfa

Grafica +

Grafica +

Grafica +

Digitacdo alfa

dados numeérica digitacdo alfa | digitacdo alfa | digitacdo alfa numeérica
geometricos numerica numerica numerica

Visualizacdo Estatica Dinamica Dinamica Dinamica Dinamica
geomeétrica

Gerenciador de Nio Sim Sim Sim Sim
tarefas

Partes Sim Sim Sim Sim Néo
articuladas

Modulo de Sim Sim Nio Nio Nao
ofimizacéo

% Fonte: Azeem, Dr. Irfan, “Solar Spectroscopy Satellite Solar Spectroscopy Satellite — S*

% Fonte: MURAOKA, Issamu, Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Programas de
Andlise Térmica”, 2004
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Sinda/Fluint
e PCTER ThermalDesktop FEERIEVET I
~L | Dif. Fin Dif. Fin./Elem. Fin. WEgeey .. SEE

SINDA/G-Thermica Sater 100
Dif. Fin. Vol. Fin/
i
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stium 000 st | | W= )equniii e

Figura 5.5: Programas de andlise Térmica para satélites.*

As atividades relacionadas ao processamento de analise térmica podem
ser divididas em etapas, abaixo citadas.
e Pré-processamento

- Modelo Geométrico: Um modelo geométrico do satélite deve ser
construido, ndo necessitando perfeicdo de detalhes da estrutura, somente o
necessario e indispensavel para trocas térmicas internas e externas.

- Insercdo de propriedades dos materiais: Os materiais usados para
construcéo do satélite e principalmente os revestimentos térmicos devem ser
bem conhecidos, assim como suas propriedades fisicas e termo-o6ticas. Estas
sdo as variaveis que um projetista térmico pode alterar e assim atingir os
objetivos esperados.

- Dados da orbita do satélite: A drbita e principalmente atitude do satélite
devem ser bem conhecidos para sabermos as cargas térmicas que serao
impostas no ambiente espacial e assim, definir os casos criticos durante sua

missao.

% Fonte: DE SQOUSA, Fabiano L., Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Uma
Introducéo ao Controle Térmico de Satélites”, 2003
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- Cargas Internas: Todo sistema elétrico, eletrdnico e mecéanico deve ser
conhecido e analisado para definicdo das cargas térmicas dissipadas por cada
componente interno do satélite, e entdo inseridas no programa computacional.

- Divisdo Nodal: E o método mais utilizado para modelagem térmica de
satélites. O método Nodal (Lumped parameter method) consiste na divisdo do
satélite em um namero finito de regifes, supostas isotérmicas. Estas regides
sdo denominadas nos, e estéo interligados por condutancias térmicas, cujas
expressdes variam segundo o tipo de transferéncia de calor envolvendo estes
elementos. A cada ndé estd associado uma capacitancia térmica e
eventualmente um fluxo de calor.

Quanto ao numero de divisbes que deve ser feita ndo existe uma regra
simples para estabelecer este niumero, pois ele depende de varios fatores tais
como o refinamento desejado da distribuicdo de temperatura, os limites do
software e hardware a ser utilizado, da dimenséo e geometria do satélite, custo
envolvido, entre outros fatores. Quanto mais refinada a discretizacdo melhor o
conhecimento que se tem da distribuicdo de temperatura no satélite. Por outro
lado o tempo de processamento cresce consideravelmente com o aumento do
namero de nos. Deve-se considerar também que uma discretizacdo muito fina,
embora possibilite o conhecimento mais detalhado da distribuicdo de
temperatura, pode gerar erros nos valores calculados, inerentes aos iniUmeros

processos de calculos numéricos.

e Processamento

Apds a entrada dos requisitos necessarios, o programa computacional
deve resolver uma série de equacgfes para obtermos a temperatura em cada no
devido os carregamentos criticos.

A resolucao do sistema de equacdes diferenciais acopladas representa o
inter-relacionamento das temperaturas, fluxos de calor e inércias térmicas dos
nos estabelecidos no modelo. O sistema de equagbes que rege o

comportamento térmico do modelo é dado pela equacéo seguinte:
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arj: n+l n
m,Cp, —F = le R, (T} -TH+ Z B(T;-T)+0, i (. n
i= g™

L - ' T ~ =~ L "’ - LN Fl
Vartacfio da Trocas por Trocas por Fluxo
Enegia mterna raciacio conducio imposto

Esta equacao é resultante da soma das transferéncias de calor dentro
do satélite que pode ocorrer de trés modos distintos.
A Conducéo é a energia que flui entre nés consecutivos ou elementos

juntos e pode ser calculado através da seguinte equacao.

g, = k A il /
j L I ‘—"‘v\-."iw—‘—*“f"‘f"‘;yr—*
b L R o i

Figura 5.6: Analogia elétrica da conduc&o térmica.*’

O calculo dos acoplamentos condutivos torna-se complicado quando os
nos tém geometrias irregulares ou sdo conectados por juntas rebitadas ou
parafusadas. Muitas simplificacbes e aproximacfes sS&80 necessarias para
tornar possivel o seu calculo.

Para juntas parafusadas, utiliza-se a analogia elétrica compondo-se as
condutancias dos varios caminhos percorridos pelo fluxo em série ou paralelo,
para determinar no final a condutancia equivalente. Este célculo € muito
impreciso, pois envolve parametros de dificil previsdo tedrica como, por

exemplo, as condutancias de contato entre duas superficies.

%" Fonte: MURAOKA, Issamu, Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Programas de
Andlise Térmica”, 2004
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Figura 5.7: Representacéo de resisténcia térmica de contato do sistema

contato, porca

* n
=

parafuso, arruela e porca.*®

Tabela 5.5: Resisténcia térmica de juntas com parafuso de aco e placas de
aluminio(°C/W).*°

Espessura da placa

Parafuso didmetr | placas | 0.60 | 3.18 | 6.35 9.50 | placa

o (mm) | finas | mm mm mm mm | rigida
2-56 2,2 0.48 4.74
NC 4-40 2.8 7,59 12,6 3,79
NC 6-32 3.5 5,69 | 6.61 2.2 2,37
NC 8-32 4.2 3,79 4.5 1.5 D15 223
NF 10-32 4.8 1.9 3.0 1.0 0.5 | 0333 ] 0,76
NF 1/4-28 6.4 0.95 2,1 0.7 0,35 | 0.233 | 0,28
NF 5/16-24 7.9 }::5 0.5 0,25 | 0.167
NF 3/8-24 9.5 0,39 | 0.194 | 0,128
NF 7/16-20 | 11.1 0.16 | 0.106
NF 1/2-20 12,7 0,089

O acabamento superficial das faces em contato, levando em conta a
ondulacéo, rugosidade e planicidade da superficie e 0 material dessa superficie

também geram mudancas nos acoplamentos condutivos.

* Fonte: MURAOKA, Issamu, Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Programas de

Andlise Térmica”, 2004
¥ Fonte: MURAOKA, Issamu, Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Programas de

Andlise Térmica”, 2004
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Figura 5.8: Representacgéo das falhas de contato entre materiais.*

O acoplamento condutivo é uma das variaveis de maior incerteza no
modelo matematico, de forma que muitas vezes é necessario fazer testes em
laboratério para sua determinacéo.

Além da conducéo, outro modo de transferéncia de calor dentro e fora
do satélite é a radiacdo. As trocas de calor por radiacdo da equacéao diferencial

pode ser calculado pela seguinte equacéao.

B, = f (fatores de forma, € )

q

mr

F, :LLJLM dA4, dA,

Figura 5.9: Trocas de Calor por Radiacdo.**

O acoplamento radioativo entre nos € funcdo das emissividades das
superficies e do fator de forma entre eles. O fator de forma de radiacdo pode
ser definida como sendo a fracédo da radiacdo emitida por um né e que incide
diretamente em outro. Este fator é calculado por programas computacionais,

pois geralmente ndo sdo superficies de forma geométrica simples.

0 Fonte: DE SOUSA, Fabiano L., Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Resisténcia
Térmica de Contato, Montagens e Interfaces”, 2003

“! Fonte: MURAOKA, Issamu, Ciclo de Palestras Sobre Controle Térmico de Satélites — “Programas de
Andlise Térmica”, 2004
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Utilizam principalmente o método “Ray Tracing” que consiste no disparo

de um numero desejado de raios de uma superficie que atingira diretamente
outras superficies, armazenando estes dados para posterior calculos, definindo

as trocas de calor por radiagéo.

Figura 5.10: Representagdo do método Ray Tracing.*?

Ainda existe a conveccado que pode influenciar no calculo das trocas
térmicas se, internamente de algum equipamento haja um meio convectivo
(geralmente liquido) que atue no satélite. Principalmente é usado para os Heat

pipes (tubos de calor), pois no vacuo espacial ndo existe conveccao.

e POs Processamento

A determinagdo de temperatura faz-se resolvendo o sistema de
equacdes diferenciais, usualmente através de métodos numeéricos
implementados em um programa computacional.

O calculo da temperatura pode ser em regime permanente ou transitorio.
Em regime permanente é aquela temperatura que cada né do modelo do
satélite fica exposto a uma condi¢cdo constante durante um longo periodo de
tempo. No regime transitério deseja-se saber a evolugcdo das temperaturas em

relacéo ao tempo.

2 Fonte: Azeem, Dr. Irfan, “Solar Spectroscopy Satellite Solar Spectroscopy Satellite — s*
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Os dois tipos de calculos de temperatura sdo realizados durante o
projeto, o primeiro, em regime permanente € muito utilizado no inicio da
analise, onde varias configuracdes de projeto sao verificadas e ha necessidade
de maior agilidade na determinacdo das temperaturas. Tem a vantagem de
consumir pouco tempo de processamento, ja que o valor calculado é a
temperatura média do n6 durante a érbita.

Uma vez estabelecido um projeto térmico preliminar, calcula-se entédo as
temperaturas em regime transiente, ou seja, a evolucdo das temperaturas
durante uma Orbita. Espera-se entdo uma oscilacdo da temperatura em torno
do valor médio calculado na abordagem anterior.

ApOs o processamento 0 programa deve apresentar as temperaturas ou
fluxos de calor em forma de mapas ou graficos, assim podendo ser analisado

melhor as trocas térmicas e as partes criticas de temperatura do satélite.

Node o)

321

320 7

320 3

312 92

319 9

3191
. 318 7

318 3

312.9

=5 W =

317,

<317. 2

|Termperature (K1, Tine = O sec

Figura 5.12: Representacao das temperaturas.*®

* Fonte: Azeem, Dr. Irfan, “Solar Spectroscopy Satellite Solar Spectroscopy Satellite — s*
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CAPITULO 6

6.1 PROJETO DE CONTROLE TERMICO DO NANOSATC-BR

Neste capitulo, pretende-se mostrar uma possivel solucdo para o
Subsistema de Controle Térmico que sera utilizado no NanoSatC-BR. Esta
sera uma solugédo preliminar, podendo ndo ser exatamente o que seré aplicado
no satélite.

O NanosatC-BR é um satélite da classe Cubesat (10x10x10cm) este tera
como carga util um magnetdmetro e possivelmente um dosimetro (detector de
particulas), estes equipamentos deverao ser distribuidos dentro do satélite para
gue nao interfiram termicamente e seus efeitos ndo danifiguem qualquer
dispositivo. O magnetdometro utilizado seria o Honeywells HMC- 2003
(dimensdes 2.54 X 1.905cm) que trabalha dentro de -40 a 85°C e dissipa 0.3W

de calor, em operagéo.

Figura 6.1: Magnetdmetro de trés eixos - Honeywell's HMC- 2003**

A Orbita do satélite teria altura em torno de 600km, considerada uma
orbita baixa (LEO), Sol-Sincrona, Polar (B = 90°, o que resultaria numa
configuragdo em que o satélite estéd o tempo todo iluminado pelo Sol. O satélite
teria uma velocidade em torno de 27.000 km/h e tempo de cada volta em torno
da Terra de aproximadamente 90 minutos, 0 que resultard em torno de 15

ciclos por dia.

* Honeywell sensor products - Features
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O Controle térmico seria totalmente passivo com alta confiabilidade.
Serdo simulados dois casos de controle de atitude para o satélite, mostrados

abaixo, com suas respectivas propostas de controle térmico.

Estabilizagdo magnética

Este caso de controle de atitude faria com que o satélite ficasse o tempo
todo com a mesma face apontando para o Sol, mas com angulos diferentes de
incidéncia solar, o que diminuiria a carga solar durante as passagens pelos
polos. Com esta configuracédo, seriam usados:

- Revestimento Externo: Para a face diretamente apontada para o Sol
seria usada uma tinta branca (a = 0.252, € = 0.853) e para as outras faces uma
tinta preta (a = 0.975 € = 0.874). O que resultaria numa pequena absorgédo da
energia solar direta pela tinta branca e absorcdo maxima de radiagdo nas
partes de tintura preta.

- Isolamento Interno: Dependendo da dissipacdo de calor dos
dispositivos poderiam ser usados isolantes como Kapton, Mylar e nylon
formando um isolante muito leve e eficiente. Também poderia ser utilizado
algum revestimento de tinta preta para caixas metalicas expostas internamente.

- Elementos nas interfaces: Alguns equipamentos de grande dissipacdo
térmica podem ser acoplados a superficies maiores para aumentar o
espalhamento por conducdo desta energia, seria 0 caso de alguma placa

metalica bastante condutora de calor entre a base e um equipamento.
Estabilizacdo por Spin
No caso de estabilizacdo por spin o satélite estaria com seu eixo de

rotacdo perpendicular ao plano da Orbita, deste modo, uma face ficaria

apontada para o Sol e outra sempre direcionada para o espaco profundo.
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- Revestimento Externo: A face diretamente iluminada pela radiacéo
solar poderia ser coberta por tinta branca (a = 0.252, € = 0.853) e para as

outras faces uma tinta preta (a = 0.975 € = 0.874), como no caso de

estabilizacdo magnética. Ou revestido totalmente por uma fina manta MLI
(manta multicamadas isolante), mas seria critico em situacdes de desligamento
dos equipamentos, como estd previsto o funcionamento integral do
magnetdémetro, poderia funcionar como uma boa solugéo.

- Heat Pipes: Neste caso, com estabilizagdo por rotacdo, os heat pipes
funcionariam com dupla funcédo, de controle térmico e também estabilizac&o,
seria uma boa opc¢édo usar um ou dois conjuntos de heat pipes e direcdes
opostas dentro o satélite, pois este poderia amortecer um efeito comum deste
tipo de estabilizacdo, a nutacao.

- Revestimentos Internos: As paredes internas do satélite poderiam ser
recobertas com tinta preta (a = 0.9 € = 0.9), assim acoplando radiativamente as
superficies internas do satélite, diminuindo os gradientes de temperatura

internamente.

O projetista térmico deve trabalhar com as propriedades e meios
disponiveis para acoplamento e desacoplamento radiativo e condutivo internos
do satélite, e entdo atingir um equilibrio e certa margem de seguranca para o
funcionamento do satélite, geralmente em torno de + 5°C.

Durante treinamento realizado pelo bolsista, para utilizacdo de um
software de simulacdo térmica foram obtidos alguns resultados, fazendo
sugestdes arbitrarias de requisitos para um Cubesat.

Um modelo bastante simplificado da estrutura de um Cubesat foi
construido somente para uma analise térmica do que aconteceria com 0
satélite em orbita. O satélite foi colocado em orbita baixa em torno de 600km,
Polar, Sol- sincrona e estabilizacdo por rotacdo. O caso simulado foi um regime
permanente em que o satélite estava sob carregamento solar diretamente em

uma face e todos os equipamentos eletrénicos internos em funcionamento.
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Figura 6.2: Estrutura de um Cubesat desenvolvida com o programa
SINDA/FLUINT no DMC/ETE/INPE — MCT.

Os painéis solares foram representados como “cascas” externas ao
satélite, os equipamentos forma representados em trés placas de circuito
impresso internas, distribuidas uniformemente e com carregamento térmico
dissipando em todos os elementos.

Figura 6.3: Estrutura interna do Cubesat desenvolvida com o programa
SINDA/FLUINT no DMC/ETE/INPE — MCT.
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O revestimento externo foram tintas, branca na parte iluminada pelo Sol
e preta na parte da sombra do satélite. As paredes externas e o recobrimento
dos elementos da placa de aluminio, apés algumas mudancas nas
propriedades e mudando alguns materiais do controle térmico geraram-se

alguns resultados mostrados abaixo.
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Figura 6.4: Mapa de temperaturas da simulagdo desenvolvida com o programa
SINDA/FLUINT no DMC/ETE/INPE — MCT.

60



Centro Regional Sul de Pesquisas Espaciais — CRS/CIE/INPE — MCT

Relatério Final de Atividades

CAPITULO 7

7.1 CONCLUSAO

O Relatério descreve as atividades desenvolvidas pelo aluno no Projeto
ESTUDOS DE SUBSISTEMAS DE CONTROLE TERMICO PARA PEQUENOS
SATELITES PARA APLICACAO AO NANOSATC-BR, no periodo de agosto de
2007 a junho de 2008. Os resultados obtidos com esta pesquisa sintetiza os
principais conceitos dos chamados Cubesats, suas dimensfes e limitacdes
tendo como foco o Subsistema de Controle Térmico.

ApoOs uma descricdo do Subsistema de Controle Térmico e todos o0s
assuntos envolvidos, foram mostradas as componentes e funcionalidades dos
subsistema mais utilizado para pequenos satélites. Além de todo processo e
passos a seguir para desenvolvimento de um Projeto Térmico para esta classe
de satélites, o bolsista fez uma analise de solucdo para o subsistema térmico
do NanosatC-BR.

Com estas atividades o bolsista desenvolveu habilidades de pesquisa,
conhecimento e maior entendimento dos conceitos técnicos aplicados na area
espacial e experiéncia com a parte pratica de Projeto. Os estudos foram
importantes para o crescimento profissional e pessoal da bolsista, tanto no
aprimoramento técnico como no seu desenvolvimento em areas de formacao
pessoal, como liberdades pessoais, auto-estima, autoconfianga, principalmente
aprimorando suas habilidades de autodidatismo, lideranca, iniciativa e

criatividade.

7.2 TRABALHOS FUTUROS

O bolsista pretende continuar atuando na pesquisa sobre Controle
Térmico de Cubesats, entretanto, dando maior énfase para a aplicagdo dos

conceitos e tecnologias ao Projeto NanosatC-BR.
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Solugdes otimizadas séo efetivamente possiveis quando forem definidas
as especificacdes e requerimentos do NANOSATC-BR, como: tipo de oOrbita,
distribuicdo interna dos equipamentos, suas configuracbes geomeétricas, carga
térmica dissipada por cada elemento, entre outros. Definindo os requisitos
torna-se possivel obter dados fisicos com boa aproximacdo para serem
aplicados no Projeto do NanosatC-BR através de simulacdes realizadas com

sistemas de programas especificos.
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