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RESUMO

A categoria CubeSat, objeto tema deste projeto, tem, como objetivo principal, incentivar os
alunos de engenharia, das institui¢des brasileiras de ensino superior, a vivenciar todos os ciclos
de projeto do desenvolvimento de um nanossatélite padrdo. O presente trabalho se enquadra no
processo de desenvolvimento e andlise do CubeSat denominado de GAMASAT-2, mais especi-
ficamente, teve enfoque no desenvolvimento e andlise do seu subsistema estrutural buscando-se
otimizar a estrutura em relacdo a do GAMASAT-1. O dimensionamento da estrutura foi feito
levando em conta todas as condi¢Ges ambientais as quais o CubeSat estaria submetido em uma
operacdo real. Dessa forma, além das condi¢des de teste definidas pela competicao proposta pelo
INPE, também foi definido um langador comercial para se retirar os demais parametros relevan-
tes para o projeto. Foram realizadas andlises estruturais quase estdticas, modais e harmdnicas do
satélite pelo Método dos Elementos Finitos (MEF), utilizando o software ANSYS. Os resultados
das andlises indicam que a estrutura projetada tem capacidade de suportar um lancamento dentro
das condicdes definidas com margens de seguranga de 5,75, para o escoamento.

Os resultados das anélises modal mostram que a estrutura projetada além de atender aos re-
quisitos impostos pelo INPE teria lancamento compativel com o veiculo lancador que tem sido
normalmente utilizado no Brasil. Para o caso da andlise harmonica, as margens de seguranca
encontradas ficaram na faixa de 1,84, para o escoamento, indicando, também, que a estrutura
projetada deve suportar com folga o carregamento das vibragdes a serem aplicadas quando dos
testes a serem realizados nos laboratérios do INPE. Em relagcdo ao peso da estrutura obteve-se,
ao final da andlise, uma reducdo de cerca de 34,67%, quando comparado ao peso da estrutura do
GAMASAT-1. Obteve-se, com este trabalho, uma proposta de estrutura para um CubeSat que
resiste aos testes, em bancada, impostos pela competicdo do INPE, que por serem mais rigorosas
que os requisitos as cargas impostas por langadores, faz com que a estrutura possa ser utilizada em
diferentes projetos de CubeSat, bem como oferece factibilidade e custo razodvel em sua constru-
cdo. Esta estrutura é facilmente adaptdvel para missdes de CubeSat, embora tenha sido projetada
tendo em vista algumas caracteristicas do GAMASAT-2. Ao final do relatdrio sdo apresentados
os desenhos de fabricacio da estrutura.

PALAVRAS CHAVES: CubeSat, Estrutura, CDS, INPE, CAD, Método dos Elementos
Finitos, MEF, STK, nanossatélite



ABSTRACT

The CubeSat category, the subject of this project, has as its main objective to encourage en-
gineering students from Brazilian higher education institutions to experience all project cycles of
the development of a standard nanosatellite. The present work fits into the process of development
and analysis of the CubeSat called GAMASAT-2, more specifically, it focused on the develop-
ment and analysis of its structural subsystem, seeking to optimize the structure in relation to that
of GAMASAT-1. The design of the structure was made taking into account all the environmental
conditions to which the CubeSat would be subjected in a real operation. Thus, in addition to the
test conditions defined by the competition proposed by INPE, a commercial launcher was also
defined to remove the other parameters relevant to the project. Quasi-static, modal and harmonic
structural analyzes of the satellite were performed by the Finite Element Method (FEM), using
the ANSYS software. The analysis results indicate that the designed structure has the capacity to
support a launch within the defined conditions with safety margins of 5.75, for the flow.

The results of the modal analysis show that the designed structure, in addition to meeting the
requirements imposed by INPE, would have a launch compatible with the launch vehicle that has
been normally used in Brazil. In the case of harmonic analysis, the safety margins found were in
the range of 1.84 for the flow, also indicating that the designed structure must easily withstand the
loading of the vibrations to be applied during the tests to be carried out on the INPE laboratories.
In relation to the weight of the structure, at the end of the analysis, a reduction of about 34.67%
was obtained, when compared to the weight of the GAMASAT-1 structure. With this work, a
proposal of structure for a CubeSat was obtained that resists the tests, in bench, imposed by the
competition of INPE, that for being more rigorous than the requirements to the loads imposed by
launchers, makes that the structure can be used in different CubeSat projects, as well as offering
feasibility and reasonable cost in its construction. This structure is easily adaptable for CubeSat
missions, although it was designed with some features of GAMASAT-2 in mind. At the end of
the report, the fabrication drawings of the structure are presented.

KEYWORDS: CubeSat, Structure, CDS, INPE, CAD, Finite Element Method, FEM,
STK, nanosatellite
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1 INTRODUCAO

No Capitulo 1, sdo apresentados a
contextualizacdo do tema, a motivagao,
os objetivos e a divisdo do presente
trabalho.

1.1 CONTEXTUALIZACAO

CubeSat € um modelo de nanossatélite padronizado em formato de cubo, cujo conceito surgiu inicial-
mente com objetivos educacionais. Entretanto, mostraram-se de grande relevancia para missdes espaciais
civis e militares, e sdo utilizados em aplicacdes de sensoriamento remoto e de desenvolvimento tecnol6-
gico [1]. A Figura 1.1 mostra o CubeSat SwampSat, projeto de desenvolvimento tecnolégico cuja a missdo
era demonstrar precisao no controle de atitude de trés eixos em 6rbita, usando uma configuragdo piramidal
de giroscépios de controle de momento, ou seja, controle de giro em relacdo ao seu centro gravitacional.
Este CubeSat foi langado pela NASA em novembro de 2013, em apoio a Universidade da Florida.

Figura 1.1: CubeSat SwampSat da Universidade da Florida [2]

Ao julgar o potencial educacional deste pequeno satélite, o Instituto Nacional de Pesquisa Espa-
cial (INPE), em 2018, langou a primeira competi¢do de desenvolvimento de nanossatélites, nomeada como
CubeDesign, que ocorreu entre os dias 25 a 28 de Julho, deste mesmo ano, em Sao José dos Campos. O
certame foi a primeira iniciativa na América Latina que permitiu aproximar os estudantes de diferentes
niveis acad€micos ao desenvolvimento desses pequenos satélites. O CubeDesign é organizado pelo Curso
de Pés-graduacdo da Engenharia e Tecnologia Espacial (ETE), que possui quatro dreas de concentragdo:
Engenharia e Gerenciamento de Sistemas Espaciais - CSE, Combustao e Propulsdo - PCP, Mecanica Es-
pacial e Controle - CMC e Materiais e Sensores - CMS. J4 foram realizadas trés edi¢des da competicao,
sendo que a 3* CubeDesign aconteceu em setembro 2021 [3].

A CubeDesign ¢ dividida em diversas categorias, de acordo com o nivel académico do competidor e
sua drea de atuacdo, de modo a aproximé-los dos desafios reais de solucdes tecnoldgicas espaciais. Sao
propostos desafios contextualizados onde, através de uma narrativa hipotética de uma necessidade de pro-
jeto, conceitos técnicos e cientificos sdo expostos. Desse modo, os alunos sao estimulados a desenvolverem
competéncias e habilidades estratégicas para um profissional com aspiracdo a carreira espacial [3]. A Fi-
gura 1.2 mostra as logomarcas utilizadas pelo INPE na competi¢cdo, as quais sdo utilizadas em todos os



produtos de marketing, e nos certificados de premiagdo das equipes vencedoras.
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Figura 1.2: Logomarcas da CubeDesign e da categoria [3]

A 3% CubeDesign foi dividida em cinco categorias e cada uma destas categorias foram avaliadas sob
diferentes aspectos. A saber:

* CubeSat: destinada a alunos de engenharia de graduagdo e pés-graduacio. Consiste em desenvolver
um nanossatélite padrdo no qual pode ser de 1 Unidade de CubeSat (U) ou 2 U, onde cada U cor-
responde a um volume de 100 mm x 100 mm x 113,5 mm [4], e a missdo do projeto € realizar um
sensoriamento remoto em Orbitas de altitudes inferiores a 2000 km. A Figura 1.3 mostra o projeto
da equipe Gama CubeDesign, da Universidade de Brasilia (UnB), referente a esta categoria;

Figura 1.3: CubeSat, projeto GAMASAT-1, da Gama CubeDesign

» CanSat: direcionada ao ensino médio e graduagdo. Consiste em desenvolver um nanossatélite com
massa médxima de 400 g, o qual deverd caber em um cilindro de 100 a 120 mm de altura e 50 a 60
mm de didmetro, a missdo do projeto € obter dados atmosféricos em altitudes de até 100 km. A
Figura 1.4 mostra um exemplo deste tipo de nanossatélite que poderia ser utilizado nesta categoria;
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Figura 1.4: CanSat da PION Labs [5]

* Mockups: direcionada a criancas de até 15 anos. Consiste em desenvolver um foguete de dgua
(garrafa pet), a missdo do projeto é criar uma estrutura interna ao lancador para proteger a carga util
(representada por um baldo de 4gua) de uma queda em torno de 30 metros de altura;



» DataScience, para alunos de graduagdo e pds-graduacio. Esta nova categoria vem de encontro as
tendéncias mundiais no aumento do nimero de langcamento de pequenos satélites. Com mais satélites
em Orbita, a Engenharia Espacial precisard de ferramentas computacionais eficientes para aumentar
a confiabilidade dos sistemas em operag@o, onde a categoria embasa seu objetivo de projeto;

* ArtSat, para alunos de graduacio e pés-graduacio. Ultima categoria na qual se baseia em fomentar
a arte no setor espacial, a ideia € que as equipes de artistas que atuam na area de arte e tecnologia te-
nham a chance de desenvolver um pequeno satélite em formato de CubeSat, que tenha uma proposta
artistica e conceitual a ser executada em sua carga util. A equipe pode ser transdisciplinar, tendo
colaboragdo de pessoas da drea da engenharia.

A categoria CubeSat, objeto tema deste projeto, tem como objetivo principal: incentivar os alunos de
engenharia das institui¢des brasileiras de ensino superior a vivenciar todos os ciclos de projeto do desen-
volvimento de um nanossatélite padrdo. As diversas atividades a serem realizadas no desenvolvimento
do projeto inclui: a averiguacdo dos requisitos da missdo proposta para o protdtipo, tais quais a solucdo
espacial embasada na mecanica do voo espacial; o desenvolvimento de projeto mecénico e elétrico; a ar-
quitetura do software de controle, a montagem, a integracdo dos sistemas e os testes de resisténcia de
operacdo nos dias da competi¢do, culminando no descarte do protétipo apds esta dltima fase. A principio,
os protdtipos, desenvolvidos pelas institui¢des participantes da competi¢cdo, ndo serdo colocados em 6rbita,
mas terdo suas condicdes testadas. Os primeiros colocados da competicido recebem uma certificacdo do
INPE de melhores projetos da categoria, sendo incentivados a desenvolverem projetos de nanossatélites
para institui¢des privadas ou publicas que tenham interesse, obtendo assim, oportunidades de ingressarem
em atividades no ramo espacial.

Os principais pontos de avaliacdo do certame, sao:

* Apresentacdo do projeto para banca avaliadora do INPE com participacdo da Empresa de Desenvol-
vimento Ambiental (DESAMB) [6] (*);

* Relatério do projeto, cujo os topicos avaliativos estdo presentes na secdo 3 do regulamento da com-
peticao [7] (**);

» Utiliza¢do de componentes disponiveis comercialmente, conhecidos como Commercial Of The Shelf
(COTS), nas solugdes desenvolvidas pela equipe;

* Atividade de Montagem e Integracdo (M&I) seguindo o plano de montagem desenvolvido pela
equipe com duragdo maxima de 3 horas (*);

* Verificacdo de conformidades de projeto (Fit-Check) e medicido de massa conforme a CubeSat De-
sign Specification (CDS) da California Polytechnic State University (*);

* Critérios de Missao conforme a secio 5 do Regulamento da Competicao (*);

» Teste de vibracdo para verificar se o CubeSat é capaz de suportar o lancamento e operar em Or-
bita. Somente € contabilizado esta etapa caso o teste de verificagdo de integridade dos sistemas do
protétipo ndo sinalize nenhuma falha (%) ;

* Teste de ciclagem térmica (termoclimatico) para verificar se o CubeSat é capaz de operar em Orbita.
Novamente é realizado o teste de verificagdo de integridade dos sistemas do protétipo, caso nao
venha a sinalizar nenhuma falha, os pontos desta etapa serdo contabilizados (***) ;

(*) Obrigatério. (**) Obrigatério caso o teste de vibrag@o seja realizado. (***) Obrigatério caso o teste de
ciclagem térmica seja realizado.



1.1.1 GAMA CUBEDESIGN

A Gama CubeDesign ¢ uma equipe de competicdo criada em 01 de outubro de 2019, na Faculdade do
Gama (FGA), Campus Gama da UnB, com o compromisso do desenvolvimento tecnolégico de nanossa-
télites, tendo como colaboradores o Professor Doutor William Reis Silva, coordenador da equipe, alunos
de engenharia da prépria FGA e também alunos de engenharia da Faculdade de Tecnologia (FT), Campus
Darcy Ribeiro. A Figura 1.5 mostra a logotipo utilizada pela equipe da UnB.

Figura 1.5: Logotipo da Gama CubeDesign

Seguindo a orienta¢do de divisdo de projeto da CDS, a Gama CubeDesign possui os seguintes nicleos:

* Gestao: Organizar a documentacdo e financas do projeto, gerenciar as metas e objetivos, acom-
panhar as atividades, desenvolver a concepcdo das artes, publicagdes e divulgacdes inerentes ao
projeto;

* Eletronica: Desenvolver os sistemas eletrdnicos do projeto e de processamento de imagens. In-
tegragcdo de todos os subsistemas do CubeSat, enviando todos os dados e imagens capturadas para
uma GroundStation por meio de um sistema de telemetria. As imagens capturadas sdo processadas
e apresentadas para estudos posteriores;

* Estrutura: Elaborar os subsistema estrutural, energético e de controle térmico. Desenvolver a es-
trutura do CubeSat, realizar as simulagdes vibracionais para atestar a resisténcia e formulag¢do do
circuito energético para alimentagcdo dos subsistemas por meio de painéis solares. Além disso, tam-
bém elaborar o controle térmico do projeto;

* Controle: Desenvolver métodos de estabilidade do CubeSat e de apontamento por telecomando e
determinacdo e controle de atitude. Construir o sistema de atuacdo para determinar a atitude do
corpo no espaco, estabilizar rotacdes e apontar para direcOes desejadas.

Cada nicleo trabalha em prol do projeto atual, GAMASAT-1, para o certame de 2021, do INPE. Ade-
mais, a equipe estd se dedicando a novos projetos e melhorando os subsistemas atuais, parao GAMASAT-2,
para a préxima competi¢ado.

A equipe também participa da Olimpiada Brasileira de Satélites (OBSAT), concebida pelo Ministério
da Ciéncia, Tecnologia e Inovac¢do (MCTI) e organizada pela Universidade Federal de Sdo Carlos (UFSCar)
em conjunto com a Agéncia Espacial Brasileira (AEB), o INPE e a Escola de Engenharia de Sao Carlos
da Universidade de Sao Paulo (EESC-ESP). Esse evento propde uma missdo de monitoramento remoto de
obras publicas com o uso de CubeSats, facilitando e aprimorando o processo de fiscalizacao da aplicacdo
de recursos publicos.

A Gama CubeDesign, desenvolveu uma solucio para o problema proposto pela OBSAT e conquistou
0 2° lugar na classificacdo regional durante a primeira fase da competicao, estando atualmente na segunda
fase. A Figura 1.6 mostra o brasdo utilizado pela equipe para representar tal projeto.



Figura 1.6: Missao OBSAT

A OBSAT, em parceria com a PION Labs, startup brasileira no ramo de sensoriamento de satélites,
premiou a Gama CubeDesign com um kit de Printed Circuit Boards (PCB) (circuitos impressos) com
vdrias utilidades, mostrado na Figura 1.7. Essas PCB sio padronizadas conforme o barramento Industry
Standard Architecture (ISA) e Peripheral Component Interconnect (PCI), fornecendo arquitetura de 32
bits. Este kit serd usado para o sistema eletronico e para a estrutura interna de outro CubeSat denominado
BitCube, que sera desenvolvido na missdo OBSAT.
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Figura 1.7: Kit de Hardwares compactos de barramento ISA e PCI [8]

1.2 MOTIVACAO

A competicdo do INPE fomentou na comunidade académica latino-americana a expectativa do de-
senvolvimento de novos projetos na drea espacial. Todo ano, em diversas universidades da América do
Sul, principalmente brasileiras, surgem equipes para participar deste certame, de modo que, a cada ano,
projetos mais complexos sdo desenvolvidos. Decorrente desse aumento anual da concorréncia nessa dis-
puta, a Gama CubeDesign necessita de uma equipe mais plural, com envolvimento de diversas areas da
engenharia, de maneira que buscar membros na Faculdade de Tecnologia (FT) tornou-se uma necessidade.

Portanto, uma das motivacdes deste trabalho é apresentar, aos estudantes de Engenharia Mecanica da
UnB, um exemplo de projeto de sistemas mecanicos na drea aeroespacial e, como efeito, incentiva-los
a se aventurar nesse setor da industria. Por outro lado o Brasil tem retomado suas atividades espaciais
e aumentado seus investimentos neste campo, a demanda de profissionais especializados nesta drea tem
crescido substancialmente.

Além do que, é importante fomentar o desenvolvimento tecnolégico brasileiro em projetos de nanos-
satélites, por existir a necessidade de se ampliar o monitoramento ambiental em regides estratégicas para o
pais.



1.3 OBJETIVOS

O presente trabalho visa o desenvolvimento de uma metodologia de projeto da estrutura de um CubeSat,
a qual terd que suportar os testes ambientais a serem realizados durante as competicdes, os quais simulam
o estidgio de lancamento do nanossatélite e, por conseguinte, as condi¢cdes de operacdo em 6rbita. Neste
sentido deve-se atender aos fatores limitantes de massa, dimensdes e rigidez impostos pelo regulamento da
competicao.

Dada a necessidade da Gama CubeDesign em desenvolver novos nanossatélites para futuras competi-
¢des, a metodologia a ser desenvolvida durante a realiza¢do deste trabalho, em apoio a equipe, que estd
desenvolvendo os outros subsistemas do CubeSat, permitird a equipe ter mais agilidade e controle na exe-
cucdo de futuros projetos da estrutura.

As metas a serem perseguidas durante a realizacio deste projeto de graduacdo foram:

* Otimizagao da estrutura em relacdo a do GAMASAT-1;
* ParAmetros de massa e rigidez competitivos;
* Materiais e processos de manufatura acessiveis a equipe;

* Orgamento competitivo.

1.4 ESTRUTURA DO TRABALHO

Esse documento possui 10 capitulos, divididos da seguinte forma:

* Capitulo 1: Introdugdo, expondo o contexto, a motivacao, os objetivos e a estrutura do trabalho;

» Capitulo 2: Revisdo bibliogréfica, retratando os satélites artificiais, os tipos de drbitas, o desenvolvi-
mento histérico dos satélites artificiais no Brasil e no mundo, os nanossatélites, o padrao CubeSat e
0s seus subsistemas;

» Capitulo 3: Metodologia e gestdo de projeto, retratando as boas praticas para o desenvolvimento de
CubeSats;

 Capitulo 4: Apresentagdo da missao para o CubeSat, definicdo das necessidades e vontades do pro-
jeto;

» Capitulo 5: Apresentacdo e andlise de todos os fatores de projeto levados em consideragao;
 Capitulo 6: Anélise de projetos anteriores e similares, definicdo do conceito inicial do projeto;
* Capitulo 7: Defini¢do do método de andlise do problema e selecdo e caracterizacdo dos materiais;

 Capitulo 8: Apresentacdo dos resultados da anélise estrutural estitica e dindmica e defini¢ao final da
geometria;

* Capitulo 9: Projeto de detalhamento, dimensionamento dos elementos de fixacdo e mola de sepa-
racdo, definicdo do processo de fabricac¢do, desenhos técnicos, cédigos G de usinagem e custos;
e

* Capitulo 10: Conclusio e projetos futuros.



2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

O Capitulo 2 trata da revisdo
bibliografica.

2.1 SATELITES ARTIFICIAIS

Atualmente, os satélites artificiais terrestres sdo amplamente utilizados para observacao da Terra, mo-
nitoramento do clima, estudo da atmosfera e do campo magnético terrestre, bem como nas atividades de
telecomunicagdes e etc.

A comunicacio do satélite com a base de comando em terra baseia-se em telemetria e telecomando,
e para que possam funcionar, necessitam de energia elétrica, suprida por baterias e, nos satélites atuais,
por geracdo de energia elétrica mediante painéis fotovoltaicos. Desta forma, define-se o satélite artificial,
usualmente chamado apenas de satélite, como um objeto criado pelo homem, orbitando um corpo massivo,
abastecido eletricamente e passivel de telecomando [9].

2.1.1 MECANICA ORBITAL TERRESTRE

O movimento em 6rbita dos satélites artificiais terrestres resulta em uma elipse de tamanho e excen-
tricidade constante, em um plano fixo, considerando a possibilidade de ser circular, ja que o circulo é um
caso particular de uma elipse com seus focos sobrepostos, ou seja, Excentricidade (e) nula, conforme des-
crito na primeira lei de Kepler (lei das orbitas elipticas) [10]. Na hipdtese de que o0 movimento orbital ndo
fosse perturbado, o satélite permaneceria nessa Orbita indefinidamente, todavia isso ndo ocorre. Entre os
principais efeitos que fazem com que a drbita se modifique com o tempo, estdo: a ndo homogeneidade da
distribuicdo de massa da Terra em funcdo da latitude, ou seja, seu achatamento polar, tornando o planeta
um elipsoide de revolucdo, efeitos decorrentes do arrasto atmosférico, influéncia da pressdo de radiacdo
solar e perturbacdes gravitacionais de outros corpo massivos como, notadamente, para o caso da Terra, a
Luae o Sol [9].

Cabe salientar, entretanto, que o modelo do campo gravitacional terrestre ndo era bem conhecido na
época do langcamento do primeiro satélite artificial, Sputnik 1, em 1957, apresentado na Figura 2.1.

Figura 2.1: Sputnik 1 [11]



No inicio da corrida espacial, estimulada pela Unido Soviética e pelos Estados Unidos, apenas o efeito
perturbador ocasionado pelo achatamento polar da Terra era razoavelmente conhecido. A este modelo
foi adicionada uma forga de arrasto atmosférico, com a massa especifica da atmosfera local, que depende
exclusivamente da altitude. Esta perturbacdo provoca um decaimento exponencial na altitude da 6rbita,
ocasionando o fendmeno de circularizagdo orbital, como realcado na Figura 2.2. Modelos desse tipo con-
duziam a erros da ordem de 5 a 10 km na determinagdo da posicao do satélite, ou seja, um erro angular
da ordem de 0, 05°, o qual poderia resultar em perda de comunicacéio com o satélite devido a necessidade
energética de emitir seu sinal a baixa poténcia [9].

Figura 2.2: Fenomeno de circularizagio pelo efeito do arrasto atmosférico em orbitas terrestres [12]

Com o decorrer do tempo, observacdes realizadas nas drbitas dos satélites artificiais, possibilitaram
prever outras perturbacdes e o melhoramento do modelo de arrasto. Com isso, foram introduzidas pertur-
bacdes devidas a atracdo de corpos massivos e a pressio da radiacdo solar. Os modelos mais sofisticados,
existentes atualmente, levam em conta a soma de vdrias perturbacdes, a depender de sua relevancia em
determinada 6rbita. Com estes efeitos, os erros ficam da ordem de apenas alguns centimetros [9].

2.1.2 MISSOES ESPACIAIS

A julgar pela necessidade de separar a astrondutica da aerondutica, a Fédération Aéronautique Inter-
nationale (FAI), instituicdo internacional que estabelece padrdes, registra e oficializa recordes mundiais de
aerondutica e astrondutica, estabelece que as atividades que superem a linha de Von Karman serdo consi-
deradas espaciais. Esta linha imagindria, que fica a aproximadamente 100 km acima do nivel do mar, é
definida pelo cédlculo de sustenta¢do de uma aeronave, a qual necessitaria estar a uma velocidade impossivel
de se manter, devido a resisténcia atmosférica local, para obter tal efeito. [13].

Devidamente estabelecida a regido da atividade espacial, faz-se necessario definir a missdo espacial,
que, por sua vez, € o norte no desenvolvimento de todo projeto do ramo. Além disso, em acordo ao objeto
de estudo supracitado, também é possivel categorizar as missoes dos satélites. Elas podem ser classificadas
conforme dois critérios: seu propdsito e sua localizagdo espacial. Em relagcdo ao seu propdsito, podem ser
classificadas em trés grandes grupos (que podem se sobrepor):

» Missdes cientificas: Seu objetivo é aumentar o conhecimento humano obtendo dados de medigio,
conduzindo experimentos ou testando teorias;

» Missdes comerciais: Seu objetivo é uma aplicac@o imediata de interesse econdmico;

» Missoes militares: Seu objetivo € uma aplicacdo bélica ou defensiva, missdes de pesquisa de tecno-

logia estdo incluidas.

Considerando a linha de Von Karman, pode-se dizer que existe uma elevagdo minima, em relacio ao



nivel do mar, para considerar que um satélite artificial esteja oficialmente orbitando a Terra. Assim, outra
maneira de classificar as missdes espaciais € em relacdo a sua altitude de operagao ou tipo de 6rbita.

2.1.2.1 ORBITAS TERRESTRES

Quanto ao tipo de 6rbita, existe uma grande diversidade de possiveis 6rbitas geocéntricas. Na prética,
as mais utilizadas sdo as representadas na Figura 2.3. Cada uma delas tem caracteristicas bem definidas, as
quais sao:

Satélite Satélite

Satélite
HEO

Satélite
GEO

Figura 2.3: Tipos de Orbitas [14]

« Orbita geoestacionaria (GEO): sio 6rbitas que circulam o planeta Terra no plano do equador,
ou seja Inclinacio orbital () igual a 0°, no sentido oeste - leste, também chamado de movimento
direto ou progrado, em um periodo de 23 horas 56 minutos 4 segundos, exatamente 0 mesmo pe-
riodo da Terra. Desta forma, a principal caracteristica dos satélites artificiais, que operam na GEO,
é permanecer imovel em relacdo a um ponto de observagdo na Terra, permitindo que antenas de
recep¢do permanecam igualmente imdveis. Esta orbita deve estar a 35786 km do nivel do mar e ter
excentricidade tendendo a zero, ou seja 6rbita circular [15].

Principais perturbagdes:

— Perturbagdes gravitacionais devido a um terceiro corpo, neste caso, referentes ao Sol e a Lua,
geram efeitos na inclinagdo da 6rbita (2), tentando tird-la do plano equatorial, conhecidas como
perturbagdes norte-sul nas GEO;

— A pressdo de radiag@o solar tem um efeito periddico aprecidvel na excentricidade e da 6rbita;

— O efeito relacionado ao achatamento do equador gera uma ressonancia a longo prazo, oscilando
diretamente a longitude do satélite projetado no equador. Todos esses efeitos perturbadores
devem ser compensados através de manobras espaciais.

+ Orbita de alta excentricidade: Do inglés Highly Elliptical Orbit (HEO), sdo Orbitas que possuem
um alto apogeu, ponto da 6rbita mais afastado da Terra, e um baixo perigeu, oposto ao anterior, sendo
o ponto orbital mais préximo da Terra [16]. Como exposto na Figura 2.4, ao tridimensionalizar o
traco orbital, projecdo 2D da 6rbita no plano cartografico equidistante cilindrico terrestre, de uma
orbita de alto excentricidade conhecida como Molniya, estabelecida pela antiga Unido Soviética.
Uma interessante escolha de aplicacdo quando se deseja uma cobertura semelhante a de uma GEO,
porém para altas ou baixas latitudes. Para paises com essas caracteristicas, ao usarem adequadamente
uma HEO, podem obter cobertura diaria, como na GEO.



Figura 2.4: Visualiza¢do 3D da 6rbita Molniya no plano cartogréfico equidistante cilindrico [17]

Em referéncia a segunda lei de Kepler (lei das areas), uma linha que une um corpo massivo com
um satélite, varre dreas iguais em tempos iguais [18]. Por consequéncia desse fendmeno provado
por Johannes Kepler, pode se dizer que o satélite terd uma velocidade orbital menor no apogeu do
que no perigeu, além disso, a medida que a excentricidade orbital e aumenta, mais evidente serd
esse efeito. Aplicando essa ideia a uma HEO, ao se ter um satélite com sua ¢, em relagdo ao plano
do equador, igual a latitude de um determinado pais que se deseje ter cobertura, pode-se obter uma
longa cobertura a depender, unicamente, da localizacdo de seu perigeu, também conhecido como
Argumento do perigeo (w), visto que € oposto ao apogeu, regido onde o satélite passard maior parte
do periodo orbital.

Principais perturbacdes:

— Para a aplicag@o supracitada, por se ter alta inclinagdo orbital i, ¢ fundamental evitar que as
perturbagdes devido ao achatamento dos polos da Terra desloquem o apogeu;

— Por se ter um baixo perigeu, como por exemplo a 6rbita Molniya, que tem seu perigeu por volta
de 300 km de altitude, o efeito do arrasto atmosférico € bastante evidente, como consequéncia,
tem-se a circularizacdo orbital. Todos esses efeitos perturbadores devem ser compensados
através de manobras espaciais.

Orbita terrestre de média altitude: No inglés Medium Earth Orbit (MEO), sdo as 6rbitas com
altitude superior a 2000 km e abaixo da GEO, 35786 km [15]. A julgar por sua altitude, oferece mais
cobertura que a Orbita terrestre baixa sem precisar da poténcia de transmissao ou recepgdo € 0 custo
de uma GEO. A aplicagcdo mais comum da MEO ¢ a de constelagdes de satélites de navegagdo e
comunicagdo, como o GPS, apresentado na Figura 2.5, que contém varios satélites em 6rbita, com a
mesma func¢do, para obter 24 horas de total cobertura terrestre, para manter a precisdo de navegacao
por GPS, o modelo de perturbacio para esse tipo de aplicacdo deve ser extremamente preciso. Outra
aplicacdo notdvel € a possibilidade de 6rbitas semi sincronas circulares, com periodo igual a metade
do periodo da Terra [19].
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Figura 2.5: Visualizag¢do da constelagcdo de GPS orbitando a Terra em MEO [19]

Principais perturbacdes:

— Perturbacdes gravitacionais devido a um terceiro corpo tem relevancia na inclinagdo das 6rbitas
MEOQO;

— A julgar pela inclinagdo utilizada pelo satélite em uma MEO os efeitos produzidos pelo acha-
tamento dos polos e do equador podem causar variagdes em seus elementos orbitais, principal-
mente no w;

— Pressdo de radiacdo solar tem certa relevincia quanto a variacio de excentricidade desse tipo
de orbita. Esses efeitos perturbadores podem ser compensados facilmente através de manobras
espaciais propulsivas.

« Orbita terrestre baixa: Do inglés Low Earth Orbit (LEO), abrangem a maioria das missdes rea-
lizadas, como se pode observar na Figura 2.6. Para o presente trabalho, serd a 6rbita de aplicacdo
devido a sua proximidade energética, ou seja, seu baixo custo de implementacdo, além de outras
caracteristicas muito importantes a respeito da missdo a ser realizada, explicitada posteriormente na
Secdo 4.1. Sdo consideradas LEO, érbitas com uma altitude inferior a 2.000 km, embora, na prética,
orbitas abaixo de 1.000 km sejam mais utilizadas [15]. Altitudes inferiores a 300 km devem ser
evitadas, por consequéncia da intensa resisténcia atmosférica, a qual reduz drasticamente a vida util
do satélite, caso ndo tenha como realizar periddicas manobras propulsivas para manter sua 6rbita,
como no caso dos CubeSats.

Um dos maiores problemas relacionado a LEO € o tema do Space Debris (detrito espacial). Por
causa do alto uso desse tipo de 6rbita, sua falta de regularizacio e poucas medidas cabiveis referente
a retirada de satélites em Orbita, muitas vezes o satélite permanece no espaco mesmo nao estando
em funcionamento. Outro problema sdo os objetos classificados como partes de equipamentos de
lancadores ou até mesmo objetos desconhecidos que estio orbitando a deriva. A Figura 2.6, retirada
da CELESTRAK™, uma organizacdo que visa criar um banco de dados de rastreio de todos os
objetos em Orbita terrestre, ilustra bem a quantidade de lixo espacial (pontos em cinza) e satélites
fora de operagdo (pontos em vermelho) que orbitam a Terra [20]. E importante salientar que os
marcadores estio fora de escala de representacao.
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Figura 2.6: Visualiza¢do do congestionamento de Space Debris localizados na LEO [20]

Contudo, devido ao cendrio atual da LEO, organizacdes como a NASA e a Comissdo de Comuni-
cacdo Federal dos Estados Unidos, tentam normatizar e criar regras para o uso deste tipo de 6rbita.
Uma regra, que estd sendo aferida pelas companhias e federacdes internacionais de astrondutica, a
qual € importante citar, ¢ a dos 25 anos. Esta regra diz que satélites operantes abaixo de 650 km
de altitude devem ter sua vida util mdxima de 25 anos, devendo, neste periodo, ter um plano de
reentrada mesmo que a missao venha a ter alguma falha de operacdo. Como consequéncia desta
boa prética, satélites que ndo tenham sistemas propulsivos para realizar tal procedimento, devem
ser implementados a uma certa altitude, de forma que estes tenham suas reentradas antes do tempo
previsto [21].

Softwares de andlise de missio espacial utilizam bancos de dados, como o do CELESTRAK"™, para
verificar possiveis choques que podem ocorrer entre o satélite de uma nova missao e todos esses
corpos que jd se encontram no espago. O Systems Tool Kit (STK) da companhia Ansys® [22] é
um desses softwares, existentes no mercado, que possibilitam essa anélise e todas as outras andlises
referentes a perturbacdes.

Ha vérias aplicagdes em uma LEO, duas delas, com alta relevincia para o projeto, além de ser as
mais cobicadas, quando se deseja realizar monitoramento remoto, sio as drbitas polares e um caso
particular deste tipo de 6rbita, chamado de 6rbitas heliossincronas. Por tal importancia, elas serdao
explicitadas, a seguir, como um novo tépico.

Principais perturbacdes:

— Efeito do achatamento dos polos ou do equador, a depender da inclinagdo (z) do satélite;

— A perturbaco mais critica para esse tipo de Orbita € a do arrasto atmosférico, reduzindo bas-
tante a vida util de operacio;

— Outras perturbagdes podem ser levadas em conta para uma melhor precisdo de seu controle
de atitude, ou seja sistema de apontamento do satélite, fornecendo assim, possibilidades de
monitorar dreas mais precisas. Esses efeitos perturbadores podem ser compensados através de
manobras espaciais propulsivas.

Orbitas polares e 6rbitas heliossincronas: A particularidade das 6rbitas polares é que elas varrem
a superficie terrestre de polo a polo, podendo formar um angulo reto com o Equador ou inclinagcdes
(¢) proximas a 90°. Mesmo um desvio, na inclinacéo orbital, de 20° a 30° do polo ainda podem
ser classificadas como 6rbitas polares [23]. Estas 6rbitas sdo do tipo LEO com altitudes entre 200
km e 1000 km [15]. Esse tipo de 6rbita terrestre € muito utilizado por satélites de observacio e
imageamento da superficie, entretanto é mais utilizado um tipo particular de 6rbita polar, o qual
se denomina Orbita heliossincrona, no inglés Sun-Synchronous Orbit (SSO). Os satélites em SSO

12



sdo sincronizados com o sol, isso significa que o satélite sempre visita a mesma regido da Terra no
mesmo hordrio local.

Na prética, pode-se dizer que, por exemplo, podem existir SSO que passa por cima do territério
brasileiro, onde o satélite orbitante passa pelo litoral nordestino todos os dias na mesma faixa de
horrio, conforme representado na Figura 2.7, retirada das simulacdes do GAMASAT-2 no STK®.
Podendo ser sincronizado ao amanhecer ou ao entardecer, isso impede que o Sol esteja em um angulo
onde o planeta o sombreie por muito tempo. Esta 6rbita normalmente estaria a uma altitude entre
500 e 800 km [23].

Figura 2.7: SSO sincronizada com o Brasil ao entardecer [23]

Além da 6rbita e o objetivo da missdo, outros elementos que podem ser considerados para classificar a
missao sao:

* A defini¢do do langador, o foguete que transportard o satélite até o espago;

* O elemento espacial, elemento principal para se atingir o objetivo da missdo, no caso do presente
trabalho, o préprio CubeSat;

e A arquitetura de comunicacio, definicio do meio de comunicacdo entre o elemento espacial e o
segmento solo;

* A definicdo da estacdes terrestres de satélites, centro de controle de missao e operagdes da missao,
processamento de dados, arquivamento e distribui¢ao e os usudrios [24].

2.2 HISTORICO DOS SATELITES ARTIFICIAIS NO BRASIL E NO MUNDO

O primeiro satélite artificial da Terra, Sputnik 1, como pdde ser visto na Figura 2.1, com formato
esférico de didmetro de 580 mm e massa de 84 kg, foi lancado em 4 de outubro de 1957, pela entdo
Unido Soviética, sendo considerado o marco do inicio da Era Espacial. O langamento foi feito a partir do
Cosmdédromo de Baikonur, na Republica Socialista Soviética Cazaque.

Em 31 de janeiro de 1958, os Estados Unidos lancaram seu primeiro satélite artificial, o Explorer 1,
como pode ser visto na Figura 2.8, cuja massa era de 8 kg. Estes primeiros satélites foram projetados para
missdes de curtas duragdes [25], devido a tecnologia de abastecimento energético desses satélites.
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Figura 2.8: Explorer 1 [26]

Apds estes satélites artificiais diversos outros satélites foram desenvolvidos e langados. Entretanto,
em sua primeira fase, a era espacial era dominada somente pelos Estados Unidos da América e Unido das
Republicas Socialistas Soviéticas (URSS), entretanto nos dltimos 40 anos diversos paises iniciaram seus
programas espaciais, incluindo o Brasil, cujo interesse pela exploracdo do espago foi oficializado com a
criagdo do Grupo de Organiza¢do da Comissdo Nacional de Atividades Espaciais (GOCNAE), precursor
do INPE [25]. As atribuicdes do GOCNAE eram cooperar com o Ministério das Relagdes Exteriores em
propor uma politica espacial brasileira, desenvolver o intercimbio cientifico e tecnoldgico e a coopera-
cdo internacional, promover a capacitacdo de especialistas, conduzir projetos de pesquisa e coordenar e
executar atividades espaciais com a industria brasileira [27].

Em 1985, a estatal Embratel, utilizando os servigos da Spar Aerospace em parceria com a Hughes, pos
em Orbita o primeiro satélite de comunicacio geoestaciondrio do Brasil, o Brasilsat A1. Seu langamento
possibilitou a cobertura total da rede de comunicagao, telefonia e televisdo, em todo o territério nacional
[28]. Em 1986, a empresa lancou o satélite Brasilsat A2 idéntico a sua primeira versdo, mas visando
atender & América Latina. Em 1994, 1995 e 1998 foram lancados respectivamente o Brasilsat B1, Brasilsat
B2 e Brasilsat B3 visando substituir os primeiros exemplares que estavam se aproximando do fim de suas
vidas-tteis. Em 2000, ap6s a privatizacdo da Embratel que foi rebatizada de Star One, o Brasilsat B4 foi
langado e foi o ultimo projeto da familia Brasilsat [29]. A partir de 2005 a Star One iniciou o lancamento
de uma série de satélites, sendo o primeiro o Star One C1 e C2 e o dltimo o Star One D1 em 2016 [30].

Em 1979, a partir de diversos estudos de viabilidade realizados pelo INPE e pelo Centro Técnico de
Aerondutica (CTA), o governo federal decidiu empreender em um grande projeto de capacitagdo tecnold-
gica, nomeado de Missdo Espacial Completa Brasileira (MECB). A meta da iniciativa era desenvolver um
veiculo langador e quatro satélites artificiais com aplica¢cdes ambientais, dois destinados a coleta de dados
e dois destinados a sensoriamento remoto da Terra [25]. Os satélites deveriam ser postos em 6rbita por um
foguete nacional e seu lancamento deveria ser em territorio nacional [31].

Dois dos satélites projetados pelo MECB foram o SCD1, Figura 2.9, lancado em 1993, e o Satélite de
Coleta de Dados 2 (SCD2), langado em 1998. Ambos fazem parte da operagdo do Sistema Brasileiro de
Coleta de Dados (SBCD), que consiste em uma rede de satélites operando em 6rbita baixa, ou seja, abaixo
de 2000 km, que transmitem a um centro de missao os dados ambientais coletados. O centro de missdo
distribui a informacdo captada a diversas institui¢des no Brasil e no exterior [32] [33]. Além do SCDI1 e
SCD2, o projeto também lancou o SCD2-A, cujo objetivo também era a coleta de dados. Entretanto, o
langamento, ocorrido em 1997, foi mal sucedido devido a uma falha no veiculo langcador que destruiu o
satélite [33].
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Figura 2.9: SCD1 [32]

Em julho de 1988, os governos do Brasil e da China uniram-se para iniciarem um programa de desen-
volvimento de dois satélites de sensoriamento remoto. Este projeto foi nomeado de China-Brazil Earth
Resources Satellite (CBERS) e contou com apoio financeiro e técnico dos dois paises [34]. Em 1999, o
satélite CBERS-1, Figura 2.10, foi langado, operou por quatro anos, o que superou as expectativas de vida-
util prevista pelos projetistas. Em 2003, apés do langamento do CBERS-2, devido ao sucesso do programa
CBERS, inicou-se uma segunda fase, com um novo acordo e com previsdo de langcamento de outros trés
satélites [35]. Os novos satélites desenvolvidos foram, CBERS-2B, lancado em 2007, CBERS-3, lancado
em 2012 e CBERS-4, langado em 2014. Em 2019, o ultimo satélite do programa foi lancado o CBERS-4A,
encerrando definitivamente o projeto.

Figura 2.10: Satétile CBERS-1 [36]

Em outubro de 1999, o Satélite de Aplicacdes Cientificas 1 (SACI1) foi langado com carga secundaria
no langcamento do CBERS-1, e foi o primeiro satélite cientifico brasileiro [37]. O SACI1 foi um projeto
conduzido pelo INPE em parceria com outras instituicdes de pesquisa e foi desenvolvido por meio da
ampla base de conhecimento e experiéncia adquiridos no decorrer do programa espacial brasileiro [38]. O
lancamento foi feito pelo langador chinés Longa Marcha 4B a partir do Centro de Langamento de Taiyuan.
Entretanto, devido a uma falha no sistema de comunicagdo, a missao do SACI1 falhou. Uma segunda
versdo do satélite foi desenvolvida, o Satélite de Aplicagdes Cientificas 2 (SACI1), que seria langado em
11 de dezembro de 1999, a partir do Centro de Lancamento de Alcantara pelo lancador brasileiro VLS V2,
mas, infelizmente, ndo chegou ser posto em drbita devido a um acidente ocorrido na torre de lancamento
que destruiu o satélite [37].

O programa Satélite Geoestaciondrio de Defesa e Comunicacdes Estratégicas (SGDC) foi desenvolvido
por meio de uma parceria franco-brasileira com inicio em 2013. O projeto contou com apoio publico-
privado para a criacdo a do SGDC-1, lancado em 2017 e ainda em operacdo. Seu objetivo é prover cobertura
de servico de internet a todo o territério nacional, como parte do Plano Nacional de Banda Larga [29]. O
programa SGDC prevé o lancamento de um segundo satélite, SGCD-2, para 2022, o projeto ainda estd em
fase de planejamento.

A Missao Amazonia, do INPE, ird fornecer dados de sensoriamento remoto para o monitoramento
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do desmatamento, especialmente na regido da Amazdnia. A missdo prevé o lancamento de trés satélites
Amazonia-1, Amazonia-1B e Amazonia-2 [39]. O satélite Amazonia-1, inicialmente nomeado de SSR-
1, foi langado dia 28 de fevereiro de 2021, pelo veiculo lancador indiano PSLV-DL e apds passar pelos
testes de comissionamento foi declarado operacional e suas imagens estdo a disposi¢ao do publico [40]. A
Figura 2.11 apresenta a preparacdo do lancamento do Amazonia-1 e uma das imagens captadas por ele em
Orbita.

(a) Amazonia-1 montado no Multi Satellite As- (b) Imagens captadas pelo Amazonia-1
sembly, juntamente com as cargas secunddrias

Figura 2.11: Curvas obtidas pelo professor sobre influéncias de um terceiro corpo [39] [40]

Em 1998, a Agencia Espacial Brasileira (AEB) e a Comision Nacional de Actividades Espaciales
(CONAE) uniram-se para desenvolver o satélite SABIA-3 cuja missao era o monitoramento do meio am-
biente, dos recursos hidricos e dreas de produgdo agropecudria no Brasil e Argentina. A partir de 2008, o
satélite foi renomeado para SABIA-Mar 1 e teve seu objetivo alterado para observagdo da costa ocednica
da América do Sul [41].

Cabe destacar que primeiro satélite brasileiro foi o microssatélite amador, Tabela 2.1, Digital Orbiting
Voice Encoder (DOVE), ou DOVE-OSCAR 17, lancado em 22 de janeiro de 1990. Projetado pelo radio-
amador Junior Torres de Castro, possuia massa de 12,92 kg e dimensdes de 22,6 x 22,6 x 22,3 mm e foi
desenvolvido com fins educacionais e humanitérios [42]. Operado pela Radio Amateur Satellite Corpora-
tion (AMSAT) teve vida-itil de 8 anos, superando em 2 anos a longevidade esperada.

Outro feito interessante, foi o projeto do Tancredo-1, Figura 2.12, lancado no dia 9 de dezembro
de 2016. O projeto do picossatélite foi idealizado e coordenado pelo professor de matemdtica Candido
Oswaldo de Moura da Escola Municipal Tancredo Neves, de Ubatuba (SP), e construido por estudantes
com idades entre 10 e 15 anos com suporte técnico do INPE. O satélite era do tipo TubeSat e seu obje-
tivo era transmitir dados de telemetria e mensagens gravadas pelos estudantes e radioamadores além de
estudar a formagao de bolhas de plasma na atmosfera [43]. Com uma massa de 0,65 kg, o Tancredo-1 foi
posto em 6rbita no dia 16 de janeiro 2017 a partir da Estacdo Espacial Internacional - International Space
Station (ISS) e encontra-se em operacao [44] [45].

Figura 2.12: Tancredo-1 [44]
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2.3 NANOSSATELITES

No passado, o setor espacial foi dominado por métodos tradicionais de desenvolvimento avessos ao
risco. Ou seja, os projetos exigiam um alto nivel de confiabilidade com riscos minimos, dessa forma,
0s processos se tornavam extremamente dispendiosos, lentos e com necessidade de uma mao de obra al-
tamente especializada [46]. Ap6s o lancamento do Sputinik 1, o nimero de satélites langados cresceu
exponencialmente. Dessa forma, as tecnologias espaciais desenvolveram-se bastante nas ultimas décadas
€ 0 espaco tornou-se um meio mais acessivel [25]. Devido a isso, a busca por reduzir os custos das ativi-
dade espaciais tem atraidos os esforcos de diversas agéncias federais, instituicdes académicas e empresas
privadas.

Neste contexto surgiu o conceito de New Space, filosofia de desenvolvimento e gerenciamento, que
incorpora novas ideias de negécios no projeto, fabricacdo e venda de naves espaciais, satélites etc, e se
concentra nas necessidades dos clientes. Em suma, o New Space transforma as demandas por atividade es-
pacial em produtos [47]. Este movimento € impulsionado pelas diversas empresas privadas que emergiram
na drea. O envolvimento do setor privado reduziu muito os custos de producio de produtos espacias, além
de gerar um grande avango tecnolégico na drea, tais quais os nanossatélites.

A 4° Revolucdo Industrial, iniciada no fim do século XX e consolidada no século XXI, gerou uma
série de mudancas em diversas dreas, sobretudo na nanotecnologia e microtecnologia, que apresentam um
grande potencial, devido a sua larga aplicabilidade em diversos setores [48]. Dessa forma, houve um grande
progresso nessa drea, o que possibilitou, justamente o surgimento dos nanossatélites, uma vez que havia
conhecimento técnico o suficiente para desenvolve-los. Os nanossatélites s3o em suma caracterizados por
sua massa, que, conforme Tabela 2.1 , deve estar entre 1 e 10 kg.

Tabela 2.1: Classificagd@o de satélites segundo [49]

Classificacao Massa
Attosatélites ~1-10g
Fentossatélites ~10-100 g
Picossatélites ~0,1-1kg
Nanossatélites ~1-10kg
Microssatélites ~ 10 - 100 kg
Minissatélites ~ 100 - 500 kg

Satélites médios  ~ 500 - 1000 kg
Grandes satélites acima de 1000 kg

Outro fator muito relevante para o interesse em nanossatélites é a grande reducdo do custo total de
producdo e lancamento em relag@o aos satélites tradicionais. Esta reducdo de custos da-se pela abordagem
menos conservadora dos projetistas, que assumem o maior risco de falha do nanossatélite, e reduzem
o tempo de desenvolvimento do produto. Além disso, a massa reduzida, reduz drasticamente os custo
de lancamento quando comparados com satélites tradicionais [49]. Vale citar também que, embora o
lancamento ndo represente o maior custo para grande parte das missdes espaciais, esta alteracdo pode
acarretar em uma economia milionaria [46].

Em suma, pode-se dizer, que os nanossatélites surgiram devido a uma série de fatores e que sdo de
grande interesse devido ao baixo custo e a agilidade de desenvolvimento. Entretanto, possuem uma menor
confiabilidade quando comparado aos modelos tradicionais.

Os primeiros nanossatélites foram lancados em 1998 pela Alemanha, nomeados de TUBSAT-N e
TUBSAT-N1, com massas de 8,5 kg e 3 kg respectivamente foram desenvolvidos pela Technische Uni-
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versitdt Berlin [50]. Ap6s a operacdo bem sucedida desses projetos houve um crescimento exponencial
no desenvolvimento deste tipo de satélites, especialmente apds a criagdo do padrao CubeSat, em 1999,
Secdo 2.4, vide Figura 2.13.

Total nanosatellites and CubeSats launched www.nanosats.eu

1700 - - 1684
=e=Nanosats launched incl. launch failures
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Figura 2.13: Langamentos de nanossatélites e CubeSats [51]

2.3.1 NANOSSATELITES NO BRASIL

No dia 25 de agosto de 2003, a Operacdo Sao Luis previa o lancamento do primeiro nanossatélite de
aplicacdes cientificas nacional. O UNOSAT-1, Figura 2.14, foi projetado e construido por pesquisadores e
alunos brasileiros da Universidade Norte do Parand (UNOPAR). O objetivo do UNOSAT-1 era transmitir
mensagens de voz e um pacote de dados de telemetria em protocolo AX25 [52] [53].

Infelizmente, o UNOSAT-1 ndo chegou a ser lancado, seu veiculo lancador, o VLS-1 V3, na tarde de 22
de agosto de 2003, foi destruido por um acendimento do propulsor do primeiro estdgio causando um incén-
dio no Centro de Langamento de Alcantara que destruiu o langador e as cargas ainda nos preparativos para
o lancamento. O nanossatélite seria lancado com carga secunddria junto do satélite SATEC desenvolvido
pelo INPE [54]. A Tabela 2.2 apresenta alguns dados do UNOSAT-1.

SPACE

UNOSAT 1

Figura 2.14: UNOSAT-1 [53]
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Tabela 2.2: Ficha técnica UNOSAT-1 [52] [45]

UNOSAT-1
Operacao UNOPAR
Tipo de missao Comunicagdo
Data de lancamento -
Centro de Lancamento de Alcantara,
Maranhao, Brasil

Local de lancamento

Veiculo Lancador VLS-1 V3

Massa 8,83 kg
Dimensdes externas 460 mm x 250 mm x 85 mm
Tipo de orbita SSO

Altitude da érbita ~ 750 km

Custo total RS -

2.4 PADRAO CUBESAT

Em 1999 foi criado o projeto de CubeSat pela California Polytechnic State University (Cal Poly), San
Luis Obispo e o Laboratério de Desenvolvimento de Sistemas Espaciais da Stanford University. O objetivo
do projeto era facilitar o acesso ao ambiente espacial para pequenas cargas e padronizar o desenho de na-
nossatélites e torna-los ainda mais acessiveis. Os aspectos padronizados do CubeSats tornam possivel para
as empresas a producio de componentes em massa e a oferta de pecas prontas para uso. Como resultado,
o desenvolvimento de CubeSats torna-se significativamente menos dispendioso que nanossatélites perso-
nalizados. A padronizacdo e tamanho reduzidos também diminuem os custos associados ao transporte e
implantagdo na dérbita reduzindo assim o custo e tempo de desenvolvimento [55].

O CDS € uma padronizagdo que € adotada por centenas de organizagcdes em todo o mundo, tanto no
ambito educacional, como também por empresas privadas e organizacdes governamentais [56]. O projeto
basico de um CubeSat corresponde a um cubo com arestas de 10 cm (4 polegadas) com massa de até 1,33
kg (2,93 libras). Entretanto, variacdes sao admitidas e podem vir em vdrios tamanhos, que s@o baseados na
unidade padrdo CubeSat - referida como 1U, os tamanho podem varias de 0,25U a 27U, Figura 2.15, com
massa entre ~ 0,2 kg e ~ 40 kg [51]. No Anexo A.1 pode ser encontrado um desenho técnico do CubeSat
padrdo 1U.

o i '*
| |‘| .

1

Figura 2.15: CubeSats de 1U a 12U [4]

O primeiro langamento de CubeSats ocorreu em 30 de junho de 2003 a partir do Cosmédromo de Ple-
setsk, em Oblast de Arkhangelsk na Rdssia. Foram postos seis CubeSats em 6rbita, sendo dois dinamar-
queses, AAU CubeSat, Figura 2.16, e DTUSat, dois japoneses, CubeSat XI-IV e CUTE-1, um canadense,
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Can X-1, e um norte americano, o Quakesat. Apenas 10 anos depois o nimero de CubeSats lancados
ja estava na casa das centenas. Em 2021 estima-se que ha cerca de 1553 CubeSats lancados em todo o
mundo [51] [57].

Figura 2.16: AAU CubeSat [51]

2.4.1 CUBESATS NO BRASIL

Embora a motivacio inicial dos CubeSats tenha sido meramente educacional, eles vém se tornando
uma tendéncia tecnoldgica no setor espacial e vem atraindo o interesse de diversos paises. Os nanossaté-
lites padrdes mostraram-se Uteis para cumprir missdes com relevancia para o setor espacial e vém sendo
adotados em aplicagdes militares e civis [1].

O projeto de um CubeSat pode ser totalmente desenvolvido em um periodo inferior a 18 meses e pode
chegar a custar menos de US$ 100 mil. Esta redugao de custos e tempo de concepgdo permite uma série de
ganhos ao setor espacial, que pode focar em a explorar novas estratégias e modelos de negécio [1]. Além
disso, vé-se a importancia dos CubeSats no cendrio em que o setor espacial estd inserido, o New Space.

No Brasil, assim como em diversos paises, inimeras inciativas de desenvolvimento de CubeSats vem
surgindo tanto no setor publico, como no setor privado.

2.41.1 PROGRAMA NANOSATC-BR

O Programa NanosatC-BR que visa o desenvolvimento de CubeSats € formada por pesquisadores,
tecnologistas, professores universitdrios e alunos de graduagdo e pds-graduacdo de diversas institui¢des
publico/privadas e objetiva a formagdo de recursos humanos na area espacial. Além disso sua missao
cientifica é estudar os distirbios magnetosféricos, principalmente na zona de Anomalia Magnética do
Atlantico Sul (AMAS) e no setor da Eletrojato Equatorial lonosférico (EEJ) por meio do desenvolvimento
de CubeSats.

O AMAS, fendmeno ainda ndo explicado pela ciéncia, consiste em uma faixa que se estende pela regido
do Atlantico Sul e sobre o Sul da América do Sul, ocupando grande parte do territério brasileiro em que
a intensidade do campo magnético da Terra € intensamente baixa [58]. A magnetosfera terrestre protege
o planeta da radiacdo ionizante espacial, desta forma, a regido do AMAS oferece menor resisténcia ao
fluxo destas particulas carregadas [59]. As consequéncias da presenga do AMAS sao maior probabilidade
de problemas com os sinais de posicionamento global (GPS), problemas com as redes de distribuicio de
energia e até falhas em equipamentos de bordo [60]. J4 o EEJ ¢ uma faixa de corrente elétrica intensa
situada na Ionosfera, entre 90 e 120 km de altitude, fluindo a leste durante o dia e a oeste durante a noite,
na regifo do equador [61]. A Figura 2.17 apresenta o campo magnético total da Terra para o ano 2000.
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Figura 2.17: Campo magnético total para o ano 2000 [59]

O NCBRI1 € o primeiro CubeSat Nacional langado e o segundo CubeSat brasileiro, desenvolvido pelo
INPE por meio de seu Centro Regional Sul (CRS) em cooperacdo com a Universidade Federal de Santa
Maria (UFSM) e apoiado pela AEB. O projeto também conta com a participagao do Instituto Tecnolégico
de Aerondutica (ITA), que abriga uma estacio terrestre em Sdo José dos Campos para coletar os dados
do NCBRI1. O seu langamento foi em 19 de junho de 2014 na base de lancamento de Yasny, na regido
de Donbarovsky, Russia, abordo do lancador DNEPR. O NCBRI1 ainda encontra-se em operagdo [62]. A
missdo do NCBRI1 € coletar dados do campo magnético terrestre, principalmente da regido do AMAS e do
EEJ. Os sensores do NCBR1 atuam na medicao a partir de uma 6rbita de 600 km de altitude, sobrevoando
os polos terrestres [60]. A Tabela 2.3 apresenta os dados técnicos do NCBRI1.

Tabela 2.3: Ficha técnica NCBR1 [62] [45]

NanoSatC-Br 1

Operacao INPE e CRS
Tipo de missao Cientifico e tecnolégico
Data de lancamento 19 de junho de 2014

Base de Dombarovsky, Oblast

Local de lan¢amento de Oremburgo, Russia

Veiculo Lanc¢ador DNEPR
Massa 0,965 kg
Dimensoes externas 1U
Altitude da o6rbita ~ 600 km
Tipo de érbita SSO
Custo total R$ 800 mil

Em marg¢o de 2020 o NCBR2, Figura 2.18, foi langado pelo langador Russo Soyuz-2, operado pela Ros-
cosmos, no Cosmédromo de Baikonur, Cazaquistdo e é o segundo nanossatélite desenvolvido pelo projeto
NanosatC-BR . A miss@ao do NCBR2 € monitorar a intensidade do campo geomagnético e a precipitacio de
particulas energéticas ionizantes. Este segundo CubeSat foi financiado pela AEB e assim como o NCBR1
foi desenvolvido pelo INPE por meio de seu CRS em parceria com a UFSM [63]. A Tabela 2.4 apresenta
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os dados técnicos do NCBR2.

Figura 2.18: Equipe projetista ao lado do NCBR2 [63]

Tabela 2.4: Ficha técnica NCBR2 [63]

NanoSatC-Br 2

Operacao INPE e CRS

Tipo de missao Cientifico e tecnolégico

Data de lancamento 22 de marc¢o de 2021

Local de lancamento Comddromo de Baikonur, Cazaquistao
Veiculo Lancador Soyuz-2

Massa 1,72 kg

Dimensdes externas 2U

Altitude da orbita ~ 600 km

Tipo de 6rbita SSO

Custo total R$ 1 milhdo

2.41.2 AESP-14 - PROJETO CUBESAT

O primeiro CubeSat desenvolvido no Brasil foi o AESP-14, Figura 2.19, concebido em 2012 fruto de
uma cooperacio cientifica e tecnoldgica entre o ITA e o INPE em Sao José dos Campos, Sdo Paulo. Os
objetivos da missdo do AESP-14 eram investigar o mecanismo de geragdo e bolhas de plasma equatorial,
conhecido como Equatorial Spread F, em especial sob o territério brasileiro, onde este fenomeno ¢ inten-
sificado devido a AMAS. Outro objetivo da missdo do CubeSat era a medi¢do in situ dos parametros de
plasma para a observagdo de processos dindmicos e eletrodindmicos associados as bolhas de plasma [64].

O AESP-14 foi conduzido ao espago em 10 de Janeiro de 2015 a partir da Esta¢do da Forca Aérea de
Cabo Canaveral, Flérida, EUA a bordo do lancador Falcon 9 v1.1 como carga secunddria. O CubeSat foi
posto em O6rbita a partir da Estagdo Espacial Internacional (EEI) em 5 de fevereiro de 2015. O AESP-14
foi declarado inoperante em 3 de margo de 2015 pela AEB devido a uma falha no sistema de abertura de
uma antena de transmissao [65]. A Tabela 2.5 apresenta os dados técnicos do AESP-14.
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Figura 2.19: AESP-14 [64]

Tabela 2.5: Ficha técnica AESP-14 [64] [45]

AESP-14
Operacio INPE e ITA
Tipo de missiao Comunicagdo
Data de lancamento 10 de janeiro de 2015

Estacdo da Forca Aérea de Cabo

Local de langamento Canaveral, Florida, EUA

Veiculo Lancador Falcon 9 v1.1
Massa 0,7 kg
Dimensoées externas 1U
Altitude da érbita ~ 350 a 400 km
Tipo de érbita LEO
Custo total R$ 150 mil

2.41.3 MISSAO ITASAT

A Missao ITASAT, fundada em 2003 e financiada pela AEB com participacdo do INPE e ITA, tem por
objetivo fomentar projetos na area espacial. O projeto foi dividido em duas grandes fases, sendo a primeira
fase responsdvel por: formar um nicleo de estudantes, professores e engenheiros para compor a equipe de
projeto e realizar o estudo de viabilidade de configuragdes de satélite de pequeno porte e seus subsistemas,
esta fase durou de 2005 a 2009. Através do ITA participam do projeto a Universidade Federal do Rio
Grande do Norte (UFRN), a EESC-ESP, a Universidade Estadual de Londrina (UEL), a Universidade
Estadual de Campinas (UNICAMP), a UnB, a Faculdade de Engenharia de Guaratinguetd da Universidade
Estadual Paulista (FEG-UNESP) e a Universidade Técnica de Berlim (TU Berlin) [66].

A partir de 2009 a Missdo ITASAT focou na segunda fase, inicio da concep¢cdo do ITASAT-1, Fi-
gura 2.20, primeiro satélite do projeto. A ideia inicial era a constru¢do de um microssatélite cibico com
massa de aproximadamente 80 kg e aresta de 60 cm [66]. Entretanto, em 2013, foi proposta uma mudanca
no modelo do satélite para o padrdo CubeSat, desta forma, o ITASAT-1 passa a ser um nanossatélite padrdo
com dimensao 6U e massa estimada em 8 kg [67].

O objetivo do ITASAT-1 € basicamente fazer o imageamento remoto de pontos especificos na Terra
e monitoramento climdtico e ambiental. Seu lancamento ocorreu em 3 de dezembro de 2018, a bordo
do langador americano Falcon 9 Block 5, a partir da Base da For¢a Aérea de Vandenberg, Califérnia. E
interessante ressaltar que este lancamento levou ao espago 15 microssatélites e 56 CubeSats de diversas
entidades comerciais e governamentais [68]. A Tabela 2.6 apresenta os dados técnicos do ITASAT-1.
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Figura 2.20: ITASAT-1 [67]

Tabela 2.6: Ficha técnica NCBR2 [63] [45]

ITASAT-1
Operacao INPE e ITA
Tipo de missao Comunicacdo e imageamento terrestre
Data de lancamento 3 de dezembro de 2021

Base da Forca Aérea de

Local de langamento Vandenberg, Lompoc, Califérnia

Veiculo Lancador Falcon 9 Block 5
Massa 1,72 kg
Dimensoes externas 6U
Altitude da orbita ~ 600 a 700 km
Tipo de érbita LEO
Custo total R$ 1,8 milhdo

2.4.1.4 PROGRAMA SERPENS

O Sistema Espacial para Realiza¢do de Pesquisa e Experimentos com Nanossatélites (SERPENS) foi
um programa concebido pela AEB em conjunto com o curso de Engenharia Aeroespacial da UnB. O pro-
jeto prevé que as missdes espaciais académicas sejam conduzidas por um consércio de universidades. Além
da UnB fazem parte do programa Universidade Federal de Santa Catarina (UFSC), Universidade Federal
de Minas Gerais (UFMG), Universidade Federal do ABC (UFABC), Centro de referéncia em sistemas
embarcados e aeroespaciais (CRSEA), Instituto Federal Fluminense (IFF). Outros parceiros internacionais
sdo a California Polytechnic State University e a Morehead State University dos EUA, Universidade de
Vigo da Espanha e Universita di Roma Sapienza da Itdlia. O INPE e o Centro Regional Norte (CRN)
também integraram o projeto [69].

A primeira missdo desenvolvida pelo programa SERPENS foi o CubeSat SERPENS-1, Figura 2.21,
conduzida pela UnB e coordenada pela professora Chantal Cappelletti da FGA. Os objetivos do CubeSat
eram, além da capacitacdo de recursos humanos das parte envolvidas, coletar dados ambientais [70]. O
SERPENS-1 foi langado em 18 de agosto de 2015, por meio do langador japonés H-IIB, a partir do Centro
Espacial de Tanegashima, Japao. Foi implantado em 6rbita a partir da ISS no dia 24 de agosto de 2015 [71].
A segunda missdo do programa € o desenvolvimento do SERPENS-2, conduzido pela UFSC, que encontra-
se na fase de concepgdo. A Tabela 2.7 apresenta os dados técnicos do SERPENS-1.
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Figura 2.21: SERPENS-1 [71]

Tabela 2.7: Ficha técnica NCBR2 [60] [71] [45]

SERPENS 1
Operacao SERPENS
Tipo de missao Cientifico e tecnoldgico
Data de lancamento 19 de agosto de 2015
Local de lancamento Comddromo de Baikonur, Cazaquistio
Veiculo Lancador H-IIB
Massa 1,72 kg
Dimensdes externas 3U
Altitude da érbita ~ 400 km
Tipo de orbita LEO
Custo total R$ 800 mil

2.41.5 FLORIPASAT-1

O projeto FloripaSat-1 € uma iniciativa de pesquisadores e alunos da UFSC em conjunto com o Instituto
Federal de Santa Catarina (IFSC). O principal objetivo € incentivar e capacitar os alunos a trabalhar no
setor espacial [72]. O projeto teve apoio do INPE e da AEB [72]. O FloripaSat-1 foi langado como carga
secunddria do satélite sino-brasileiro CBERS-4A no dia 20 de dezembro de 2019, no Centro de Lancamento
de Taiyuan, Xinzhou, China. O veiculo langador foi o CZ-4B [73]. A Figura 2.22 apresenta o FloripaSat-1.
A Tabela 2.8 apresenta os dados técnicos do FloripaSat-1.

Figura 2.22: FloripaSat-1 [73]
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Tabela 2.8: Ficha técnica NCBR2 [71] [74] [45]

FloripaSat-1

Operacao UFSC
Tipo de missao Comunicagio
Data de lancamento 20 de dezembro de 2019

Centro de Langamento de Taiyuan

Local de lancamento Xinzhou, China

Veiculo Lancador CZ-4B
Massa -
Dimensoées externas 1U
Altitude da érbita ~ 629 km
Tipo de orbita SSO
Custo total RS -

2.4.1.6  NANOMIRAX/CRON-1

A miss@o do CRON-1, subtitulada de NanoMirax, € a primeira iniciativa de desenvolvimento de um
CubeSat pelo setor privado no Brasil. A statup brasileira CRON Sistemas e Tecnologias LTDA, fundada em
2015 por pesquisadores do INPE, é quem esta a frente do desenvolvimento do nanossatélite padrio [75]. O
objetivo do projeto € a deteccdo de radiagdo de raios-X e raios gama no espago, provenientes de explosdes
cOsmicas como as erupgdes de raios gama, ou Gamma-Ray Bursts [76]. A Figura 2.23 apresenta 0o CRON-1
durante a fase de testes ambientais.

O CubeSat de 2U ja passou por todas as fases de desenvolvimento e passou pelo testes ambientais
realizados no INPE em setembro de 2020 [75]. A Tabela 2.9 apresenta os dados técnicos do CRON-1.

Figura 2.23: CRON-1 [76]

Tabela 2.9: Ficha técnica CRON-1 [77] [45]

CRON-1
Operacao Sistemas e tecnologia CRON
Tipo de missao Cientifico e tecnolégico
Data de lancamento previsto para 2022

Local de lancamento -
Veiculo Lancador -

Massa -
Dimensoes externas 2U
Altitude da orbita -

Tipo de 6rbita LEO ou SSO
Custo total RS -
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2.41.7 ALFACRUX

A Alen Space se uniu a UnB para o desenvolvimento da missao radioamadora e educacional AlfaCrux.
A missdo consistird no projeto de um CubeSat 1U para realizacio de pesquisas e experimentos na drea de
comunicagdes IoT (Internet das Coisas), uma importante tecnologia do século XXI. Além disso, também
estudard a caracteriza¢do dos efeitos do clima espacial sobre as comunicac¢des via satélites em latitude
equatoriais [78].

A missao é apoiada pela Fundacdo de Apoio a Pesquisa do Distrito Federal (FAPDF) e da Agéncia
Espacial Brasileira (AEB), e é desenvolvida por um grupo de alunos e professores da UnB. O CubeSat
AlfaCrux foi lancado dia 01 de abril de 2022 a bordo do lancador Falcon 9 Block 5 a partir do Centro
Espacial Kenndy localizado no Cabo Caveral Na Florida, EUA [79] [80]. A Tabela 2.10 apresenta os
dados técnicos do AlfaCrux.

Figura 2.24: AlfaCrux [79] [80]

Tabela 2.10: Ficha técnica AlfaCrux [63] [45]

AlfaCrux
Operacao AEB e UnB
Tipo de missao Comunicacdo e [oT
Data de lancamento 01 de abril de 2022

Centro Espacial Kennedy

Local de lancamento Cabo Caveral, Florida, EUA

Veiculo Lancador Falcon 9 Block 5
Massa -kg
Dimensoes externas 1U
Altitude da orbita ~ - km
Tipo de orbita LEO ou SSO
Custo total R$ 2.2 milhdes

2.4.1.8 OUTRAS MISSOES DE CUBESATS

O projeto Constelagdo de Nano Satélites para Coleta de Dados Ambientais (CONASAT) objetivava
oferecer uma op¢do mais vidvel economicamente aos satélites SCD1 e SCD2 para garantir a continuidade
do programa SBCD, além de cobrir uma nova demanda de monitoramento ambiental por meio de senso-
riamento remoto. O CONASAT tinha como plano inicial lancar uma constelacdo de CubeSats [81]. O
projeto, desenvolvido pelo INPE, iniciou-se em 2011 com apoio da AEB. Entretanto o status atual do
projeto € desconhecido, algumas fontes sugerem que a inciativa foi cancelada [51].

O 14-BISat é o CubeSat do tipo 2U que estava sendo desenvolvido pelo IFF em parceria com a Univer-
sidade de Porto, Portugal. A missdo faria parte do projeto QB50 que visava o lancamento de uma rede de
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50 CubeSats construidos por universidades em todo o mundo. O status do nanossatélite encontra-se como
cancelado atualmente [82].

2.41.9 GAMASAT-1

Em 2020 a Gama CubeDesign propds o desenvolvimento do GAMASAT-1 para participar da primeira
edicao do CubeDesign Virtual 2020 que visava que as equipes reproduzissem os dois primeiros processos
do ciclo de vida de uma missdo espacial, Figura 2.25.

Validagio /alidagdo Sistema ¢
capacidade
operacional

Verificacio
Requisitos de Verificagio Integragio dos

Subsistemas Subsistemas

Verificagio,

Projeto detalhado

de componentes Integragio dos

componentes

\ Implementagio /

Figura 2.25: Desafio relacionado aos Requisitos da CubeDesign Virtua 2020 [3]

A Figura 2.25 explicita todo o ciclo de projeto de uma missao espacial por meio do Diagrama V. A
parte esquerda do diagrama apresenta as etapas de decomposi¢do e defini¢cdo. Ja o lado direito trata-se
da integracdo e verificacdo de tudo foi previamente definido [3]. O Diagrama V é melhor abordado na
Secdo 3.1.0 desafio proposto na CubeDesign Virtua 2020 considera apenas a parte esquerda do Diagrama
"V", mais especificamente em Necessidades, Requisitos dos Stakeholders e Requisitos de Sistemas.

O objetivo da missdo do CubeSat GAMASAT-1, Figura 2.26, também apresentado na Figura 1.3 € o
monitoramento de desastres ambientais, que apresentam riscos para a natureza e para a sociedade. Mais
especificamente:

¢ Monitorar areas inundadas;
* Monitorar 4reas de risco de queimadas nos biomas latino americanos;

¢ Monitorar area de desmatamento dos biomas latino americanos.

Figura 2.26: GAMASAT-1

28



A Tabela 2.11 apresenta os dados técnicos do GAMASAT-1. Por ser um protétipo de mesa para a
competicdo do INPE, ndo ouve langamento e nem a escolha de um veiculo langador.

Tabela 2.11: Ficha técnica GAMASAT-1

GAMASAT-1
Operacao UnB
Tipo de missao Educacional
Data de lancamento -
Local de lancamento -
Veiculo Lancador -

Massa 1,078 kg
Dimensoes externas 1U
Altitude da érbita 400 km
Tipo de orbita LEO
Custo total R$ 3190,00

2.5 SUBSISTEMAS DE UM CUBESAT

Um CubeSat envolve uma série de subsistemas complexos que operam em conjunto para o pleno fun-
cionamento do nanossatélite. Sdo eles, payload, sistema de telemetria, rastreio € comando, computador de
bordo, sistema de suprimento de energia, determinacao e controle de atitude e controle térmico.

A carga util, payload, é todo o conjunto de componentes que sdo alocados dentro da estrutura do Cu-
beSat e tem por objetivo realizar os objetivos da missdo. O payload apresenta uma massa € uma montagem
especifica que configuram o envelope de cargas que é de suma importancia para o projeto do subsistema
de estrutura e mecanismos [83].

O sistema de telemetria, rastreio e comando € responsavel por fazer a conduzir os dados obtidos a
base na Terra. Este subsistema pode ser dividido em duas partes, sendo elas, o sistema de tratamento de
dados, data handling, processa as informagdes geradas pelo payload e de outros subsistemas e o sistema
de comunicagdo, communication, que efetivamente envia os dados processados pelo data handling.

A funcdo do subsistema do computador de bordo € fazer todo o controle e codificacdo dos sensores
presentes no CubeSat, adquirir os dados de telemetria dos diversos subsistemas de telecomunicagao, captar
as mensagens de telecomando, decodifica-las e gerar comando para os outros subsistemas, gerenciar a
comunicacdo com o payload, implementar o controle térmico caso haja, detectar, isolar e recuperar falhas
[84].

O subsistema de suprimento de energia é responsdvel pelo fornecimento de energia a todos os outros
subsistemas que necessitem. Em geral pode ser divido em quatro partes: fonte de energia, armazenamento
de energia, distribui¢do de energia e controle de energia. Em geral os sistema elétrico dos CubeSats contam
com células fotovoltaicas e baterias [24].

O subsistema de determinacdo e controle de atitude é responsavel por setar todos os pardmetros de
orientagdo do CubeSat enquanto em 6rbita e por todas as manobras e estabilizagdo da posicdo angular do
CubeSat em sua trajetdria com a preciso necessdria e estabelecida por meio de atuadores e sensores [85].

O subsistema de controle térmico visa a manutengdo dos componentes do payload e do CubeSat nos
intervalos limites e temperatura para cada fase da missdo. Em geral sdo empregados controles passivos,
como mantas térmicas e superficies espelhadas.

Os CubeSats possuem dimensdes e massa maxima padronizada, dessa forma o subsistema de estru-
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tura deve ser dimensionado para suportar todo o envelope de carga e as cargas sujeitas no lancamento e
implantacdo. Pode ser dividido em duas partes, estrutura primadria, suporta os maiores esfor¢cos impostos
ao nanossatélite, e estrutura secunddria, suporta fios, componentes nao estruturais etc [83]. Este trabalho,
como explicitado na Se¢do 1.3, descreverd o projeto estrutural de um CubeSat com todas suas especifici-
dades e detalhes.

2.6 LANCAMENTO DO CUBESAT

Os CubeSats sdo lancados e postos em 6rbita, em geral, como carga secunddria, ou seja, a Orbita
fornecida pelo veiculo lancador é projetada para o langamento da carga primdria. Dessa forma, os projetos
de CubeSats estdo sujeitos a op¢des de lancadores nao ideias ou de terem de aguardar um lancador que
cumpra suficientemente todas as especificagdes de lancamento [86]. Com a popularizacdo da plataforma
CubeSat, ¢ cada vez mais comum o lancamento de uma série de CubeSats por um tnico veiculo langcador
e até lancamentos realizados diretamente da ISS [87].

2.6.1 P-POD

Como mencionado na Secdo 2.4 o projeto CubeSat surgiu como um projeto universitdrio, na Cal Poly.
Dessa forma, muitos provedores de lancamentos eram resistente quanto a inclusio de cargas tteis univer-
sitdrias em seus langamentos, por receio da possibilidade de comprometer a carga ttil primdria [57].

Dessa forma, a Cal Poly desenvolveu o Poly Picosatellite Orbital Deployer (P-POD), Figura 2.27, im-
plantador padrio acoplado ao langador, cujo objetivo principal é proteger o veiculo e a carga (til principal
de qualquer falha mecanica dos CubeSats langados como carga secundaria.

Figura 2.27: P-POD [55]

O P-POD € um paralelepipedo de aluminio com base medindo 5 polegadas e comprimento de 16 pole-
gadas, com capacidade de 3U. Depois que a porta é aberta, uma mola é usada para empurrar cada CubeSat
do implantador padrdo em rotas lineares sem movimentos rotatdrios significativos a uma velocidade de 0,3
m/s [88].
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3 METODOLOGIA E GESTAO DE PROJETO

O Capitulo 3 visa apresentar a
metodologia adotada no projeto

A competi¢do CubeDesign categoria CubeSat organizada pelo INPE objetiva principalmente levar as
equipes a entenderem o papel da engenharia de requisitos e sistemas para o sucesso de um projeto espacial.
Os projetos de satélites e veiculos espaciais envolvem diversas organizacdes e demandam muitos recursos
financeiros, tecnologia de ponta e equipes altamente qualificadas. Dessa forma, gerenciar um projeto na
drea espacial requer o empenho de diversas dreas de uma organizagao [3].

3.1 GESTAO DE PROJETOS ESPACIAIS

Segundo o Instituto de Gerenciamento de Projetos - Project Management Institute (PMI [89]) um pro-
jeto tradicional pode ser dividido em 5 etapas de desenvolvimento: Iniciacdo, nesta fase ¢ definido o
projeto em si por meio da obtencdo das autorizagdes necessdrias, ou seja, o escopo ¢ definido e o termo
de abertura de projeto é criado. Planejamento, nesta etapa o plano de gerenciamento de projeto é desen-
volvido, o orcamento, a estimativa de custos e o gerenciamento de qualidade sdo criados. Execucao, neste
estdgio hd a coordenacdo dos recursos, gerenciamento das partes interessadas e integracao e execucdo das
atividades de acordo com o plano de gerenciamento de projeto realizado na etapa de Planejamento. Moni-
toramento e controle, esta etapa visa o acompanhamento, andlise e controles dos processos € desempenho
do projeto e Encerramento que objetiva certificar a efetiva conclusdo do projeto, além de toda produzir
toda a documentagdo final necessaria. Estas etapas podem ser concomitantes em alguns momentos do
projeto e podem ser aplicadas de maneira variada a depender do segmento do projeto.

Em geral, os projetos espaciais sdo muito complexos, demandam equipes altamente especializadas e
tem custos muito elevados. Dessa forma, esse tipo de projeto costuma empregar a Engenharia de Sistemas,
ou SE. Segundo Wasson [90], a SE nada mais € do que a aplicacdo multidisciplinar de principios analiticos,
matemadticos e cientificos para formular, selecionar e desenvolver uma solu¢@o que tenha risco aceitdvel,
satisfaca as necessidades operacionais do usudrio e minimize os custos de desenvolvimento e ciclo de vida
enquanto equilibra os interesses das partes interessadas. A SE € especialmente indicada a projetos de alta
complexidade [90].

O maior desafio da maioria dos projetos € traduzir as necessidades das partes interessadas em solugdes
entregdveis. A SE traduz a visdo abstrata do cliente ou usudrio em uma linguagem de de especificacdes,
arquiteturas e projetos para orientar as atividades de desenvolvimento de hardware, software e produto,
conforme ilustrado na Figura 3.1 [90]. O processo de SE tem uma natureza iterativa que ancora-se no
aprendizado e na melhoria continua. A medida que o projeto evolui, os projetistas descobrem os requisitos
reais e as propriedades emergentes do sistema. A complexidade do projeto pode levar a comportamentos
inesperados e imprevisiveis dos sistemas, portanto, um dos objetivos do SE € minimizar consequéncias
indesejaveis [91].

31



Engenharia de
Software

< Engenharias

especificas
() o
o o o o
Stakeholders n Desenvolvedores de sistema

Engenharia de sistemas
Conceitos, principios e praticas

Requisitos das necessidades operacionais >

Figura 3.1: Engenharia de Sistemas - Ponte entre as necessidades dos stakeholders e os desenvolvedores de projeto
[90]
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A SE tem uma orientag@o horizontal, ou seja, inclui processos técnicos e de gestdo. Ambos os pro-
cessos dependem de uma boa tomada de decisdo. As decisdes tomadas no inicio do ciclo de vida de um
sistema, cujas consequéncias nao sio claramente compreendidas, podem ter grandes implica¢des no futuro
do projeto [91]. Além disso, para satisfazer as expectativas entre as necessidades do usudrio e o desen-
volvimento de sistemas, produtos e servicos sdo necessdrios trés tipos de atividades técnicas: andlise do
sistema, projeto do sistema e desenvolvimento/implementacao do sistema [90].

Existem vérios modelos de ciclo de projeto uteis para definir o inicio, as paradas e as atividades apropri-
adas para os estdgios do projeto. No presente trabalho serd usado o Diagrama em V adaptado para projetos
de CubeSats, Figura 3.2, adotado na dltima competicao do INPE, CubeDesign Virtua 2020 e apresentado
no Haskins et al. [91] no Systems Engineering Handbook.
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dcs ...........
Stakeholders

Validacdo Sistema e

Validagfio

capacidade
operacional

Integracio
de

Sistemas

Requisitos
de

Sistemas

Verificacio

Verificagdo Integracio dos

Subsistemas

Requisitos de

Subsistemas

Verificagdo

Projeto detalhado
de componentes

Integragio dos
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Implementacio

Figura 3.2: Diagra V [3]

O diagrama V € usado para prover uma melhor visdo dos estdgios de concepgao e desenvolvimento. O
modelo destaca a necessidade de definir os planos de verificacdo durante o desenvolvimento dos requisitos,
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a necessidade de validacio continua com os tomadores de decisdo e a importincia da avaliag@o ininterrupta
dos riscos e das oportunidade Haskins et al. [91].

O diagrama V € dividido em dois bracos e fornece uma ilustracdo util das atividades de SE durante o
ciclo de projeto. O tempo e a maturidade do sistema procedem da esquerda para a direita. O brago esquerdo
apresenta as etapas de concepcdo e defini¢cdo da miss@o e inicio do projeto. S@o partes destas etapas:
identificacdo das necessidades das partes interessadas, definicdo dos requisitos de sistemas, defini¢ao dos
requisitos de subsistemas, projeto detalhado de componentes.

* Identificacio das necessidade dos stakeholders: Sao identificados todas as necessidades de projeto
requeridas pelas partes interessadas e as vontades do projeto sdo definidas. Nesta etapa também hé a
andlise de viabilidade do projeto, prospeccdo de patrocinio, se necessario, € montagem e divisdo da
equipe de projeto;

* Definicao dos requisitos de sistemas: Nesta etapa sdo definidos os objetivos, metas, requisitos da
missdo, conceitos de operacdo e requisitos de sistemas baseados nas necessidades e vontades das
partes interessadas;

* Definicao dos requisitos de subsistemas: Baseado na definicdo da missdo, sdo definidos alguns
parametros de projetos para os diferentes subsistemas de um CubeSat. Nesta etapa sdo definidas
algumas solugdes de projeto;

* Projeto detalhado de componentes: Nesta fase sdo determinados todos os pardmetros relativos ao
dimensionamento e aos processos de manufaturas dos subsistemas. O produto final desta etapa sdo
toda a documentacdo relativa a manufatura e montagem dos componentes;

* Implementaciao: Nesta etapa o CubeSat € efetivamente construido e todas as partes s@o integradas.
Também sdo realizados alguns testes, no caso dos CubeSats sao realizados os teste ambientais;

Conforme as entidades do lado esquerdo sdo construidas, a parte direita do diagrama vai sendo execu-
tada. Este lado estd relacionado a integracdo e averiguacao de todas as pré-defini¢cdes, ou seja, € a validacao
e verificacdo das etapas realizadas antes do processo de implantacao do projeto Haskins et al. [91]. O braco
direito, para projetos aeroespaciais, ¢ melhor detalhado na Secdo 3.2. J4 a parte central do Diagrama V é
a parte de implementacio e € resultado da correta execugdo dos dois lados do diagrama em V Haskins et
al. [91].

O presente trabalho visa desenvolver as etapas de identificacdo das necessidade das partes interessa-
das, definicdo dos requisitos de sistemas, defini¢do dos requisitos de subsistemas e projeto detalhado de
componentes referentes ao subsistema de estruturas.

3.2 PADRAO GERAL DE VERIFICAGAO AMBIENTAL

Conforme brevemente descrito na Secdo 1.1, os CubeSats sdo submetidos a uma série de atividades
avaliativas durante a competicao, Figura 3.3. Dentre elas existem os teste ambientais, teste de vibragdo e
teste termo-climatico realizados nesta ordem [7].
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Figura 3.3: Fluxograma Geral da 3? edicao do CubeDesign categoria CubeSat 2020 [7]

Os testes ambientais aos quais os CubeSats sdo submetidos sdo baseados nas proposi¢des do Padrdo de
Verificagdo Ambiental, no inglés General Environmental Verification Standard (GEVS), do Centro de Voos
Espaciais Goddard, comumente chamado de Goddard Space Flight Center (GSFC), que foi publicado pela
direcdo de Programas e Projetos de Voos (Flight Programs and Projects) [92]. O GEVS é um padrio da
National Aeronautics and Space Administration (NASA) que fornece requisitos e diretrizes para programas
de verificacdo ambiental para a carga util (payload) e para os demais subsistemas. Este documento é
um guia de projeto para CubeSat, fornecendo métodos para implementacido dos requisitos anteriormente
citados, além de fornecer condi¢des de contorno de projeto. E importante ressaltar que o GEVS representa
justamente uma parte do lado direito do diagrama V para projetos de CubeSats.

O standard tem por objetivo endossar a abordagem de verificacdo de sistemas completos, em que toda
a carga util ¢ testada em condi¢des que simulam as operacdes e o ambiente de voo de forma mais préxima
da realidade possivel. Neste documento € abordado o procedimento de inspecdo da integridade do sistema,
para validar e permitir sua opera¢do. Esta verificagdo é de suma importincia uma vez que os projetos
espaciais estio expostos a condicdes extremas e envolvem um grande esfor¢o financeiro.

3.2.1 VERIFICACAO DE DESEMPENHO DO SUBSISTEMA DE ESTRUTURA

Os testes de verificag@o estrutural e mecanica devem ser apoiados por simulagdes estruturais, pois assim
fornecerdo confianca de que os hardwares, ou carga ttil, ndo sofrerdo falhas ou deformagdes permanentes
que possam ser prejudiciais sob condicdes de teste ou langamento.

A competi¢do do INPE usa como base os fatores de desempenho apresentados no GEVS. Os fatores de
seguranca que serdo aplicados aos limites de cargas, impostos ao subsistema de estrutura, sdo explorados
no Capitulo 5. Os fatores de seguranca selecionados devem ser consistentes com 0s testes, nos quais o
protétipo serd submetido no Test-POD [92].

3.2.2 REQUISITOS DE VERIFICACAO ESTRUTURAL E MECANICA

O GEVS [92] propde uma série de testes e andlises, que devem ser realizados para demonstrar que o
hardware de voo € qualificado para os ambientes de miss@o esperados e que o projeto estd em conformidade
com os requisitos de verificacdo especificados, como fatores de seguranca, compatibilidade de interface,
confiabilidade estrutural, mdo de obra e elementos associados de seguranga do sistema.

Como citado, os CubeSats sdo submetidos aos testes ambientais de vibracdo e termo-climético, os
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quais tém como objetivo averiguar se o nanossatélite é capaz de suportar o lancamento e operar em 6rbita.

Os testes de vibracdo estrutural, para o subsistema da estrutura, sio compostos por uma série de ensaios
que devem ser previamente simuladas, para que ndo haja comprometimento total do protdtipo na bancada
de ensaio. As simulagdes incluem andlise modal, respostas as excitagdes aleatdrias, respostas de choques e
respostas harmonicas. Englobando, assim, os efeitos esperados pelo transporte do protétipo, efeitos vibro-
actsticos, durante a decolagem, dentro do P-POD, injecdo do veiculo em 6rbita e operagdes orbitais. Além
de englobar qualquer fendmeno perturbatério de baixa frequéncia [92].

3.2.2.1 VIBRAGOES E PERTURBAGOES

Sabendo que o GEVS exige que o protétipo seja submetido a um teste de vibragdo que engloba osci-
lacdes aleatdrias, o modelo conceitual, escolhido neste trabalho, serd submetido, no préximo trabalho, a
simulagdes estéticas e dindmicas no software de simulacdo, utilizando métodos dos elementos finitos, para
avaliacdo mecanica estrutural. Os valores de entrada (inputs), para essa fase de projeto, foram os valo-
res para cargas Uteis leves fornecidas por um veiculo lancador determinado e pelo GEVS. Outra andlise
foi avaliar o tempo de vida do protétipo em 6rbita e a influéncia dos efeitos perturbatdrios na estrutura.
Essa andlise foi feita no software STK® da companhia ANSYS®. No Capitulo 5 foi explorado todas as
condicdes de contorno em relagdo a esses temas.

3.3 METODOLOGIA

O processo de concepgdo da estrutura pode ser dividido em 5 etapas: definicio das necessidades,
processo de design e/ou selecio, analise mecinica, montagem e construcio e verificacao e testes.

A partir das necessidades e vontades apresentados na Se¢do 4.3 e Se¢do 4.2 € possivel identificar as
restricdes estruturais para a missdo especifica. Na pratica, os desenvolvedores de CubeSat t€m trés opgdes
para projetar a estrutura:

» Selecionar uma estrutura existente comercialmente disponivel, ja qualificada e testada;

¢ Desenvolver uma estrutura;

* Personalizar uma estrutura existente.

A selecdo da opcao a ser considerada depende das necessidades e vontades do projeto em questdo. No
caso do presente trabalho foi desenvolvido a estrutura do nanossatélite padrio a partir da seguinte ordem
de processos:

* Defini¢cdo das necessidades e vontades;

* Selecdo do design preliminar;

* Averiguacio se as caracteristicas da estrutura estdo em conformidade com as especificacdes de pro-
jeto;

* Defini¢do do design final.

A utilizagdo desta metodologia considera a andlise e a melhoria de sistemas disponiveis no mercado.
O processo € iterativo e o resultado final serd uma estrutura otimizada e pronta para a fabricagdo.
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3.3.1 RECOMENSAGCOES IMPORTANTES PARA PROJETOS DE CUBESATS

Segundo a metodologia de gerenciamento de projeto apresentada pela CubeSat 101 Basic Concepts and
Processes for First-Time CubeSat Developers [55], o presente trabalho atua na fase de design do CubeSat.
O guia da NASA [55] prové algumas recomendacio para um bom desenvolvimento desta fase:

* Mantenha a simplicidade: O design deve ser sempre o mais simples possivel;

¢ Componentes importantes devem estar proximos da parte externa: O risco de quebra do Cu-
beSat durantes os testes ¢ muito alto, desta forma, é interessante que os componentes importantes
estejam localizados de forma acessivel para facilitar a manutencdo para um eventual novo teste ou
lancamento;

* Respeitas as dimensdes maximas do envelope: Como descrito na Secdo 2.4, o CubeSat tem di-
mensio e massa pré-definidos, Sec¢do 2.4. Desta forma, é de suma importancia que todas as medidas
sejam respeitadas e que ndo haja nenhuma protuberancia além de 6,5 mm da superficie;

» Usar componentes familiares: Sempre que possivel, deve-se selecionar componentes que ja tenham
sido utilizados em projetos anteriores de CubeSats. Os principais componentes incluem baterias,
antenas e sistemas de controle e determinagdo de atitude. Isto ndo é uma regra limitante e ndo
impedem os desenvolvedores de usarem componentes novos;

* Selecionar materiais com alto ponto de fusdo: Uma vez que os CubeSats sao posicionados muito
préximos as turbinas de propulsdo e que quando em O6rbita podem sofrem grandes variacdes de
temperatura, € interessante o uso de materiais com alto ponto de fusdo, reduzindo assim o risco de
falha dos componentes.
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4 PROJETO CONCEITUAL

O Capitulo 4 apresenta a missio do
CubeSat projetado, as necessidades e
vontades do projeto.

A fase do projeto conceitual inclui o planejamento do projeto e o estudo de viabilidade. A etapa de
planejamento de projeto define todos os objetivos do programa: identifica todas as necessidades, funcoes e
atributos do produto, estuda o mercado, define os prazos para a implantagdo, ciclo de vida, recursos para o
desenvolvimento, investimentos para implantacdo, custos de fabricagdo e lucratividade global.

No inicio do projeto conceitual os projetistas devem definir com as partes interessadas uma lista de
requisitos importantes para o produto final. Estes requisitos sdo divididos em necessidades e vontades do
projeto, conforme descritos nas Secdo 4.2 e Secdo 4.3.

A partir da defini¢do da lista de requisitos as primeiras solucdes ou conceitos possiveis para o produto
s@o definidos. O desenvolvimento destas primeiras ideias leva em conta ndo s6 as necessidades, vontades
e objetivos do projeto, mas também devem ser economicamente vidveis € 0s materiais e processos de
fabricagdo devem ser acessiveis.

A definicdo final do conceito pode ser feita através de uma matriz de decisdo, uma vez que esta fer-
ramenta auxilia os projetistas a identificar a melhor op¢do baseado em diversos fatores. Estes fatores sdo
ponderados de acordo com sua relevancia para o projeto, os conceitos sdo pontuados. A construcio da
matriz de decis@o é subjetiva e leva em conta o julgamento dos projetistas. Dessa forma o principal ob-
jetivo ndo € selecionar o conceitual com a maior nota e sim proporcionar uma base comparativa entre as
possibilidades de projeto.

O resultado da fase de projeto preliminar é a proposta de um conceito que atende todos os objetivos,
necessidades e o maximo de vontades possiveis a ser desenvolvido em profundidade nas proximas etapas
do projeto.

4.1 MISSAO PROPOSTA

O ciclo de vida de um projeto inicia a partir do entendimento das expectativas dos clientes ou partes
interessadas, o sucesso do projeto depende diretamente disso. No caso de projetos espaciais, o resultado
do entendimento e da andlise das expectativas [93].

Os objetivos da missdo do CubeSat proposto neste trabalho foi definido pelo regulamento da competi-
¢do CubeDesign categoria CubeSat do INPE [7], sdo eles:

* Monitorar vazamento de dleo nas praias brasileiras;

— Emitir alerta para manchas de 6leo;
— Apontar para a regido da mancha;

* Monitorar 4reas de risco de barragem. Cidades possivelmente atingidas, percurso da lama;

* Monitorar 4reas de risco de inundacdes. Cidades possivelmente atingidas por grandes volumes de
chuva.
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* Identificar anomalias de terreno que podem indicar impacto ambiental.

4.2 NECESSIDADES DO PROJETO

Nesta secdo s@o apresentadas as necessidades do projeto, ou seja todas as condi¢des que devem ser
satisfeitas sob qualquer circunstancia. Essas necessidades sdo definidas pelas partes interessadas (stakehol-
ders), que sdo individuos ou organizacdes de desenvolvimento, clientes, organizacdes fornecedoras, 6rgaos
reguladores, dentre outros. Cabe aos projetistas traduzir as necessidades apresentadas pelos stakeholders a
uma linguagem orientada para engenharia [93].

As necessidades contempladas no presente trabalho abrangem os requisitos impostos pelo regulamento
da competicao [7] e pelo tltimo CDS, langado em 2014, desenvolvido pela Cal Poly [4].

De um modo geral, a estrutura do CubeSat deve ser rigida e robusta o suficiente para suportar todas
as cargas dinamicas e as cargas quase estdticas durante toda a missdo, leve para reduzir os custos de
lancamento, acessivel, em termos de facilidade de acesso aos principais subsistemas se e quando necessario
e de f4cil montagem e fabricacdo. [57].

Como citado na Secdo 2.4 o tamanho do CubeSat € definido por unidade padrao (U), que tem dimensdes
externas de 100 x 100 x 113,5 mm e massa de 1,33 kg. A Tabela 4.1 apresenta algumas dimensdes para
diferentes tamanhos do nanossatélite padrao.

Tabela 4.1: Dimensdes padronizadas de CubeSats [4]

1U

Dimensoes X e Y
(mm)
Dimensao Z
(mm)
Massa maxima
(kg)
Contato minimo

com o P-POD 85,13

(mm)
Distancia maximo do CM
em relaciao ao CG 2
(cm)

100

113,5

1,33

O projeto proposto no presente trabalho é do tipo 1U, desta forma, as necessidades relacionadas as
dimensdes, geometria e massa do projeto devem em conformidade com os valores apresentado no CDS.
Ademais, respeitar as seguintes condi¢des de projeto:

* O CubeSat deve usar o sistema de coordenadas conforme mostrado na Figura 4.1, na imagem (a),
enquanto integrado dentro do P-POD. Um detalhe importante do implementador € a configuracio
dos trilhos de apoio do CubeSat. E notédvel, na imagem (b), que eles apoiam apenas as 4 colunas
do nanossatélite. Logo, as regides entre colunas, onde podem ser instalados, por exemplo, placas
fotovoltaicas, nao precisam respeitar as dimensdes padrdes de 100 mm de lado. Vale lembrar que
modelos de P-POD podem variar de acordo com o fabricante. Portanto, em geral, € necessdrio que
qualquer peca instalada no corpo das colunas estejam coplanares a suas faces. Regides entre trilhos
podem ter pegas justapostas as faces externas das colunas;
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(a) Coordenadas do P-POD (CAD) (b) P-POD internamente

Figura 4.1: Configuragdo do P-POD [4]

A configuracdo do CubeSat e as dimensdes fisicas devem estar de acordo com a Se¢do A.1;

A face Z do CubeSat serd inserida primeira no P-POD;

* Para a correta acoplagem no P-POD sdo necessdrios trilhos de acoplagem no CubeSat cuja largura
minima deve ser de 8,5 mm;

* Pelo menos 75% do trilho deve estar em contato com os trilhos do P-POD. 25% dos trilhos podem
ser rebaixados e nenhuma parte dos trilhos pode exceder as especifica¢des;

* As extremidades dos trilhos na face = Z devem ter uma superficie minima de 6,5 mm x 6,5 mm
de 4rea de contato para os trilhos CubeSat vizinhos. A Figura 4.2 apresenta algumas dimensoes
importantes;

8.5 MIN 113.5
8.5 MIN N+v 4{13_?5

/2.5

100.0

I

6.5

=—80.0
=——86.5

Figura 4.2: Detalhes das dimensdes do CubeSat 1U [4]

 Os trilhos devem ter uma rugosidade superficial inferior a 1,6 um e suas bordas devem ser arredon-
dadas com um raio minimo de 1 mm;

* A massa maxima do CubeSat, incluindo toda a estrutura e o payload, deve ser de 2 kg;

* O centro de gravidade do CubeSat deve estar localizado a no maximo 2 cm de seu centro geométrico
nas diregdes X e Y;
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¢ A estrutura do CubeSat e dos trilhos deve ser de Aluminio 7075, Aluminio 6061, Aluminio 5005
e/ou Aluminio 5052;

e Os CubeSats 1U, 1,5U e 2U devem usar molas de separagdo para garantir uma separagcdo adequada
[4]. As especificagOes recomendadas para a mola de separacdo sdo apresentadas na Tabela A.1, na
Secdo A.2 do Apéndice A. Os possiveis posicionamentos das molas de separacdo estao apresentados
no desenho técnico da Universidade da Califérnia na mesma secdo do Apéndice A. Este componente
serd projetado junto ao dimensionamento da estrutura.

Além disso, como a estrutura do CubeSat serd avaliada no ambito da competicdo CubeDesign do INPE
as seguintes necessidades sdo também relevantes:

* Somente os trilhos do CubeSat devem encostar na parte interna do Test-POD, estrutura de teste que
simula as condi¢des ambientais dos protétipos dentro do P-POD;

* A estrutura deve ter um manual de montagem e integracdo incluindo o fluxograma de montagem e
integracdo informando a ordem dos equipamentos a serem montados e integrados;

* A estrutura do CubeSat deve permitir que o mecanismo de abertura de antena opere totalmente sem
interferéncias;

* A estrutura deve proteger todos os componentes e subsistemas durantes os testes ambientais, descri-
tos no Capitulo 3.

4.3 VONTADES DO PROJETO

As vontades dos projeto sdo todas as condi¢des que devem ser consideradas no projeto na medida do
possivel, ndo tem um carater obrigatério. As vontades do projeto apresentadas pela equipe sdo:

 Permitir alocacdo de diferentes modelos de PCBs, incluindo a PC/104;

Facilidade de acesso ao volume interno da estrutura com o minimo de interrup¢@o para outros com-
ponentes;

* Massa maxima de 200 g;

O CubeSat deve ser totalmente montdvel em até 3 horas dessa forma é almejavel que o tempo de
montagem da estrutura seja de até 15 minutos e por apenas uma pessoa.
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5 FATORES DE PROJETO

O Capitulo 5 apresenta todos os fatores
de projeto levados em consideracio

E importante ressaltar que o projeto do GAMASAT-2 se referencia a um protétipo de nanossatélite de
mesa para a competicdo do INPE, ou seja, ndo entrard em operacgao real no espago. Contudo, levando em
consideracdo a proposta da competicdo, o intuito de aprendizagem e buscando aproximar o projeto a uma
aplicacdo real, onde se considera a injecao orbital do protétipo, o projeto serd embasado considerando todos
os estdgios e ambientes que o CubeSat poderia estar submetido, desde seu langamento, até sua operacdo
em Orbita.

Com isso, as condi¢gdes as quais o CubeSat estd exposto (vibragdes, perturbacdes, variacdo de tempe-
ratura, entre outras) podem gerar deformacdes e/ou falhas durante o lancamento ou durante a operacio no
espaco [94]. Dessa forma, estas condicdes devem ser consideradas para se realizar a andlise estrutural do
CubeSat. A andlise estrutural € parte do processo interativo da concepc¢ao do subsistema de estrutura e com
base em seus resultados, alteracdes sdo feitas, e, assim, o melhor design é definido.

5.1 MATERIAIS E FATOR DE SEGURANCA

Segundo a sessdo 3.2.15 do CDS a estrutura do CubeSat deve ser de aluminio 7075, aluminio 6061,
aluminio 5005 e/ou aluminio 5052. Caso o desenvolvedor opte pelo uso de outro material € necessario
enviar uma solicitacio de aprovacio de isen¢do de desvio ao CDS.

Outro fator importante para a escolha de um material metélico € a necessidade de isolar o sistema ele-
tronico do CubeSat de influéncias de um campo magnético externo. Isso é possivel por meio da producao
de uma Gaiola de Faraday. A estrutura do GAMASAT-2 respeitard essa condicao para preservagdo dos
componentes eletronicos.

A norma NASA-STD-5001B C - Projeto Estrutural e Fatores de Teste de Seguranga para a estrutura
de voo espacial [95] define os fatores de seguranga para diversos materiais objetivando minimizar a pro-
babilidade de falha estrutural em objetos espaciais. Estes fatores de seguranca sdo estimados baseados
na degradacdo das propriedades do material em ambientes de servigo e a realizag@o de testes de material
suficientes para estabelecer valores com uma base estatistica apropriada. Os fatores de seguranca, para as
estruturas feitas em metal, estdo apresentados na Tabela 5.1.

Tabela 5.1: Fatores de seguranca para estruturas metalicas [95]

Fator de seguranca Fator de seguranca  Fator de teste

ificacs
Verificacdo contra ruptura contra escoamento de qualificacao

Protétipo 1.4 1,0 ™) 1.4

Protétipo de voo 1,4 1,25 1,2

(*) A estrutura deve ser avaliada para evitar escoamento prejudicial durante sua vida ttil de projeto, aceitacio ou
teste de prova.
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Os fatores de teste e de seguranca para fixadores metdlicos e as partes roscadas internamente também
seguem conforme especificado na Tabela 5.1.

Embora exista a recomendacdo de fatores de seguranga para protétipos de voo na norma NASA-STD-
5001B C e as propriedades do material empregado sejam conhecidas, incertezas e variabilidades sempre
existem nas predi¢des de projeto. Uma vez que a estrutura serd manufaturada pelos proprios alunos em
condi¢des muitas vezes nao controladas, o fator de seguranga serd calculado. Com isso, serd adotado, para
0 projeto, aquele que se mostrar ser mais conservativo.

A selecdo adequada do fator de seguranga requer um bom conhecimento pratico das limitagdes e supo-
sicdes nos modelos de célculo ou programas de simulagdo usados, as propriedades pertinentes dos materiais
propostos e os detalhes operacionais da aplicag@o proposta. Dessa forma, o método para defini¢do do fator
de seguranca serd o de Collins, Busby e Staab [96] apresentado na obra Projeto Mecanico de Elementos de
Magquinas [96] baseada em critérios de penalizagdo para oito fatores de classifica¢do apresentados a seguir:

1. Precisdo com que as cargas, forcas, deflexdes ou outros agentes indutores de falha podem ser deter-
minados;

2. Precis@o com a qual as tensdes ou outros pardmetros de severidade de carregamento podem ser
determinados a partir das forgas ou outros agentes indutores de falha;

3. Precis@o com a qual as resisténcias a falha ou outras medidas de falha podem ser determinadas para
o material selecionado no modo de falha apropriado;

Necessidade de restringir material, massa, espaco ou custo;
Gravidade das consequéncias do fracasso em termos de danos a vida humana e/ou a propriedade;

Qualidade da mao de obra na manufatura;

N s

Condicdes de operacio;

8. Qualidade da inspecdo e manutenc¢ao disponivel ou possivel durante a operacéo.

A estes fatores sdo atribuidos um nimero de penalizacdo (NP) que varia entre -4 e +4. Os NPs t€m os
significados conforme apresentado na Tabela 5.2, caso haja a necessidade de elevar o fator de seguranca,
atribui-se um sinal positivo ao NP, caso a necessidade seja de reduzir o NP recebe sinal negativo.

Tabela 5.2: Fatores de penalizacdo [96]

NP =1 necessidade leve para modificar o fator de seguranca

NP =2 necessidade moderada para modificar o fator de seguranca
NP =3 necessidade forte para modificar o fator de seguranca

NP =4 necessidade extrema para modificar o fator de seguranca

A partir da defini¢do das penalizacdo € feita a soma algébrica, ¢, dos oito NPs, obtendo-se:

i=1

t= (NP); (5.1)
8

A partir do resultado de ¢ dado pela Equacdo 5.1, o Fator de Seguranca (n4) é dado por:

(10 + t)?

—1
na =1+ 00

para t > —6 (5.2)
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ou

ng=1,15 para t < —6 (5.3)

A penalizagdo dos fatores para a estrutura do CubeSat, apresentada na Tabela 5.3, foi baseada em sua
operacdo real no espago e ndo somente nos termos da competi¢do, uma vez o projeto busca aproximar-se
de uma aplicacio o mais real possivel.

Tabela 5.3: Defini¢do do fator de seguranga contra escoamento

Fator de Penalizacio Numero de Penalizacao

Selecionado (NP)
1. Conhecimento preciso do carregamento -4
2. Célculo preciso das tensoes -3
3. Conhecimento preciso da resisténcia -4
4. Necessidade de conservagéo -4
5. Gravidade das consequéncias de falha +2
6. Qualidade da fabricacdo +4
7. Condigdes de operacdo +4
8. Qualidade da inspecao/manutencio +4

O fator de seguranga contra escoamento para estrutura do CubeSat a partir da penalizagdo dos NPs é:

ng = 1,81

dessa forma, para o projeto, tanto para a estrutura em si, quanto para os fixadores roscados, serd adotado
o fator de seguranga contra escoamento definido pelo método de Collins, Busby e Staab [96], uma vez
que esse ¢ maior que o recomendavel pela norma NASA-STD-5001B C [95], apresentado na Tabela 5.1,
considerando a abordagem conservadora proposta.

5.2 ENVELOPE DE CARGAS

Na fase inicial do projeto, deve-se identificar um conjunto de cargas preliminares para o desenvolvi-
mento da estrutura priméria, o envelope de cargas. Esta estimativa de cargas é um processo interativo.
As cargas para o projeto preliminar sdo usadas para o dimensionamento inicial e superficial da estrutura
e devem ser determinadas de maneira conservadora, uma vez que haverd mudangas nas fases futuras do
projeto.

Os componentes e subsistemas do CubeSat estdo passiveis de enfrentar ambientes de carga estatica
e dinamica durante a montagem, os testes, o transporte, o lancamento e as operagdes espaciais. Dessa
forma, todos os regimes de carga aos quais a estrutura estard exposta devem ser ponderados na definicao
do envelope de cargas. Uma vez que a estrutura do CubeSat deve ser projetada para manter a funcionalidade
de todos os componentes e subsistemas, com o objetivo de garantir uma opera¢do bem-sucedida durante
todas as fases da missao.

Os componentes que compde o projeto do GAMASAT-2 e suas respectivas massas estdo apresentado
na Tabela 5.4.
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Tabela 5.4: Distribuicao de massa do GAMASAT-2

Massa maxima

Componente Massa unitaria Quantidade Mass.a t(:tal do aceitavel do
(g conjunto (g) conjunto (g)

Baterias 45 8 360 400
Raspberry 42 1 42 60
Roda de Reagédo 42 1 42 100
Camera 3 1 3 10
Driver controle 1,6 1 1,6 5
Painel solar (e sistemas de fixagao) 50,5 4 202 300
Sistema de abertura da antena 100 1 100 200
Massa total do sistema - - 750 1.075

A Figura 5.1 apresenta a disposicdo dos componentes na estrutura do GAMASAT-1. Em conformi-
dade com as decisOes tomadas pela equipe, a disposi¢do dos componentes no interior da estrutura do
GAMASAT-2 serd a mesma. Na etapa do projeto intermedidrio, o centro de massa do CubeSat serd avali-
ado. Conforme apresentado na Tabela 4.1, a distancia méxima entre o centro de massa e de gravidade ¢ de
até 2 cm em todos os eixos, dessa forma, a disposicdo dos componentes pode ser alterada futuramente.

B Estruturas e Energia
Controle
Il Eletronica

Figura 5.1: Distribui¢do dos componentes no GamaSat-1

5.3 TENSOES DEVIDO AO GRADIENTE TERMICO

Existe uma estreita conexao entre os subsistema de estrutura e o de controle térmico. Os CubeSats po-
dem enfrentar extremas variagdes de temperaturas durante o processo de lancamento e quando em operacao
no espaco. O intervalo de temperatura que o CDS recomenda analisar € de —10° C a 50° C.

Faz-se necessdrio verificar se o controle térmico € eficiente o suficiente para equilibrar as temperaturas
do satélite no tempo em que ele se encontra recebendo radiagdo de alguma fonte, evitando, assim, tensdes
térmicas devido ao gradiente de temperatura na estrutura. O mecanismo que gera estas forcas é simples:
o lado voltado para uma fonte de radiacao térmica (Sol, Terra e outros) aquece de forma mais eficiente do
que o lado oposto, lado escuro. Como consequéncia, o satélite apresenta uma distribuicao assimétrica de
temperatura, até que chegue ao seu equilibrio térmico [97].
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Como citado na Se¢do 2.5, os CubeSats contam com o subsistema de controle térmico que visa proteger
os equipamentos dos outros subsistemas em suas respectivas temperaturas de operagdo. Sua funcgdo €
minimizar os efeitos das tensdes causadas pelo gradiente de temperatura.

As temperaturas em um CubeSat podem ser reguladas com técnicas de gerenciamento térmico passivo
e/ou ativo. O controle passivo ndo requer energia de entrada para a regulacio térmica. J4 o controle ativo
demanda agentes e/ou componentes ativos para realizar esse controle. Os principais desafios do sistema
de controle térmico nos nanossatélites padrao sdo: drea de superficie limitada, volume limitado e poténcia
limitada para os casos de controle ativo [98]. Outra dificuldade estd na determinacdo da incidéncia de calor
na superficie do CubeSat, que muda a cada intervalo de tempo, ja que o mesmo estd sempre com um das
faces virada para Terra.

O presente projeto nao objetiva abranger o subsistema de controle térmico. A Gama CubeDesign conta
com um ntcleo de trabalho dedicado exclusivamente a desenvolver esse subsistema para 0 GAMASAT-2,
cuja funcdo é manter os equipamentos dos outros subsistemas em suas respectivas temperaturas limites de
operacdo e, também, minimizar os efeitos dos gradientes de temperatura as quais o CubeSat serd submetido
durante o teste termo-climatico.

5.4 CARREGAMENTOS ESTATICOS

Como j4 citado, o CubeSat € posto em 6rbita por meio de um lancador, que durante a decolagem im-
prime grandes aceleracdes longitudinais e laterais a carga transportada. A acelerag@o longitudinal é devida
a diferenga entre o empuxo e o arrasto do veiculo, ja a aceleracdo lateral, € impulsionada, principalmente,
por rajadas de vento, manobras do motor, separacdo do motor de primeiro estdgio, entre outros eventos de
curta duracdo.

Dessa forma, deve ser feita a andlise de carregamento estitico visando, principalmente, avaliar se a
estrutura do nanossatélite padrio ird suportar as aceleracdes geradas no processo de decolagem, sem gerar
trincas, fraturas, e falhas por escoamento. Outras tensdes que devem ser analisadas sdo as geradas pela
montagem de componentes, como pré-tensdes nos fixadores.

Para averiguar os efeitos do lancamento sobre a estrutura do GAMASAT-2, foi selecionado um veiculo
lancador comercial, o Falcon 9 da Space Exploration Technologies Corp.. Dados sobre este langador estao
disponiveis na Secdo A.3 do Apéndice A.

Pelo principio de d’ Alembert, a estrutura do GAMASAT-2 ird experimentar uma forca de campo gerada
pelo lancamento, o qual, no referencial do P-POD, surgira acelera¢des, no sentido oposto ao movimento
do foguete e lateralmente, conforme especificado pela Secao A.3 do Apéndice A.

E importante salientar que as acelera¢des de lancamento sdo compostas por uma combinacio de ace-
leracdo de estado estaciondrio e por aceleracdes vibroacusticas transitrias de baixa frequéncia e de alta
frequéncia. Para determinar as aceleracdes combinadas, longitudinal e laterais, deve-se utilizar a Equa-
cdo 5.4, desenvolvida pelo GEVS, onde se tem o Fator de aceleracdo combinada na dire¢ao 7 (/V;), o Fator
de aceleracdo de estado estaciondrio na direcdo ¢ (S;), o Fator de aceleragcdo dindmica de baixa frequéncia
(até 100 Hz) na dire¢do ¢ (L;) e o Fator de aceleracdo de vibracdo aleatéria de alta frequéncia (até 2000
Hz) na direcdo ¢ (R;). Para este cdlculo, deve-se apropriar de dados de um langador especifico, o qual, para
este trabalho, como ja citado, foi escolhido o Falcon 9 pela facilidade de acesso aos dados.

N; = S; + VL2 + R;? 5.4)

Utilizando os dados mostrados na Se¢do A.3 do Apéndice A, obtém-se o ambiente de aceleracdes
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de lancamento da Falcon 9 mostrado na Tabela 5.5, sendo este ambiente o mais critico apresentado pelo
manual de usudrio do langador.

Tabela 5.5: Fatores de aceleracdo

Aceleracio Magnitude [g]

S, 12,90
S, 12,90
S. 7,40
L, 2,00
Le 2,00
L. 3,00
R; 5,13

Utilizando a Equacdo 5.4, os valores encontrados para as aceleragdes resultantes, tanto longitudinal-
mente (—y) quanto lateralmente (x e 2), sdo, respectivamente, 13,34 g, 18,4 ge 18,4 g. Estes valores serdo
utilizados para a modelagem estética. Estas aceleracdes sdo definidas de forma muito conservadora a fim
de fornecer seguranca suficiente ao projeto, podendo ser analisadas separadamente para cada eixo.

5.4.1 MODELAGEM

Para a modelagem computacional da estrutura, faz-se necessario determinar alguns parametros, como:

* Orientacdo de aplicacdo dos esforcos;
» Pontos de apoio e aplicacdes de cargas; e

* Determinag@o do método de andlises de tensdes.

As formas comerciais as quais os CubeSats serdo implementados no foguete, como pode se observar na
Figura A.3 do Apéndice A, representando, a Falcon 9, remete que os P-PODs estdo posicionados paralelo
a plataforma de lancamento (em solo), ou seja, o foguete decola em sentido ao eixo +y do P-POD. Logo,
com base no referencial de orientacdo do P-POD, ilustrado na Figura 4.1, foi adotado a orientacdo da
aceleracdo longitudinal, na estrutura, no sentido —y, desde a base de langamento até a injecdo em o6rbita.

E importante citar, com base no GEVS e no manual de usudrio do Falcon 9, que o CubeSat sofrerd
aceleragdes laterais, com magnitudes diferentes, nos eixos z e z. Vale lembrar que a carga aplicada sob o
GAMASAT-2 na direcéo do eixo z, caso ele esteja em uma das pontas do P-POD, serd a soma da massa de
2 CubeSats, que estardo comprimindo as suas colunas, as quais realizam contato com o satélite adjacente,
mais a carga devida a aceleracio de campo na sua prépria estrutura interna.

Por meio desta premissa, sabendo que esse processo serd computacional, faz-se necessdrio determinar
0s apoios para essas modelagens. Foi realizado um esquema ilustrativo o qual expde as regides pinadas,
ou seja, apoiadas, e as regides que estardo livres, submetidas as aceleragdes inerciais. A Figura 5.2 ilustra
exatamente as funcdes dos elementos estruturais nesta modelagem, considerando os esforcos na dire¢ao do
eixo .
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Partes sob influéncia
da aceleracdo de

+X

+z

Apoios

Figura 5.2: Modelo genérico realizado em CAD para ilustrar a modelagem estatica

De maneira andloga, serd analisado para os casos em que a direcdo dos esforgos sejam no eixo z e z,
considerando, para cada um, suas particularidades nos apoios e aplicagdes de carga.

Sera utilizado o método de anélises tensdes de Von-Mises para o cdlculo do fator de seguranca da
estrutura. Respeitando o fator adotado na Secdo 5.1. Este processo serd interativo, de forma a se obter a
estrutura mais otimizada possivel dentro das expectativas da equipe.

5.4.2 OBJETIVO

O objetivo dessa andlise € verificar se sob as condi¢des do lancamento a estrutura sofrerd algum tipo
de falha, tais quais escoamento, ruptura e/ou flambagem.

5.5 VIBRAGCOES

A andlise de vibracdo, para o projeto de satélites, visa, principalmente, prever possiveis avarias de-
correntes do lancamento do foguete que injetard os equipamentos em 6rbita. Durante o lancamento, a
estrutura do foguete, sendo impulsionada, sofre fortes aceleragdes longitudinais e laterais. Esses distirbios
sdo transferidos diretamente para cargas uteis transportadas [92]. Desta forma, para dimensionamento da
estrutura do CubeSat, deve-se analisar as influéncias destes fendmenos. Sao eles:

* Vibragdes Senoidais: geradas enquanto os motores rotativos estdo funcionando, devido ao desbalan-
ceamento de massa causado por eles;

* Vibragdes Aleatérias: geradas por ruido e vibragdes devido ao motor, a cimara de combustdo e a
interacdo foguete-atmosfera; e

* Choques: geradas pelos dispositivos pirotécnicos que permitem a liberagcdo do veiculo langador nos
respectivos estidgios de langamento ou na injecao do satélite em 6rbita.

A primeira premissa a ser considerada € a forma de acoplagem do nanossatélite padrio na estrutura do
langador, feita via P-POD. Conforme € explicitado na Figura 4.1, as colunas do CubeSat sio apoiadas nos
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trilhos do implementador de forma a nao ter movimento relativo em relacio aos eixos +z e +y do sistema
padronizado. Além disso, com a escolha da operadora que ird ser responsavel pela implementacdo do
CubeSat na Falcon 9, sabe-se que o P-POD comporta até 3 nanossatélites padrao de 1U, como mostrado
na Secdo A.3 do Apéndice A, de forma que as extremidades das colunas de cada um deles ficam em
contato mituo, restringindo, assim, 0 movimento relativo em relacio ao eixo +z durante o langamento. E
importante ressaltar que na injecao orbital, estes serdo adequadamente separados pela mola de separacao
projetada.

5.5.1 MODELAGEM

O problema modelado ndo contém solugdo analitica devido a presenca de multiplos graus de liberdade
(GDL) em diferentes dire¢des, o que vai gerar diversos esforcos na estrutura, tais quais tor¢des, flexdes,
alongamento e achatamento. Esses esforcos, ndo exclusivamente gerais, podem atuar de forma individual
em cada subparte da estrutura.

Note que, os apoios supracitados ndo impedem torque, de forma que movimentos relativos entre as co-
lunas podem ocorrer de forma significativa caso a estrutura entre em ressonancia. Portanto, outra premissa
para realizagdo da andlise destes fendmenos € a determinagdo dos modos de vibracio que serdo extraidos da
estrutura, podendo assim analisar separadamente todas as respostas as quais o CDS recomenda averiguar.

Como esse processo serd computacional, faz-se necessario determinar a fun¢do de cada componente
da estrutura para essa modelagem. Foi realizado um esquema ilustrativo o qual expde as regides pinadas,
ou seja, apoiadas, e as regides que estardo livres. A Figura 5.3 ilustra exatamente as fung¢des dos elementos
estruturais que serdo discorridas em seguida.

Figura 5.3: Modelo genérico realizado em CAD para ilustrar a modelagem dindmica

Na Figura 5.3, pode-se observar que as colunas, destacadas na cor cinza, sdo pinadas nas superficies
azuis, ja que estas se encontram apoiadas nos trilhos e em contato com outros dois CubeSats, ou apoiado
em um CubeSat e na prépria parede do P-POD, referente ao eixo z. Deve-se ressaltar que estes apoios nao
restringem torque.

As grades externas, destacadas na cor amarela, aquelas utilizadas para fixar as placas fotovoltaicas,
estardo livres, com excecdo dos pontos de ancoragem, por parafuso, com as colunas, demarcados com a
cor vermelha.
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Os vergalhdes, representados pela cor marrom, sdo parafusos de separacdo em coluna que serve para
acomodacdo das gavetas onde estard a carga ttil do CubeSat. Estes vergalhdes sdo pinados em suas extre-
midades nos pontos de ancoragem da grade externa da estrutura, demarcado como verde, de forma a terem
um livre movimento em sua extensao.

Por dltimo, as gavetas, representadas pela cor azul claro, sdo pinadas nos 4 pontos de contato com os
vergalhdes, que t€ém movimento relativo em relag@o as colunas. Ademais, o restante de sua extensdo estd
livre para vibrar em relacdo a estes pontos.

A identificagdo destes elementos € necessdria para viabilizar a estrutura computacional de simulagao.

5.5.2 OBJETIVO

O objetivo dessa andlise computacional, a partir da modelagem supracitada, € determinar os modos
de vibrar da estrutura, a partir dos quais serdo determinadas as repostas aleatéria, harmdnica e de choque,
com as especificagdes da Falcon 9 e do GEVS, para, entdo, avaliar se os componentes nfo irdo ressonar e
garantir que estardo qualificados aos limites impostos pelo GEVS.

E importante ressaltar que este processo de dimensionamento € interativo, pois caso o resultado gerado
esteja dentro da faixa de ressonéncia, serd avaliado se a estrutura suporta, ou nao, esta influéncia durante o
tempo determinado pelo INPE e pela Space X®.

5.5.3 TESTE DE VIBRAGCAO DA COMPETICAO

O teste de vibracdo, realizado durante a competicdo do INPE, € feito no Test-POD, em baterias de
3U, onde o CubeSat enfrentard um ensaio de vibragdo, segundo os requisitos do GEVS [92]. Os niveis de
qualificacdo e aceitag@o as quais os CubeSats, presentes na bateria, deverdo obedecer estao reapresentados
na Tabela 5.6. Apds o teste de vibragdo, o CubeSat passard pelo teste funcional que visa verificar se o
protétipo continua em pleno funcionamento sem nenhum dano a suas fungdes.

Tabela 5.6: Niveis maximos de reposta de vibragdo qualificatérios e aceitdveis para cargas tteis abaixo de 22,7
kg [92]

Frequéncia Nivel ASD (g?/Hz)
(Hz) Qualificacdo  Aceitacao

20 0,026 0,013
20-50 + 6 dB/oitava  + 6 dB/oitava

50-800 0,16 0,08
800-2000 - 6 dB/oitava - 6 dB/oitava

2000 0,026 0,013

Grus 14,1 10,0

Por definicdo, a acelerag@o aleatéria ndo € previsivel em nenhum momento, entdo, nao € usado um
histérico de tempo de aceleracdo para definir um ambiente de vibragdo aleatéria. Em vez disso, utiliza-se,
sua faixa de frequéncia, para definir o ambiente de vibrac¢do. Para isso, € definido a Densidade espectral de
aceleracio, [g2/Hz] (ASD). Esse fator advém do histérico de tempo, que se pode medir com base em uma
amostra de periodo de tempo, dividindo toda a faixa de frequéncia em bandas, assim calcula-se o ASD
para cada banda [99].

As fungdes de densidade espectral de aceleracdo as vezes sdo especificadas em termos de decibéis,
como na Tabela 5.6. A diferenca de dB entre dois niveis, A e B, em unidades de g?/Hz pode ser determinado
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pela Equacdo 5.5 [100].

AdB = 10log(A/B) (5.5)

Um acréscimo de 6 dB significa que o ASD quadruplica seu valor. No caso em que a diferenca entre
dois pontos, C e D, sejam dado em termos de g ou Ggrys, deve-se utilizar a Equacéo 5.6 [100].

AdB = 20log(C/D) (5.6)
Neste caso, um aumento de 6 dB significa que a aceleracdo, em g, dobra. Caso diminua 6 db, o valor
de g serd a metade [100].

Utilizando os dados mostrados na Tabela 5.6, pode-se gerar um grafico de dominio de frequéncia com
um segmento de linha reta no formato log-log conforme a Figura 5.4 retirada do GEVS [92].
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(10006} -

Acceleration Spectral Density (o' /Hz)
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10 100 1000 2000

Frequency (Hz)

Figura 5.4: Niveis de teste aceitdveis de vibragdo aleatéria para carga util [92]

A inclinacdo N entre um par de coordenadas presentes na Figura 5.4 pode ser calculado conforme a
Equagdo 5.7, considerando as coordenadas (Frequéncia da banda (f);,ASD1) e (f2, ASD2) [100].

log(ASDy/ASD
_ log(ASD,/ASD,) 5.7)
log(f2/f1)
Portanto, a equacao linear que liga essas duas coordenadas € dado pela Equagao 5.8 [100].
ASD(f) = ASDy(fV/fY) (5.8)
A inclinacio, em dB/oitava, em termos de g2/Hz é calculado conforme a Equagio 5.9 [100].
AdB/oitava = 10x Nz log 2 (5.9)

Ja em termos de g ou Grys € dado pela equacdo Equacao 5.10 [100].
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AdB/oitava = 20x Nz log 2 (5.10)

Os dados da Tabela 5.6 representa um nivel que se destina a ser uma entrada de base para um teste
de mesa de vibracdo para a carga util. O eixo y da Figura 5.4 teria sua unidade, mais apropriada, sendo
GI%MS/HZ, sendo este o seu real significado [100]. Assim sendo, o valor Gryms mostrado na Tabela 5.6 é
extraido realizando a raiz quadrada da drea sob a curva, ou seja, a abordagem da integracdo seria extrair os
GI%MS de cada segmento e somar, apds isso, realizar a raiz quadrada.

Para realizar essa integracdo, necessita-se de formulacdes especiais devido ao formato log-log, os quais
dependem da inclinacdo da reta. Desta forma, a drea sob a curva pode ser calculada conforme a Equa-
¢do 5.11 [100].
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gi = (5.11)

[ASD; - f;] [ln <flf+>] para N = —1

Finalmente, a aceleracdo eficaz geral para esse nivel de teste pode ser calculado conforme a Equa-
¢d0 5.12, considerando m segmentos [100]. No caso da Figura 5.4, 3 segmentos.

GRrms = (5.12)

Portanto, o GEVS qualifica a resposta do nanossatélite, com menos de 22,7 kg, quando excitado a 14,1
Grwms € nado apresentar falhas. Na competicdo do INPE o satélite serd excitado com esse fator durante 2
min/eixo.

5.6 DEFINICAO DA MISSAO ESPACIAL

A primeira caracteristica que se pode definir, com base ao Capitulo 4, é que a missao do CubeSat serd
de sensoriamento remoto. Esse tipo de tarefa permite a obtencao de imagens e/ou outros dados por meio de
cameras e sensores de bordo [101]. Todas essas informagdes sao transmitidas por telemetria ao controlador
do satélite.

Pelos objetivos explicitados pela competi¢do, a missdo do CubeSat GAMASAT-2 pode ser classificada
como uma missdo cientifica. Outra caracteristica que se pode concluir a respeito da miss@o € o local de
atuacdo do nanossatélite. Para a aplicagc@o desejada, € conveniente que o nanossatélite esteja em uma LEO,
uma vez que é necessdrio uma alta resolu¢do das imagens. Além disso, visando atender aos objetivos da
competicao para monitorar territorio brasileiro, é conveniente se trabalhar com uma 6rbita de alta inclina-
¢d0, ou seja, uma Orbita polar, caracterizada por ser um tipo de LEO. Vale lembrar que o tipo de érbita
onde se pode ter uma sincronizacdo didria com a luz do dia, em terras brasileiras, para comparagdo mais
nitida de imagens e dados, € o do tipo SSO, como citado na Subsubsecao 2.1.2.1.

Essa andlise € importante devido ao ambiente que o CubeSat operard. Influéncias do forte campo
magnético da Terra e dos efeitos perturbatdrios, como o arrasto atmosférico e o achatamento dos polos, sdo
exemplos de intemperes as quais 0 GAMASAT-2 poderia passar em condicdes reais de operacao.
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A miss@o proposta para o0 GAMASAT-2 serd, portanto, uma missdo cientifica para monitoramento
remoto, utilizando uma érbita heliossincrona (SSO). A empresa EXOLAUNCH® [102], que fornece ope-
racdes de lancamento de CubeSats e MicroSats, foi contatada e viabilizou dados sobre missdes corriqueira-
mente realizadas por eles, referente a SSO, os quais impactam no projeto. Os parametros utilizados foram
de altitude de 6rbita, tipo de 6rbita e inclina¢do de injecdo orbital, dispostos na Tabela 5.7.

Tabela 5.7: Dados orbitais fornecidos pela empresa EXOLAUNCH® [103]

Parametros Elementos orbitais fornecidos
Altitude 561 km Semi-eixo maior 6939,14 km
Tipo de 6rbita SSO Inclinac¢ao 97,6404°
Forma de érbita Baixa Excentricidade  Excentricidade 0

No entanto, para definir uma 6rbita, necessita-se de 6 elementos orbitais, sao eles:

* Semi-eixo maior (a): referindo-se ao proprio nome, o semi-eixo maior da 6rbita, formada por uma
elipse, € a distancia do seu centro geométrico até o perigeu ou apogeu. Em casos particulares onde
a Orbita tende a ser circular, o semi-eixo maior serd equivalente ao raio da érbita. Neste caso, a
EXOLAUNCH®, garante uma altitude de perigeu igual a 561 km, o que resulta em um semi-eixo
maior igual a soma do raio médio da terra mais a altitude de operacao, totalizando 6939,14 km.

¢ Inclinagdo (¢): referindo-se ao dngulo formado entre o plano do equador com o plano de 6rbita, tendo
sentido de varredura do equador ao hemisfério norte [104]. Fornecido pela EXOLAUNCH® como
aproximadamente 97,64°.

* Excentricidade (e): referindo-se ao indice de achatamento da elipse que forma a 6rbita. Quanto
menor o valor da excentricidade, mais préxima de um circulo a 6rbita vai se tornando [104]. A
excentricidade gerada pela injecdo orbital pela EXOLAUNCH® garante um 6rbita tendendo a uma
forma circular, portanto assumiu-se excentricidade nula.

* Ascensido reta do nodo ascendente (£2): em primeiro lugar, define-se o sistema de referéncia car-
tesiano geocéntrico no espago, conforme a Figura 5.5, ele é constituido pela abcissa, que aponta
para o Primeiro ponto de Aries (Y), na constelagdo de ares, referencial imével nesta era, pela cota,
que aponta na direcdo do eixo de rotagdo da Terra no sentido do Polo Norte e pela ordenada que
deriva destes. Portanto a {2 pode ser definido como o angulo formado entre a abcissa do sistema de
referéncia supracitado e a linha gerada pela intersec¢do do plano orbital com o plano do equador,
denominada de linha de nodos, no sentido em que o satélite ascende para o hemisfério norte (nodo
ascendente), o oposto chama-se nodo descendente [104].

* Argumento do perigeu (w): referindo-se ao angulo formado entre a linha gerada pela linha de nodos
no sentido que parte do nodo ascendente e chega a posi¢do do perigeu da 6rbita no plano orbital
[104].

¢ Anomalia verdadeira (6): referindo-se ao angulo formado entre o perigeu da 6rbita e a posi¢do do
satélite no plano orbital [104].

E importante ressaltar que 0 w, a 6 e a € sdo elementos orbitais que dependem diretamente da hora,
dia, més e ano exato do lancamento, definido como Epoca do langamento. Contudo, se tratando de uma
Orbita circular ndo equatorial, os elementos orbitais w e 6 ndo estdo bem definidos, pois neste tipo de 6rbita,
pode-se dizer que todos os pontos da 6rbita definem-se perigeu. Estes elementos sdo substituidos por uma
nova defini¢do, chamado de Argumento da Latitude (u), definido pelo angulo © = w + 6 para medir a
posicao do corpo desde a linha de nodos no sentido do movimento do satélite.
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A Figura 5.5 ilustra, espacialmente, todos os elementos orbitais citados.
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Figura 5.5: Elementos Orbitais na Terra

Considera-se, para fins de andlise, que a Epoca a qual o satélite entrard em 6rbita serd 01/01/2022 as
03:00:00, no meridiano de Greenwich, ou seja, meia noite no horario de Brasilia. Com isso, para que o
satélite faca uma varredura no litoral brasileiro, diariamente ao entardecer, momento favordvel para captu-
ras de fotos, foram escolhidos os valores de €2 = 180° e u = 25°, ou seja, ou  ou w tendo o valor de 25°.
Desta forma se obtém uma sincronizagdo com o Sol no literal brasileiro, conforme a 6rbita representada
pela linha vermelha na Figura 5.6, retirada da andlise feita, no software STK® [22].

Figura 5.6: Passo de sincronismo solar do GAMASAT-2 no Brasil

Os elementos orbitais utilizados para definir a missdo estdo na Tabela 5.8. A partir destes elementos
orbitais uma andlise dindmica de voo espacial foi realizada pelo software STK® da companhia ANSYS®.
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Esse programa realiza simulacdes procedurais, as quais preveem a dindmica do satélite em cada intervalo
de tempo, determinado, a partir de uma Epoca especifica.

Tabela 5.8: Elementos orbitais utilizados na simulagio do STK®

Elementos Orbitais Definidos

a 6939,14 km
i 97,6404°
e 0

Q 180°

u 25¢

O método de célculo utilizado para essa simulacao foi o propagador de 6rbita de alta precisdo, do inglés
High-Precision Orbit Propagator (HPOP), ele pode lidar com orbitas circulares, elipticas, parabdlicas e
hiperbdlicas em distincias que variam da superficie da Terra a 6rbita da Lua e além. Este propagador usa
os mesmos elementos orbitais, supracitados na Tabela 5.8, para definir o estado do satélite na Epoca de
estudo.

Como referencial da Epoca para a propagacio de eventos de corpos celestes, foi utilizado o quadro
de referéncia celestial internacional, do inglés International Celestial Reference Frame (ICRF). Os eixos
de coordenadas da ICRF sdo definidos como os eixos inerciais, isto €, cinematicamente nio rotativos,
associados a um quadro de relatividade geral centrado no centro de massa do sistema solar.

A Unido Internacional de Astronomia, IAU (International Astronomical Union), € a autoridade para a
definicdo do ICRF. Este sistema de referéncia € a melhor realizacdo de uma estrutura inercial construida
até o momento [105].

O HPOP determina a influéncia de cada efeito perturbatério de forma separada. Desta forma, foi pos-
sivel realizar a verificagdo do processo de obtengdo das curvas, no STK®, associadas aos diversos tipos
de perturbagdes, com base nos dados do Professor Titular Rafael Vdzquez Valenzuela, do departamento de
engenharia aeroespacial, da Universidade de Sevilha, Espanha [106]. Os referentes dados estdo disponi-
veis, ao publico, no programa de ensino de mecanica orbital e veiculos espaciais, em teoria de pertubagdes
do dito professor [107].

O resultado da verificacdo do processo de obtencdo das curvas podem ser encontrados no Apéndice B,
na Sec¢do B.1, a partir do qual, foi utilizado a mesma mecanica e configuracdes do software para obtengdo
dos resultados das simula¢des propostas para o GAMASAT-2. Sendo estd, a andlise da influéncia das
perturbagdes no projeto estrutural do satélite.

5.7 PERTURBACOES

Utilizando a verificacdo de dados presentes na Secdo B.1 do Apéndice B, pode-se avaliar que as per-
tubacdes mais influentes sobre 0 GAMASAT-2 serdo o arrasto atmosférico e o achatamento dos polos.
Observe que efeitos na altitude da 6rbita, para a pertubagao devido ao problema de trés corpos sdo infimos.

Analisando diretamente o semi-eixo maior, pode-se observar que a variacdo de altitude para esse tipo
de perturbacdo ndo passa de 2 metros, enquanto na perturbacio referente ao achatamento dos polos e
ao arrasto atmosférico, a ordem de variacdo de altitude permanece na ordem dos quildmetros. Por isso,
sobrepondo as influéncias perturbatérias, evidéncia-se que a influéncia devido ao problema dos trés corpos
serd desprezivel em relagd@o as outras duas, ou seja, o limite da diferenga serd o maior. Este principio vai se
estender as demais influéncias, como a da pressao de radiacdo solar, achatamento do equador, efeitos das
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marés, entre outros que ndo afetam significativamente os satélites em drbita baixa do tipo polar. Portanto a
andlise feita leva em consideracdo apenas os dois efeitos predominantes.

5.7.1 INFLUENCIA DO ARRASTO ATMOSFERICO

O arrasto atmosférico é o efeito de perturbacido mais importante em 6rbitas baixas (LEO), além de ser
muito importante para estudos de reentrada. Existem vdrias formas de modelar esta resisténcia, uma delas
¢ utilizando a teoria cinética dos gases, onde se faz necessdrio que o caminho livre médio, isto é, a distancia
percorrida, pela molécula, entre duas colisdes sucessivas, seja maior do que as dimensdes tipicas do objeto
em andlise, ou seja, que as colisdes entre moléculas sejam raras. De fato isso ocorre em altitudes orbitais,
onde o caminho livre médio superam a escala do CubeSat [108].

Faz-se necessario, para predi¢cao do decaimento orbital, devido ao arrasto atmosférico, definir alguns
pardmetro. Neste trabalho foi considerado que:

* A atmosfera gira com a Terra;

* O padrio de massa especifica atmosférica utilizado foi a de 1976 [109], utilizado como padrdo no
STK®, disponivel na Secio A.4 do Apéndice A;

* Os elementos orbitais definidos anteriormente sdo o ponto de partida;

* A Area de arrasto (ADrag) adotado, do GAMASAT-2, é duas vezes a drea frontal do CubeSat (100,0
x 113,5 mm), devido ao fato de que as moléculas possuem velocidades em todas as dire¢des, ou
seja, até as superficies encobertas pelo fluxo incidente sofrem colisdes com moléculas da atmosfera,
mesmo que em menor magnitude.

* A velocidade do CubeSat, por se tratar de aplicagdo em 6rbita baixa, € muito maior do que a veloci-
dade das moléculas;

* Vale ressaltar que quando a drea de arrasto adotada for de mesma ordem que a drea projetada na
dire¢do de incidéncia de fluxo, também quando a razdo de velocidades entre a do satélite e das
moléculas for alta, pode-se mostrar que o Coeficiente de arrasto (Cp) tende ao valor 2 [108].

Desta forma, foi realizado a predi¢do do tempo de vida, em 6rbita, do CubeSat com os dados mostrados
na Tabela 5.9, obtendo-se, assim, os resultados presentes na Figura 5.7, realizada a partir do cédigo no
Apéndice B na Secdo B.2.

Tabela 5.9: Dados considerados na predi¢do de tempo de vida

Dados
a 6939,14 km
) 97,6404°
Q 180°
u 25¢
e 0
Cp 2

Aprag  0,0227 m?
Massa 1,333 kg
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Figura 5.7: Decaimento de 6rbita do GAMASAT-2

Como ja mencionado, obter uma Orbita perfeitamente circular é algo invidvel, pois necessitaria de
uma precisdo da excentricidade muito alta, o préprio software, devido a perturbagdo, realiza o ajuste da
excentricidade. Desta forma, pode-se dizer que a 6rbita do GAMASAT-2 tende a um 6rbita circular, logo
existe um perigeu e um apogeu na Orbita, mesmo que muito préximos em termos de magnitude. Vale
lembrar que a circularizago orbital de fato ocorre no processo de reentrada, por volta dos 200 km.

Deste resultado, pode-se dizer que o CubeSat seria capaz de capturar 34102 fotos do territério brasi-
leiro, ja que realiza esta quantidade de 6rbitas até sua reentrada. Contudo, vale lembrar que o heliossincro-
nismo deve respeitar algumas condi¢des, as quais definem a inclinagio em fung¢éo da altitude de operagdo
para que ele seja vidvel [104]. Note que, pelos resultados expostos na Figura 5.8, realizada a partir do
codigo no Apéndice B na Secdo B.2, a influéncia desta perturbagdo na inclinacio orbital é infima, portanto
a reducdo da altitude leva ao assincronismo solar da 6rbita. Como o GAMASAT-2 ndo conta com um
sistema de propulsdo para correcio de 6rbita, configuragdo comum entre os CubeSats, o heliossincronimos
com o Brasil deixard de existir com o decorrer de sua vida ttil. Pode-se dizer que serd possivel realizar
capturas do litoral brasileiro enquanto o satélite estiver em altitudes superiores a 500 km [23].

Perturbagdo na inclinacéo, devido ao arrasto
atmosférico, do GAMASAT-2

97.700
97.675
97.650 _/W\
= 97.625 A
=
%’r 97.600 A
-'—4;5 97.575 1
—
97.550
g7505 L~ Modelo Completo de Perturbagao
2049
Problema de 2 Corpos (Sem Perturbagio)
97.500 T T T T T T
0 1 2 3 4 5 6

Tempo (t) [Ano]

Figura 5.8: Influéncia do arrasto na inclinag¢do da érbita do GAMASAT-2

Uma estimativa de tempo de vida ttil pode ser feita considerando uma 6rbita circular e utilizando o
periodo orbital médio entre seu maior e 0 menor perigeu ttil, ou seja, o cociente da soma dos perigeus
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(561 km com 500 km) pela metade, logo 530,5 km. O Periodo orbital (1') pode ser definido conforme
a Equac@o 5.13, onde o a pode ser definido como o Raio da Terra (Rgy), 6378,14 km, somado com a
altitude do Perigeu médio (7}, _,. ), Ou S€ja, amedio = 6908, 64 km e o Pardmetro gravitacional das massas
combinadas (fig), neste caso o da massa da Terra, que é 115,=398600,4 km3/s>. Portanto o periodo orbital
médio é torbital ~ 1 hora 35 min.

T =2m| — (5.13)
He

Pela Figura 5.7, pode-se estimar que o perigeu da drbita, do CubeSat, alcanca 500 km de altitude na
metade de sua vida total, portanto realiza aproximadamente 17051 6rbitas. Logo o tempo de vida util do
satélite pode ser estimado conforme a Equagao 5.14.

T = 17051 - 274 [ ——— ’ =T = 97442788,1 s = T'r, 3,13 anos (5.14)
Total 398 600, | Total ) otal P

O GAMASAT-2 poderd ser analisado e projetado levando em consideracdo o tempo de vida ttil igual
a Troa1 =~ 3,13 anos, os quais realizard 17051 orbitas. Vale lembrar, podendo utilizar como exemplo os
resultados da Subsecdo B.1.3, do Apéndice B, que aceleragdes significativas, produzidas na estrutura do
CubeSat, serdo predominantemente enfrentadas no momento da reentrada, ou seja, sdo insignificantes para
0 projeto, uma vez que a vida 1til j4 terd sido alcancada.

Em conformidade com a NASA e a Comissdo de Comunicagdo Federal dos Estados Unidos, citado no
Capitulo 2, 0o GAMASAT-2, utilizando esse projeto de 6rbita, estard cumprindo com a regra que diz que
um satélite operando abaixo de 650 km de altitude deverd ter sua vida ttil maxima de 25 anos, devendo
neste periodo, ter um plano de reentrada mesmo que a missdo venha a ter alguma falha.

5.7.2 INFLUENCIA DO ACHATAMENTO DOS POLOS

A Terra pode ser considerada um corpo cuja a massa estd distribuida homogeneamente com simetria
de revolugdo, como ja dito, um caso especifico, no Capitulo 2, ou seja, € dizer que a massa varia com
a latitude. Isso faz que a forca de campo gravitacional da Terra, seja ndo uniforme sobre corpos que a
latitude varia no decorrer de suas 6rbitas, causando, assim, influéncias perturbadoras em seus elementos
orbitais [19].

Um modelo frequentemente usado para representar esta perturbagdo é considerar a Terra achatada nos
polos, ou seja, um elipsoide de revolucdo. Esse tipo de consideracdo é comumente denominado efeito
devido ao J2, o qual remete a um dos modelos utilizados para representar a geometria da Terra na teoria
de perturbagdes. Este modelo é importante, pois, devido a ele, existem condi¢des para que se possa definir
uma Orbita heliossincrona [104].

O fato importante deste tipo de influéncia, sobre um satélite, é que, este, produz variagdes periddicas
em todos os elementos orbitais, ou seja, existe forcas de campo agindo sobre a estrutura periodicamente
[19]. O importante € avaliar se estas aceleracdes, para a Orbita projetada, ndo afetam substancialmente os
componentes estruturais do satélite durante toda sua vida util, a qual foi estimada na Subsecdo 5.7.1.

Para o projeto do GAMASAT-2, foi realizado uma avaliacio deste efeito sob o CubeSat durante um dia,
podendo, por meio dos resultados, prever seu comportamento durante toda a vida ttil. Vale lembrar que,
para essa andlise, os elementos orbitais 6 e w, ou seja, u, ndo sdo avaliados, dado a defini¢do de orbita circu-
lar. De fato, as respostas devido a influéncia do achatamento dos polos, ou J2, mostram efetivamente uma
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periodizacdo nos seus elementos orbitais, conforme os resultados presentes na Figura 5.9 e na Figura 5.10,
realizada a partir do cédigo no Apéndice B na Secao B.3.

Perturbagdo no semi-eixo maior, devido a Perturbagao na excentricidade, devido a
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Figura 5.9: Curvas de a e e obtidas com os dados da simulagdo no STK®
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Figura 5.10: Curvas de i e {2 obtidas com os dados da simula¢io no STK®

Os resultados da Figura 5.9 descrevem o mesmo fendmeno perturbatdrio, uma vez que ambos descre-
vem o pulso periddico gerado na altitude da 6rbita, ou seja, a aceracdo periddica sob o eixo do CubeSat
que realiza um movimento de nutagdo em sua Orbita.

A aceleracdo devida a este fendmeno pode ser estimada considerando este fendmeno, sob 0 nanossa-
télite, um movimento harménico simples (MHS). Para um dia de andlise, pode-se obter uma periodizacao
que estenderd praticamente imutdvel durante toda sua vida util calculada.

Utilizando os dados fornecidos pela simulagio no STK® e analisando diretamente o semi-eixo maior,
pode-se obter a amplitude realizando o produto da subtra¢do do semi-eixo maior e menor, desta oscilacao,
que sdo, respectivamente, 6942 km e 6923 km, pela metade. Logo a amplitude é igual a 9,5 km. Analisando
o hordrio da simulacdo em dois vales consecutivos, obteve-se um periodo de 48 minutos, ou seja 2880

segundos. Com essas informacdes, pode-se analisar as maiores aceleracdes sofridas pelo satélite, ou seja,
nos vales e nas cristas da curva em andlise.

A formulagdo do MHS, para esse caso, pode ser descrita conforme a Equagdo 5.15, onde Altitude (r),
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Amplitude (A), Angulo de fase (¢,), Velocidade angular (n) e ¢ um instante de tempo.

r=A-cos(¢o+mn-t) (5.15)

Para se obter a aceleragdo basta realizar duas derivadas temporais em relacdo a r;,, conforme mostrado
na Equagdo 5.16

d2r

g == —n’ A-cos(@o+n-t) (5.16)

A aceleracdo maxima ocorrerd quando o argumento do cosseno for k - 7, onde k é um nimero in-
teiro. Logo a aceleracdo méxima sentida pelo GAMASAT-2, nesta perturbacdo, estard em conformidade a
Equacdo 5.17.

2
2880 s

2
Ifmax|=n2~A$|%*max|=< > 29500 m = | Fmge | = 0,045 m/s? (5.17)

Essa aceleragdo maxima ocorre duas vezes por periodo. Sabendo que, durante a vida util do GAMASAT-
2, serdo realizadas 17051 6rbitas, de periodo igual a aproximadamente 1 hora e 35 min, ou seja, pratica-
mente duas vezes o periodo desta perturbacio, entdo o niimero de ciclos sob essa aceleracdo serd de 68204
(=~ 7 x 10%).

Note que a aceleracao experimentada pelo satélite e a frequéncia da excitacao sao extremamente baixas.
Comparando a aceleragdo de campo sofrida pelo J2 com a aceleracdo no momento do langcamento, obtém-
se que a dltima é aproximadamente 4000 vezes maior. E importante dizer que a frequéncia de excitagdo,
para este caso, serd muito menor que 1 Hz e que a estrutura do CubeSat dificilmente terd uma frequéncia
natural menor que 40 Hz, o que ndo descarta a andlise dos modos de vibrar. Desta forma, a influéncia desta
aceleracdo sob o GAMASAT-2 serd infima, no ponto de vista estrutural. Com essa andlise, o prototipo
respeitard uma condi¢@o de corpo rigido sob influéncia de uma pequena aceleracdo. Pode-se afirmar que os
demais elementos orbitais terdo resultados com caracteristicas semelhantes e sao obtidos de forma anéloga.

Sob ponto de vista a fadiga, analisando a curva S-N de algumas ligas de aluminio, retirada da Faculdade
de Ciéncia e Tecnologia da Universidade de Coimbra, Portugal [110], é possivel identificar que, para
Aluminio 7075-T6, o mais suscetivel a falha por fadiga da amostra, as tensdes superam 150 MPa para
7 x 10% ciclos. Considerando que a aceleragio é 4000 vezes menor em comparacio a que serd utilizada
para projetar o nanossatélite, considerando ele, um corpo rigido, pode-se prever que estd influéncia nao
terd efeitos substanciais na estrutura sob fadiga.
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Figura 5.11: Curva S-N para algumas ligas de Aluminio [110]
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Conclui-se que o ambiente operacional do GAMASAT-2 apds a injegdo orbital ndo terd influéncias
substanciais no projeto de estrutura, o que era esperado, levando em consideracdo o evento critico que é o
lancamento, no ponto de vista estrutural.

Uma grande influéncia das perturbacdes € a predicdo do tempo de vida util do projeto e a influéncia
na localizacdo do satélite no espaco. Portanto, faz-se necessdrio uma malha de controle muito eficaz
para prever o posicionamento do satélite em tempo real, podendo, assim, tirar dados mais precisos de
localizacdo, posicionamento, apontamento e dados de operacdo, como fotos, sendo, estes, o objetivo desta
missdo.
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6 CONCEITO INICIAL

O Capitulo 6 objetiva definir o conceito
inicial do projeto.

6.1 ANALISE DE PROJETOS ANTERIORES E SIMILARES

Para a concepg¢do, andlise e definicdo de possiveis conceitos de geometrias de CubeSats capazes de
atender as necessidades, Secdo 4.2, e vontades, Secdo 4.3 do projeto, alguns designs de estrutura serdo
apresentados nesta sessao.

6.1.1 AAC CLYDE SPACE ZAPHOD

A companhia AAC Clyde Space desenvolveu uma linha de estruturas para CubeSats a ZAPHOD. Essas
estruturas possuem um alto grau de adaptabilidade e facilidade de integragdo. O design do chassi modular
pode ser facilmente personalizado de acordo com os requisitos da missdo. Estdo disponiveis em 5 opg¢des
de tamanho, 1U, 2U, 3U, 6U e 12U. A Figura 6.1 apresenta o tamanho 1U da linha AAC CLyde Space
ZAPHOD e na Tabela 6.1 estdo expostas as informagdes de massa e dimensdes do modelo [111].

Figura 6.1: AAC CLyde Space ZAPHOD 1U [111]

Algumas caracteristicas do produto sdo:

Sao totalmente compativeis com as especificagdes do CDS e do GEVS;

* A estrutura é equipada com trilhos anodizados e 4 molas de separacdo, todos testados em Orbita.
Compativel com todos os implantadores de trilhos;

Volume interno maximizado;

Facilidade de acesso durante a integracdo com layout de plataformas internas personalizaveis. A es-
trutura pode acomodar vdrias configuragdes de carga util, permitindo um alto nivel de personalizacio
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sem a necessidade de um reprojeto;
* As estruturas podem ser personalizadas, incluindo cortes sob medida e painéis implantdveis;
¢ A estrutura é feita de aluminio 7075 e aluminio 6082;

* A estrutura foi projetada e testada para operar entre a faixa de temperatura de -40°C e 80°C.

A estrutura é composta por 4 colunas, nas quais existem perfis em L internos. As faces no eixo z sdo
fixas a estrutura por meio destes perfis, estas faces tem furos usinados que permitem o encaixe das colunas
das prateleiras no sentido z. As paredes dos eixos x e y s@o ligadas as colunas por meio de parafusos. Dessa
forma, este chassi apresenta duas faces fixas e quatro faces moveis, permitindo assim uma boa janela de
acesso ao interior do veiculo. Todas as faces permitem acoplagem de placas ou grades de apoio para painéis
solares.

Tabela 6.1: Dimensdes e massa do estrutura ZAPHOD 1U [111]

Tamanho e massa 1U

Comprimento | 100 mm
Largura 100 mm
Altura 113,5 mm
Massa 155¢g

6.1.2 SPACEMIND SMO1

A empresa SpaceMind desenvolveu a SM Structures que é uma familia de estruturas de CubeSats. Com
base no conceito chave de flexibilidade, as estruturas sdo projetadas para terem o minimo de restri¢do de
projeto possiveis.

Estao disponiveis nos tamanhos 1U, 2U, 3U, 6U, 12U e permitem uma ampla gama de customizacio a
partir das versdes padrdo. O objetivo é dotar os projetistas de uma solucdo sintonizada para explorar todas
as margens para otimizagdo de espacgos, volumes e massa disponiveis no satélite e permitir uma melhor
integracdo dos subsistemas. A Figura 6.2 apresenta a estrutura padrdao do SM 1U, ja a Figura 6.3 apresenta
algumas configuracdes possiveis para o mesmo modelo. Na Tabela 6.2 estdo expostas as informacdes de
massa e dimensodes do modelo no tamanho 1U [112].
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Figura 6.2: SM 1U [112]
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Figura 6.3: Configuracdes possiveis do SM 1U [112]

Algumas caracteristicas do produto sdo:

6 molas de implantacdo, sendo possivel instalacio de até 8;

Montagem das prateleiras altamente personalizdveis e independentes da estrutura, alocacio possivel
tanto na vertical, como na horizontal;

A montagem da pilha de PCBs ¢ independente da estrutura;

Opcdo de adicionar placas externas (paredes) a estrutura, compativel com painéis solares e prateleiras
comerciais;

Ampla janela de acesso ao interior da estrutura, 85 mm x 85 mm;

Qualificado de acordo com JX-ESPC-101133-B & ECSS-E-ST-10-03.

A estrutura é composta por 4 colunas otimizadas que possuem abas nas extremidades para fixacao, por
meio de parafusos, dos frames do eixo Z. Os frames possuem usinagem que permite a fixagdo das colunas
das prateleiras tanto na horizontal como na vertical. As calunas também admitem a adicao de outros frames
ao longo do seu comprimento, conforme Figura 6.3. Este chassi, possui acesso livre em todas as faces do

cubo,

as restricdes limitam-se as arestas, dessa forma, o existe uma grande drea de acesso ao interior do

veiculo. Permite acoplagem de placas ou grades de apoio para painéis solares em todas as faces.

Tabela 6.2: DimensGes e massa do estrutura SM 1U [112]

Tamanho e massa 1U

Comprimento | 100 mm
Largura 100 mm
Altura 113,5 mm
Massa 126 g

6.1.3 ISISPACE 1 UNIT CUBESAT

A estrutura ISISPACE 1-Unit CubeSat é desenvolvida como uma estrutura de satélite modular genérica
baseada no padrido CubeSat. O design criado pelo ISIS permite vérias configuracdes de montagem, dando
aos desenvolvedores do CubeSat flexibilidade maxima em seu processo de design. A Figura 6.4 apresenta
a estrutura padrio do ISISPACE 1-Unit CubeSat.
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A pilha de PCBs e outros médulos de voo podem ser montados primeiro na estrutura secundéria e in-
tegrados as estruturas de transporte de carga no final do processo, garantindo a acessibilidade dos compo-
nentes. Além disso, o uso de uma estrutura de transporte de carga e placas externas removiveis permitindo,
assim, o acesso a todos os subsistemas do CubeSat. O chassi modular permite que uma pilha de 1 unidade
de PCBs ou outros médulos sejam montados dentro do chassi [113].

Figura 6.4: ISISpace One Unit CubeSat [113]

Algumas caracteristicas do produto sdo:

* Compativel com diversas opcdes de PCBs, incluindo PCBs manufaturadas;
* Permite orientagdo vertical e horizontal das PCBs;

* Elementos estruturais podem ser personalizados. Podem ser incluidos pontos de montagem especi-
ficos, recortes e/ou tratamentos de superficie especiais;

* Paineis laterais removiveis, permitindo um alto grau de acessibilidade a todos os subsitemas;

* Virios tamanhos de PCB suportados, incluindo a PC/104;

* A estrutura foi projetada e testada para operar entre a faixa de temperatura de -40°C e 80°C.

* Sio totalmente compativeis com as especificacdes do CDS e com o GEVS.

A estrutura consiste em dois frames principais que sdo compostos pelas colunas soliddrias as arestas
das faces do eixo Y. As arestas das faces do eixo X sdo conectadas aos frames por meio de parafusos, nelas
existem dois pares de furagdes para acomodacgdo das colunas de prateleiras na vertical e na horizontal. Esta
estrutura permite acesso livre a todas as faces do cubo, permitindo uma ampla area de acesso ao interior

do veiculo. Permite acoplagem de placas ou grades de apoio para painéis solares em todos os lados. A
Tabela 6.3 apresenta algumas informagdes sobre o ISISPACE 1-Unit CubeSat.

Tabela 6.3: Dimensdes e massa do estrutura ISIS 1U [113]

Tamanho e massa 1U
Comprimento 100 mm
Largura 100 mm
Altura 113,5 mm
Massa 107,7 g
Dimensoes internas | ~ 98,4 x ~ 98,4 x ~ 98,4
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6.1.4 ENDUROSAT 1U CUBESAT STRUCTURE

A Endurosat desenvolveu uma estrutura de CubeSat 1U, bem leve e robusta. Fabricado a partir de ligas
de aluminio de grau espacial, é totalmente compativel com o padrdo CubeSat e compativel com uma ampla
gama de produtores de subsistemas CubeSat [114].

A estrutura tem um design minimalista e de facil montagem. Fornece um ambiente fisicamente seguro
para a carga Util e demais subsistemas durante todas as fases de uma missdo. Essas qualidades garantem
uma operacao estavel do CubeSat [114]. A Figura 6.5 apresenta a estrutura desenvolvida pela Endurosat e
o Tabela 6.4 apresenta as informagdes de massa e dimensdes do modelo.

Figura 6.5: Endurosat 1U CubeSat Structure [114]

Algumas caracteristicas do produto sdo:

Sao totalmente compativeis com as especificagdes do CDS e do GEVS;

A estrutura € feita de aluminio 6061 e aluminio 6082;

A estrutura possui 2 molas de separagdo;

Suporta a constru¢do modular de satélite baseada em PC/104.

Tabela 6.4: Dimensoes e massa do estrutura Endurosat 1U [114]

Tamanho e massa 1U

Comprimento | 100 mm
Largura 100 mm
Altura 113,5 mm
Massa 120 g

A estrutura é composta por 8 colunas, sendo 4 colunas de espagamento compativeis com as PCBs
PC/104 de padrao PCI e as outras com perfis em L na parte mais externa do cubo. Os frames do eixo Z sdo
fixadas a estrutura por meio das colunas em L através de parafusos. A estrutura permite acesso a todas as
faces do cubo, permitindo uma ampla drea de acesso ao interior do veiculo. Permite acoplagem de placas
ou grades de apoio para painéis solares em todos os lados.
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6.2 GAMASAT-1

Em 2021 a equipe Gama CubeDesign desenvolveu a estrutura do GAMASAT-1, Figura 6.6. Composta
por 4 colunas de liga de aluminio 6065, duas plataformas, superior e inferior, que tinha as funcdes de
abrigar a roda de reagdo do sistema de controle e a cAmera respectivamente, bem como servir de apoios
para as colunas de fixacdo do sistema embarcado.

As colunas suportam e conferem estabilidade e rigidez ao modelo e sdo fixadas as plataformas por
parafusos M2. O design interno é constituido por prateleiras que podem variar de acordo com os requisitos
da missdo. A Figura 5.1 apresenta a distribui¢do dos subsistemas no GAMASAT-1.

Figura 6.6: Estrutura do GAMASAT-1

Tabela 6.5: Dimensdes e massa do estrutura estrutura GAMASAT-1

Tamanho e massa 1U

Comprimento | 100 mm
Largura 100 mm
Altura 113,5 mm
Massa 338,5¢g

6.3 DEFINICAO DOS CONCEITOS INICIAIS

Foram desenvolvidos trés concepgdes de estrutura baseados nos projetos apresentados na Segdo 6.1 e
nas necessidades e vontades de projetos apresentados no Capitulo 4.

Para a defini¢do do conceito inicial serdo utilizadas duas ferramentas, o Diagrama de Mudge, Se¢do 6.4,
e a Matriz de Decisdo, Secdo 6.5.

6.3.1 CONCEITO 1

O primeiro design desenvolvido estd apresentado na Figura 6.7. Esse conceito foi inspirado na estrutura
do ZAPHOD da AAC Clyde Space apresentada na Subsec¢io 6.1.1 devido a seu alto grau de adaptabilidade
e facilidade de integracdo e na estrutura CubeSat 1U do Endurosat apresentada na Subsecdo 6.1.4 devido a
seu design minimalista e de facil montagem.

Essa estrutura é composta por 6 partes independentes, apresentadas na Tabela 6.6. Esta disposi¢ao fa-
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cilita a montagem uma vez que dispensa o uso de ferramentas muito especificas, sendo necessdrio somente
uma chave para aperto dos parafusos. Além disso, este design apresenta uma ampla janela de acesso e uma
boa drea para acoplagem de diversos componentes, tais quais, placas solares e a antena.

A estrutura apresenta duas bases, inferior e superior, nelas sao fixadas os espessadores para a montagem
da pilha de PCBs e/ou pilhas de prateleiras, conforme ilustrado na Figura 6.7. Além disso, ambas as bases
permitem a disposi¢@o de até 4 molas de separacdo e/ou botdes kill conforme as necessidades da missdo
em que a estrutura serd empregada. As bases sdo conectadas por meio de 4 colunas de sustentagdo e a
unido é feita por meio de parafusos.

Tabela 6.6: Componentes do conceito 1

Componente | Quantidade
Base superior 1
Base inferior 1
Coluna 4

Este design além das facilidades de montagem, tem fabricagdo mais econémica, visto que as colunas
de sustentacdo sdo feitas a partir chapas cortadas e dobradas, reduzindo os custos com usinagem e material.
Somente as bases requerem o processo de usinagem para a fabricagdo. Dessa forma, as principais vantagens
desse conceito sdo os custos de produc¢do do modelo bastante reduzidos.

A Tabela 6.7 apresenta algumas propriedades da estrutura.

Tabela 6.7: Dimensdes e massa aproximadas do conceito 1

Comprimento 100 mm
Largura 100 mm
Altura 113,5 mm
Massa(*) ~ 116,47 g

(*) A massa foi estimada considerando que a estrutura é em Aluminio 6061. A massa dos parafusos de fixacio

nao estd inclusa.

Figura 6.7: Conceito 1 - GAMASAT-2 renderizado Computer-Generated Imagery (CGI)

6.3.2 CONCEITO 2

O segundo design desenvolvido, apresentado na Figura 6.8, foi baseado na estrutura 1U desenvolvida
pela SpaceMind, SM Structures. Esta inspira¢do deve-se as baixas restrigdes estruturais apresentadas por
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este modelo conforme detalhado na Subsec¢do 6.1.2.

O segundo conceito de design desenvolvido, Figura 6.8, é composto por 6 partes independentes, con-
forme apresentado na Tabela 6.8. Assim como no primeiro conceito, a disposicao facilita a montagem uma
vez que dispensa o uso de ferramentas muito especificas, sendo necessario somente uma chave para aperto
dos parafusos. O conceito 2 apresenta uma ampla janela de acesso, ainda maior que a do conceito 1, € uma
boa drea para acoplagem de diversos componentes.

A estrutura do conceito apresenta dois frames, sendo um a base inferior e o outro a base superior, 0s
espacadores para a montagem das PCBs sdo fixados nessas partes, conforme ilustrado na Figura 6.8. As
bases sdo fixadas a quatro colunas por meio de parafusos rosqueados a prépria estrutura. Cada coluna
permite a disposicdo de uma mola de separacdo ou um interruptor conforme as necessidades da missdo em
questao.

Tabela 6.8: Componentes do conceito 2

Componente | Quantidade
Base superior 1
Base inferior 1
Coluna 4

As pecas do design do segundo conceito sdo todas fabricadas por meio de processo de usinagem,
incluindo as colunas. A Tabela 6.9 apresenta algumas propriedades da estrutura.

As principais vantagens desse conceito sdo a ampla janela de acesso. Além disso, a fabricagdo embora
exija usinagem de pecas é razoavelmente simples. Esse tipo de peca permite uma mesma fixacdo para
diferentes operacdes realizadas durante a fabricacdo, minimizando os erros de reposicionamento e precisao.

Tabela 6.9: Dimensdes e massa aproximadas do conceito 2

Comprimento | 100 mm
Largura 100 mm
Altura 113,5 mm
Massa(*) ~ 96,35 ¢

) A massa foi estimada considerando que a estrutura é em Aluminio 6061. A massa dos parafusos de fixago
ndo estd inclusa.

Figura 6.8: Conceito 2 - GAMASAT-2 renderizado (CGI)
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6.3.3 CONCEITO 3

O terceiro conceito de design desenvolvido, apresentado na Figura 6.9, foi baseado na estrutura ISIS-
PACE 1-Unit CubeSat desenvolvido pela ISIS devido a 6tima massa e volume interno.

O design é composto por 6 partes independentes, conforme indicado na Tabela 6.10. Este conceito
apresenta montagem fécil, dispensando uso de ferramentas complexas, necessitando somente de uma chave
para aperto dos parafusos. Esse design apresenta uma ampla janela de acesso, tal qual o conceito 2, € uma
grande drea para acoplagem de diversos componentes.

A estrutura consiste em 2 frames verticais que sdo compostos por 2 colunas solidarias. Essas colunas
permitem a acoplagem de 4 molas de separagdo e/ou botao kill de acordo com as necessidades da missao
em questdo, sendo dispostos um em cada extremidade. Os frames sdo unidos por meio de hastes horizontais
por meio de parafusos através de roscas internas. O design permite a alocagao vertical das placas de PCBs,
os espagadores sdo posicionados nas hastes horizontais conforme ilustrado na Figura 6.9.

Todas as partes deste design sdo fabricadas por meio de processo de usinagem. A Tabela 6.11 apresenta
algumas propriedades da estrutura. As principais vantagens desse conceito sao a ampla janela de acesso,
a maior entre os 3 conceitos. Além disso, o processo de usinagem dessas pecas tem um desperdicio de
material relativamente baixo em compara¢do com os outros designs.

Tabela 6.10: Componentes do conceito 3

Componente | Quantidade
Frame lateral 2
Haste horizontal 4

Tabela 6.11: Dimensdes e massa aproximadas do conceito 3

Comprimento | 100 mm
Largura 100 mm
Altura 113,5 mm
Massa(*) ~72,61¢g

(*) A massa foi estimada considerando que a estrutura é em Aluminio 6061. A massa dos parafusos de fixagdo
ndo estd inclusa.

Figura 6.9: Conceito 3 - GAMASAT-2 renderizado (CGI)
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6.4 DIAGRAMA DE MUDGE

O Diagrama de Mudge é uma ferramenta que permite a comparacao entre duas solugdes com objetivo
de verificar qual € mais relevante ao problema. O método consiste em construir uma tabela com critério
iguais na primeira coluna e na primeira linha. Os critérios sdo comparados entre si gerando uma matriz
triangular. O elemento comparativo que mais se repetir é o mais relevante ao projeto e consequentemente
0 que menos se repetir € o de menor relevancia [115]. A Figura 6.10 apresenta a constru¢io do diagrama
de Mudge.

Eficiéncia
A5 2 3 4 5 SOMA %
B |4 1 1B 1A 1A 1B 18 56
C|3 2 2D 2D 5C 4 13
bi]2 3 4D 3C 3 9
E [51 4 5D 2
5 5 16
TOTAL 32 100

Figura 6.10: Exemplo de Diagrama de Mudge [115]

Os critérios a serem analisados pelo Diagrama de Mudge sdo:

Massa (A): Massa total da estrutura montada, incluindo todas as pecas de fixacdo;

Montagem (B): Facilidade de montagem da estrutura;

Acessibilidade (C): Janela de acessibilidade ao interior da estrutura quando o CubeSat estiver mon-
tado;

Custo (D): Custo total de fabricacdo, incluindo o material e a manufatura;

* Volume interno (E): Volume interno disponivel para alocacio da carga titil e demais subsistemas;

Os critérios serdo comparados sob 0s seguintes pardmetros:

Muito mais importante
Mais importante
Pouco mais importante
Igual importincia

S = W W

A Tabela 6.12 apresenta o Diagrama de Mudge para os critérios analisados. A partir dele sdo retirados
os pesos dos critérios para a montagem da matriz de decisdo, Secdo 6.5, para a defini¢do do conceito final.

A massa foi definida como o critério mais relevante, uma vez que, pelo regulamento, CDS, existe uma
massa mixima admissivel. Em seguida, o segundo critério mais relevante foi a montagem, seguido da aces-
sibilidade, uma vez que ambas compde etapas avaliativas da competicdo CubeDesign do INPE. O pendl-
timo fator foi o custo, embora a equipe tenha um orcamento limitado para a manufatura do GAMASAT-2,
mediante os demais fatores apresentados este ndo se sobrepde aos demais. E o tltimo fator foi o volume
interno, frente a todos os outros critérios este € o que apresenta a menor relevancia para a selecdo do
conceito.

70



Tabela 6.12: Diagrama de Mudge para ranqueamento dos critérios levantados

A| B C D E | Total | Peso

A A3 | A3 | Al | A3 10 37%
B BO | B3 | B5 8 30%
C D3 | C5 5 19%
D D5 3 11%
E 1 4%
38 100%

6.5 MATRIZ DE DECISAO

Para a sele¢ao do melhor conceito foi desenvolvida uma matriz de decisdo com os critérios avaliados
e ponderados no Diagrama de Mudge, Tabela 6.12. A matriz de decisdo € uma ferramenta de projeto cujo
objetivo € selecionar a melhor opcao dentro de um conjunto de escolhas. As opc¢des sdo avaliadas sob uma
série de critérios previamente selecionados e ponderados segundo o grau de importincia no projeto. A
tomada de decisdo € feita levando em conta qual foi a solu¢cdo com a maior pontuacio.

A partir da matriz de decisdo, Tabela 6.13, o conceito 2, apresentado na Subsec¢ao 6.3.2, foi selecionado
e serd a base do projeto da estrutura do GAMASAT-2.

Tabela 6.13: Matriz de decisédo

Pesos Alternativas
Conceito 1 | Conceito 2 | Conceito 3
Massa 0,37 3 4 5
Montagem 0,30 4 5 4
Acessibilidade 0,19 4 5 5
Custo 0,11 4 3 3
Volume interno | 0,04 2 3 4
Total 3,56 4,37 4,19
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7 ANALISE ESTRUTURAL

O Capitulo 7 objetiva definir o método de
analise do problema.

A partir da definicdo do conceito inicial da estrutura do CubeSat, apresentados na Figura 6.8, inicia-se
a etapa do projeto intermedidrio. Essa etapa abrange o espectro de projeto de engenharia em profundidade
para os componentes do sistema. Nesta fase o material é definido, bem como a geometria e a montagem
dos componentes. E de suma importincia que os fatores de fabrica¢do, montagem, inspe¢io, manutencio,
seguranga e custo sejam levados em conta nesta fase.

Na etapa do projeto intermedidrio serd usada a modelagem Computer Aided Design (CAD) ou desenho
assistido por computador. A modelagem CAD nada mais é que uma tecnologia que visa substituir o
desenho manual por um processo de desenho computacional parametrizado [116].

E nesta etapa que o conceito inicial é analisado e pode ser modificado com objetivo de alcancar uma so-
lucdo 6tima em termos econdmicos, verificagdo dos pré-requisitos funcionais e regulamentares. Ou seja, é
nesta fase que o comportamento mecanico da estrutura é analisado levando em conta sua geometria, mate-
riais e condi¢des as quais estd submetido, serd verificado se as respostas as cargas atuantes sdo compativeis
com 0s requisitos e restricdes propostos ao projeto. Por fim, a estrutura final serd refinada e validada de
acordo com as normas e padrdes necessarios

J4 no projeto de detalhamento dedica-se principalmente a configuragdo, arranjo, forma, compatibili-
dade dimensional, ajustes e tolerancias, padronizagdo, atendimento de especificacdes, juntas, detalhes de
fixacdo e retencdo, métodos de fabricacdo, possibilidades de montagem e de fabricagdo, seguranca, listas
de materiais e de aquisicdo de pecas. Em suma, o produto do projeto de detalhamento sio: todos os de-
senhos de fabricacdo, desenho de detalhes de todas as pegas ou arquivos eletronicos de CAD, cédigos de
fabricacdo de maquina CNC (c6digo-G) e manual de montagem.

7.1 METODO DOS ELEMENTOS FINITOS

Na fase de projeto intermedidrio a estrutura do CubeSat serd analisada, ou seja, serd avaliada sob os
aspectos de sua geometria, material constituinte e esfor¢os as quais estara submetida.

Existem diversas maneiras de analisar uma estrutura. Em geral, um fendmeno fisico pode ser expresso
em termos de equagdes diferenciais parciais (EDPs). Estes problemas de EDPs podem ser solucionados por
meio de métodos analiticos, que demanda um grande esfor¢o de tempo. Dessa forma, uma aproximacao das
EDPs pode ser construida, baseada em diferentes tipos de discretizacdo. Esses métodos de discretizacao
aproximam as EDPs a equagdes do modelo numérico, ou seja, que podem ser resolvidas através de métodos
numéricos. A solucdo dessas equacdes numéricas sao uma aproximacao da solucdo real do problema das
EDPs [117], conforme sistema apresentado na Figura 7.1.
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Modelo Modelo

Realidade Modelo fisico . .
matematico numerico

Figura 7.1: Sequéncia de modelos [118]

O Método dos Elementos Finitos (MEF) € justamente um método que aproxima um problema real por
meio de um modelo numérico. Ou seja, por meio do MEF a geometria analisada sofre simplificacoes e
o sistema de equacdes diferenciais € resolvido por meio de um método numérico, mais especificamente o
modelo final do método numérico é dado por meio de um sistema de equagdes algébricas lineares [118].

Atualmente o MEF é amplamente utilizado na inddstria e € aplicdvel a uma gama enorme de proble-
mas. Sua estabilidade e acurdcia foram amplamente estudados e sdo solidamente amparados em teorias
matemadticas, garantindo assim sua robustez [118].

O MEF baseia-se na divisdo em pequenas partes da geometria submetida aos carregamentos, essas
partes representam o dominio continuo do problema. A divisdo em pequenas partes permite o destrincha-
mento de um problema complexo em problemas mais simples reduzindo o tempo de processamento. O
MEEF propdes que um nimero infinito de varidveis desconhecidas seja substituida por um nimero limitado
de elementos com comportamento bem definido [119].

A divisdo da geometria em partes menores pode ser feita com diversas formas e cada parte é chamada
de elemento finito. A Figura 7.2 mostra alguns exemplos de elementos finitos utilizado na industria da
simulagdo. Os elementos finitos sdo conectados entre si por nds, ou elementos nodais. O conjunto de nds e
elementos finitos formam a malha. Como o MEF € uma solu¢do aproximada do problema real, uma maior
quantidade de nés e elementos finitos influenciam na precisdo dos resultados da andlise até um certo limite.
Ou seja, pode-se dizer que a malha define a precisdo do método [119].

O MEF pode ser aplicado na resolucdo e diagnéstico de problemas de andlise estrutural através da ob-
tencao de deslocamentos, deformacdes e tensdes maximas e minimas. Também € possivel simular diversas
situacdes e assim avaliar o desempenho do produto com a aplicag@o de critério de resisténcia, rigidez e
fadiga [119]. Dessa forma, o MEF sera utilizado no dimensionamento final da geometria e na escolha do
material da estrutura do CubeSat a partir do conceito inicial definido na Se¢ao 6.5.

A D N

Elemento de barra  Elemento triangular Elemento triangular Elemento tetraédrico
com dois nos com trés nos com seis nos com quatro nés

Elemento de barra  Elemento quadrilateral  Elemento quadrilateral Elemento hexaédrico
com trés nos com qualrn nos com nove nos com 0ito nos

Figura 7.2: Tipos de elementos finitos [120]
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7.1.1 ELEMENTOS DE VIGA (BEAM)

Elementos de viga sdo elementos estruturais que oferecem resisténcia a forgcas e sofrem flexdo sob
cargas aplicadas. Estes elementos possuem trés graus de liberdade de translacdo e trés graus de liberdade de
rotacdo, além disso, trés forgas ortogonais (duas de cisalhamento e uma axial) e trés momentos ortogonais
(duas flexdes e uma tor¢éo) s@o calculados nas extremidades dos elementos [120].

A utilizacdo dos elementos de viga (beam) é conveniente quando as seguintes condi¢des sao condizen-
tes com o problema [120]:

* O comprimento do elemento € bem maior que a largura e/ou profundidade;
* As propriedades transversais do elemento sdo constantes;
* O elemento permite a transferéncia de momentos;

* O elemento deve ser capaz de manipular uma carga distribuida em todo o comprimento.

7.1.2 ELEMENTOS CASCA (SHELL)

Elementos casca, ou elementos shell sdo elementos 2D. Sdo recomendados para modelos que atendam
ao comportamento de placas finas, ou seja, a espessura do corpo é muito menos em relacdo as outras
direcdes, além disso, a superficie média € praticamente indeforméavel, isto € as tensdes na direcao normal
ao plano médio sdo praticamente nulas quando comparadas as tensdes nas demais dire¢des [121]. Uma
malha de casca estd habil a sofrer esforcos axiais de flexdo e tor¢do. O modelo de casca € bastante eficiente
em modelar deformacdes no plano e flexdes [122].

7.1.3 ELEMENTOS SOLIDO (SOLID)

Elementos sélidos sdo elementos finitos tridimensionais que podem modelar sélidos e estruturas sem
qualquer simplificagdo geométrica. Os elementos s6lidos oferecem resultados mais precisos. Entretanto,
os elementos sélidos apresentam alguns obstdculos, tais quais: a modelagem, construcao de malha, esfor¢o
do processamento e de pos-processamento [120].

Vale lembrar que apesar dos elementos sélidos fornecerem resultados mais precisos, a medida que a
malha € refinada, aumenta-se muito o tempo de processamento do computador, resultando em um alto custo
computacional. Dessa forma, objetivando manter os custos computacionais dentro de limites razodveis
pode ser necessario o uso de malhas mais grosseiras, reduzindo-se, assim, a precisdo dos resultador.

7.2 ANALISE ESTRUTURAL ESTATICA

A andlise estrutural estdtica visa avaliar as tensdes estdticas produzidas em decorréncia do carrega-
mento (aceleracdes) constantes que atuam sobre a estrutura durante o processo de lancamento do CubeSat.
A partir dessa andlise, serd feita a verificacdo da magnitude dos esforcos internos, das reagdes de apoio,
dos deslocamentos e rotagdes, e das tensdes e deformacdes, possibilitando, assim, determinar a partir dos
critérios de falha, a possibilidade de escoamento ou trinca na estrutura do CubeSat devido aos esfor¢os
provenientes do langamento.

As tensdes estaticas podem ser auferidas através de medi¢des por meio de strain-gages ou outras téc-
nicas experimentais. Entretanto, também é possivel obté-las por meio de métodos de cdlculo analiticos ou
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técnicas de MEF [123], método que sera utilizado no trabalho em questdo.

A andlise estética foi realizada por meio de simula¢des computacionais realizadas no software ANSYS
fornecido pela Engineering Simulation And Scientific Software (ESSS) no Brasil. O software em questao
basea-se no MEF. A modelagem de todo o problema de andlise estética estd detalhado na Secdo 5.4 do
Capitulo 5.

7.3 ANALISE DINAMICA ESTRUTURAL

A andlise estrutural dindmica visa avaliar as o comportamento dindmico da estrutura durante o processo
de lancamento. Em geral, os problemas de andlise dindmica estrutural podem ser classificados em dois
casos. O primeiro caso é a andlise modal, em que os objetivos sdo buscar os modos e as frequéncias
naturais de vibrag¢do da estrutura com intuito de caracterizar o comportamento estrutural. O segundo caso,
vibracdes randdmicas, objetiva-se estudar o comportamento de uma estrutura sujeita a vibragdes de caréter
aleatdrio [124], ou seja, que ndo podem ser modeladas analiticamente.

Os modos e as frequéncias naturais so as caracteristicas dinamicas mais essenciais. Sao estas varidveis
que definem quais tipos de excitacdes dinamicas podem ser prejudiciais a estrutura do CubeSat durante o
procedimento de langamento [124].

A andlise de vibracdes randdmicas ou aleatdrias busca caracterizar a resposta estrutural para uma rampa
de excitacdes. A andlise de vibracdes randdmicas requer a defini¢do das frequéncias naturais de vibracao da
estrutura e uma descricao da excitagdo randomica através de alguns valores caracteristicos. A partir desses
dados € possivel a constru¢do de um espectro de resposta de uma estrutura, a qual relaciona a energia
envolvida na resposta dindmica para excitacdo em diferentes frequéncias. Este estudo permite a avaliacio
do nivel de segurancga da estrutura quando esta estd submetida a excitacdes semelhantes a analisada [124].

Tal qual a modelagem do problema estitico, a modelagem do problema dindmico estd exposta e deta-
lhada na Sec¢do 5.5 do Capitulo 5.

7.4 SELECAO E CARACTERIZAGCAO DO MATERIAL

Para ambas as andlises, estdtica e dindmica, uma das etapas para a solucdo do problema e a selecdo
e caracterizacdo do material. Conforme exposto na Sec¢do 4.2 a estrutura do CubeSat e dos trilhos deve
ser das seguintes ligas de aluminio 7075, 6061, 5005 e/ou 5052. Portanto, O material selecionado para as
principais partes da estrutura do CubeSat, colunas e bases, foi a liga de aluminio 6061-T6. Este material ja
foi utilizado pela Gama CubeDesign em projetos anteriores e por isso decidiu-se manté-lo para a estrutura
do GAMASAT-2, além disso € um material com custo bastante razodvel, tendo em vista o orcamento
limitado da equipe. A liga de aluminio 6061-T6 apresenta uma boa forjabilidade, usinabilidade média,
alta resisténcia mecénica, média resisténcia a corrosdo e um baixo custo. E comumente empregada em
estruturas submetidas a elevadas tensdes, inddstria naval e automotiva, equipamentos elétricos, rebites,
pecas de precisdo [125].

Sua composi¢do estd descrita na Tabela 7.1 e suas principais propriedades fisicas estdo expostas na
Tabela 7.2.
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Tabela 7.1: Composi¢do quimica da liga aluminio 6061-T6 [125]

Propriedades Quimicas:

Al 95,8 - 98,6 %
Mg 0,80 - 1,20 %
Si 0,40 - 0,80 %
Cu 0,15-0,40 %
Cr 0,04 - 0,35 %
Fe <=0,70 %
Zn <=0,25 %
Mn <=0,15 %
Ti <=0,15%
Outros | 0,05-0,15%

Tabela 7.2: Propriedades fisicas e mecanicas da liga de aluminio 6061-T6 [125]

Propriedades fisicas e mecénicas
Densidade 2,70 g/cm”3
Ponto de Fusao 582 - 652 °C
Moédulo de elasticidade 68,9 GPa
Coeficiente de Poisson 0,33
Resisténcia a tracio 276 MPa
Resisténcia a tracio, final 310 MPa

Para as prateleiras internas da estrutura foi selecionado a liga de aluminio 5005-H38. Essa escolha foi
motivada principalmente pelo baixo custo desse material. A liga de aluminio 5005-H38 possui caracteristi-
cas mecanicas médias, excelente soldabilidade, excelente resisténcia a corrosdo, boa conformacao plastica
e boa resposta ao polimento quimico ou eletroquimico. Sua composicao estd descrita na Tabela 7.3 e suas
principais propriedades fisicas estdo expostas na Tabela 7.4.

Tabela 7.3: Composicdo quimica da liga aluminio 5005-H38 [126]

Propriedades Quimicas:

Al <=97 %
Mg 0,50-1,10 %
Fe <=0,70 %
Si <=0,30 %
Zn <=0,25 %
Mn <=0,20 %
Cu <=0,20 %
Cr <=0,10 %
Outros | 0,05-0,15%

Tabela 7.4: Propriedades fisicas e mecénicas da liga de aluminio 5005-H38 [126]

Propriedades fisicas e mecanicas
Densidade 2,70 g/lcm”3
Ponto de Fusao 632 - 654 °C
Mboédulo de elasticidade 68,9 GPa
Coeficiente de Poisson 0,33
Resisténcia a tracio 186 MPa
Resisténcia a tracao, final 200 MPa
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Como os espacadores das colunas desempenham papel estrutural relevante, devem ser inclusos nas
andlises, dessa forma, € importante a caracterizacdo do seu material. Os espacadores das colunas sdo
estruturas encontradas comercialmente e sdo do tipo Espagador Hexagonal - Macho/Fémea feitos a partir
de uma liga de bronze C22000, cuja composicao quimica e propriedades fisicas/mecanicas estao expostas
na Tabela 7.6 [127].

Tabela 7.5: Composi¢do quimica da liga bronze C22000 [128]

Propriedades Quimicas:

Cu 89-91 %
Zn 10 %

Pb < 0,050 %
Fe < 0,050 %

Tabela 7.6: Propriedades fisicas e mecanicas da liga de bronze C22000-OS035 [128]

Propriedades fisicas e mecanicas
Densidade 8,80 g/cm”3
Ponto de Fusao 1020 - 1045 °C
Moédulo de elasticidade 115 GPa
Coeficiente de Poisson 0,307
Resisténcia a traciao 220 MPa
Resisténcia a tracao, final 275 MPa
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8 RESULTADOS

O Capitulo 8 apresenta os resultados
obtidos por meio da andlise estrutural.

Para as andlises, seguiu-se a rotina de trabalho apresentada na Figura 8.1.

Modos de Vibrarengate 2

Vibragdes Aleatdrias 2

| [pd Parameter Set

Figura 8.1: Rotina de simulacdo no ambiente do ANSYS Workbench
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Conforme descrito nas seg¢des 7.1.1, 7.1.2 e 7.1.3 a estrutura pode ser avaliada por meio de elementos
de viga, casca e/ou por meio de elementos sélidos. Para o projeto, a geometria da estrutura do CubeSat, é
bastante condizente, para as andlises, o uso de um modelo construido por meio de vigas e placas (casca).
Dessa forma, optou-se pelo uso dessa modelagem para a resoluc@o do problema, uma vez que esse modelo
exige um menor custo computacional, quando comparado com o modelo por meio de elementos sélidos.

8.1 ESTUDO DE CONVERGENCIA DE MALHA PARA ELEMENTOS DE VIGA

Como comentado na Subsecdo 7.1.3, uma malha mais refinada gera resultados mais precisos, entre-
tanto, & medida que a malha se torna mais fina, aumenta-se o tempo de processamento do computador.
Dessa forma, € necessario realizar um estudo de convergéncia de malha.

Esse estudo objetiva definir o tamanho ideal dos elementos, para uma determinada anélise, sendo reali-
zada da seguinte forma: a estrutura é carregada conforme as solicitagdes reais e observa-se a influéncia do
grau de refinamento da malha nos resultados obtidos. Ou seja, visa-se obter o tamanho minimo da malha
para o qual a partir daquele ponto a redu¢@o do tamanho dos elementos ndo implica em grandes varia¢des
de resultados, toda essa andlise visa poupar recursos de tempo de processamento.

Para o estudo em questio a anélise foi feita baseada nos resultados da tensdo maxima de Von-Mises.
Os resultados obtidos a partir desse estudo estdo exposto na Tabela B.4 disponivel na Se¢cdo B.4 do Apén-
dice B. A partir desses dados foi plotado o seguinte gréfico, representado pela Figura 8.2, que mostra a
relacdo de tensdo de Von-Mises por nimero de elementos.

Convergéncia de Malha para
Tensao Maxima de Von Mises
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Figura 8.2: Estudo de convergéncia de malha

Observou-se que o comportamento de convergéncia iniciou-se a partir de 198 elementos. A partir de
499 elementos nota-se que as variacdes na Tensdo maxima de Von-Mises tornam-se cada vez menores,
entre 2,006% e 1,588%, ou seja, pode-se dizer que, para o caso em questdo, uma quantidade de elementos
de malha entre 645 e 938 j4 apresenta valores razodveis para o estudo do problema. A Figura 8.3 apresenta
a qualidade dos elementos de malha para o modelo de vigas e placa, a partir da anélise, vé-se que a grande
maioria dos elementos encontra-se com qualidade superior a 90% segundo o IESSS [129] o ideal € manter
o Orthogonal Quality > 0,15, como mostra a Figura 8.4 [129].
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Figura 8.3: Qualidade dos elementos para o modelo de vigas e placas (casca)

Orthogonal Quality mesh metrics spectrum

Unacceptable Bad Acceptable Good Very good Excellent
0-0.001 0.001-0.14 0.15-0.20 0.20-0.69 0.70-0.95 0.95-1.00

Figura 8.4: Orthogonal Quality

8.2 MODELO SOLIDO

Conforme j4 citado, para o presente trabalho, levando em conta o grau de complexidade da geometria
e a quantidade de conexdes, optou-se pelo uso do modelo de vigas e placas para a andlise do problema.
Entretanto, para a andlise dindmica, o ambiente Workbench do ANSYS ainda ndo permite a realizacdo da
simulag¢do por meio de um modelo de vigas, sendo essa operacao uma promessa para futuras atualizagcdes
do software. Dessa forma, fez-se necessario o estudo de um modelo de elementos sélidos para a realizagdo
desse estudo.

Assim, para o desenvolvimento do modelo sélido compativel com os resultados obtidos no modelo de
vigas, a sua malha foi refinada até obter niveis aceitdveis de qualidade, uma vez que, devido a complexidade
da geometria e a quantidade de conexdes, nao foi possivel a realizacao do estudo de convergéncia de malha
para a modelagem, pois o software ndo suporta.

Para a andlise por meio de elementos sélidos, a primeira etapa da andlise estrutural foi a importacdo
do modelo CAD para o ANSYS. Foi feita toda a andlise da geometria e averiguada e corrigida qualquer
inconsisténcia. A geometria utilizada na andlise estd exposta na Figura 8.5.
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Figura 8.5: Geometria utilizada para a andlise

Em seguida foi desenvolvida a malha dos elementos finitos, exposta na Figura 8.6.

0,00 3000 60,00(mm) XA M

15,00 45,00

Figura 8.6: Malha de elementos finitos para a andlise por meio de elementos sélidos

Os resultados obtidos da andlise estdo apresentados em Figura 8.8. E o fator de seguranca encontrado
foi de ndz = 7, 12.

solido
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G: Simulag3o Estrutural Estatica Z
Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress
Unit; MP3

Time: 1

23/04/2022 17:40

18,646 Max
17,314

15,983

14,651

13,319

11,987

10,655

33234

7,005

66507

53278

3,006

26642

1,332
0,00046827 Min

22,30

67,30

45,00 90,00 {rmrm) [ i
I

Figura 8.7: Deformacdo para o modelo sélido

G: Simulago Estrutural Estitica Z
Directional Defarmation 3

Type: Directional Deformation(Z fxis)
Unit; mm

Global Coardinate ystem

Time: 1

23/04/2022 17:40

0,033896 Max
0,030129
0,026263
0,022507
0018831
0,015065
0,011299
0,0073323
0,0037662

0 Min

22,50

45,00 90,00 {mrm) L .
I ]

67,50

Figura 8.8: Tensdo equivalente de Von-Mises para o modelo sélido

Comparando os resultados da simulacao estrutural estatica no eixo Z utilizando o modelo sélido com a
mesma andlise utilizando o modelo de vigas e placas, Tabela 8.1, observou-se que houve uma divergéncia
de 1,28% para os valores de fator de seguranca encontrados e uma discrepancia de 2,33% para os valores
de tensdo equivalente maxima (Von-Mises). Dessa forma, vé-se que o modelo sélido apresentou resultados
muito semelhantes ao modelo de placas e vigas quando submetidos a mesma anélise, ou seja, o modelo

sélido construido € bastante confiavel.

Tabela 8.1: Comparativo entre as simulacdes estrutural estdtica no eixo Z para o modelo de vigas e placas e o modelo

sélido

Modelo solido | Modelo em vigas e placas
Deslocamento maxima 0,033896 mm 0,054011 mm
Te’ns.ao equivalente (Von-Mises) 18.646 MPa 19,091 MPa
maxima
Fator de seguranca 7,12 7,03
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Como citado anteriormente, o ANSYS ndo suporta a andlise de convergéncia de malha para a mode-
lagem de elementos sélidos, entretanto, comparando os resultados obtidos com as andlises feitas para o
modelo em vigas e placas, Figura 8.15, Figura 8.16 e Tabela 8.2, pode-se concluir que o modelo utilizado
é confidvel e pode ser usado na andlise dindmica sem grandes prejuizos. Além disso, a maior parte dos
elementos estd com Orthogonal Quality > 0,15, como mostra a Figura 8.4, [129].
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0,00 0,13 025 038 0,50 0,63 075 088 1,00

Element Metrics

Figura 8.9: Qualidade dos elementos para o modelo sélido

8.3 RESULTADO ANALISE ESTATICA

As condi¢des de contorno visam representar as condi¢cdes iniciais de esforcos aos quais a estrutura
estd submetida. Conforme descrito na Se¢do 5.4 do Capitulo 5, a estrutura sofre aceleragdes resultantes
longitudinais (—y) e laterais (z e z), cujos valores sdo, respectivamente, a, = —13,34g, a, = 18,4g
e a, = 18,4¢. Tais valores de aceleragdo resultante sdo definidos de maneira bastante conservadora, de
forma que podem ser analisados de maneira individual em cada eixo.

E importante ressaltar que, embora a equipe Gama CubeDesign tenha definido os componentes que vio
compor o envelope de carga do GAMASAT-2, o posicionamento das partes nao foi definido a tempo da
finalizacdo desse projeto. Dessa forma, a partir da disposi¢do dos componentes do GAMASAT-1, distribui-
se o carregamento uniformemente sobre as prateleiras de forma a se obter uma aproximacgdo do que pode
vir o envelope de cargas do GAMASAT-2 com uma margem conservadora da massa dos componentes,
Tabela 5.4.

Dessa forma, as condicdes de contorno para a andlise nos eixos y, x € z foram definidas as seguintes
figuras, respectivamente, Figura 8.10, Figura 8.11 e Figura 8.12.
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C: Simulagio Estrutural Estatica ¥
Sirmulagia Estitica ¥

Timei 1,5

23/04/2022 1642

[E] Asceleragin Lateral Z Falcon; 1,84e +005 mim/s?
Contata Parede Z P-POD
[ Peso na prateleira: 36,61
. Peso na prateleira 3: 11,73 N
[ Peso na prateleira 4: 1896 N
[ Peso Antena: 36,6

[B] Peso na prateleirs 2: 36,6M
[H] Contate Trilho X

0.00 40,00 80,00(rmrm)
I .

20,00 60,00

Figura 8.10: Condic¢des de contorno para a andlise no eixo y

D: Simulacio Estrutural Estatica X
Simulagio Estatica X

Tirme: 1,5

23/04/2022 1642

E Contato Parede Z P-POD
. Peso na prateleira: 36,6 N
. Peso na prateleira 2: 36,6 M
. Peso na prateleira 3: 11,73 N E
. Peso na prateleira 4 18,96 N o
E Aceleragdo Lateral ZFalcon: 1,84e+003 mmis®
[Bl Peso Antena: 366N
[H] Contato Trilha XY

0,00 40,00 50,00 (rrirn)
I j

20,00 60,00

Figura 8.11: Condic¢des de contorno para a andlise no eixo y
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B: Simulagido Estrutural Estatica Z
Simulagdo Estatica £

Tirme: 1, 3

23/04/2022 16:41

E Contato Parede Z P-POD
Aceleragio Lateral ZFalcon % 1,3Te +005 mm/s®
. Peso na prateleira 3: 265 N
. Peso na prateleira 2: 8.5 W
. Peso na prateleira : 265 N
. Peso na prateleira 1: 13,74 N
[B) Peso 2 CubeSat 348, N

[l Peso Antena: 265 N

[T Contato Trilho X

0,00 40,00 80,00 {rmm) ‘/L
| T ) N x

20,00 60,00

Figura 8.12: Condi¢des de contorno para a anlise no eixo z

Como a estrutura € simétrica em relagdo aos planos zy, xz e yz e as aceleracdes em z e z tem mo-
dulos iguais, podemos avaliar somente uma resultante da aceleracdo lateral. Os resultados para o campo
das tensdes e deformagdes foram obtidos e estdo expostos a seguir nas figuras Figura 8.13, Figura 8.14,
Figura 8.15 e Figura 8.16. Os fatores de seguranca obtidos estdo expostos na Tabela 8.2.

C: Simulag@o Estrutural Estatica ¥
Directional Deformation 2

Type: Directional Deformation (Y Axis)
Unit: mrn

Global Coordinate System

Time: 1

23/0442022 171

0,047850 Max
0,042358
0,036857
0,031356
0,025855
0,020354
0,014853
0,0003516
0,0038506
-0,0016505 Min

0,00 40,00 0,00 {rrm) L
I I | )
20,00 60,00

Figura 8.13: Deformacio para andlise estdtica no eixo y
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C: Simulacdo Estrutural Estatica ¥
Equivalent Stress

Type: Equivalent {von-Mises) Stress - Top/Bottam
Unit: bPa
Tirne: 1
2370472022 170

35,715 Max
31,747

27,778

23,80

10,642

15,673

11,905

7,367

3,653
6,3304e-16 Min

0,00 40,00 50,00 (rrirm) X
| I ]
20,00 60,00

Figura 8.14: Tensao equivalente de Von-Mises para andlise estdtica no eixo y

B: Simulagdo Estrutural Estatica Z
Directional Deformation z

Type: Directional Deformationi(Z Axis)
Unit: mrm

Global Coordinate Systern

Time: 1

23/04/2022 17:39

0,054011 Max
005015
0046289
0042428
0,038567
0034706
0030845
0026984
0023123
0019262
00154
0011539
00076783
00038172
-4,3782e-5 Min

0,00 40,00 80,00 ) x
L . ]
20,00 60,00

Figura 8.15: Deformacdo para andlise estdtica no eixo z

86



B: Simulacio Estrutural Estatica Z
Equivalent Stress

Type: Equivalent fvan-Mises) Stress - Top/Bottam
Unit: kP2

Time: 1
23/04/2022 1740

19,091 Max
16,960

14,848

12,727

10,606

84847

63636

42424

21212
6,9173e-5 Min

0,00 40,00 80,00 {rmm) L]
| I ]
20,00 60,00

Figura 8.16: Tensdo equivalente de Von-Mises para andlise estdtica no eixo z

Tabela 8.2: Fator de segurancaem x, y € 2

Nge = 5,75
Ny = 5,75
Ng, = 7,03

A partir da andlise estética, verificou-se que a estrutura é hédbil em suportar todos as aceleracdes as
quais estaria submetida em um processo de lancamento.

8.4 RESULTADO ANALISE DINAMICA

Para a determinacdo das frequéncias naturais e modos de vibracao a estrutura foi apoiada nas faces do
eixo z, ou seja, nas colunas, para coincidir com os trilhos do Test-POD, além disso, foi definido o apoio
na ponta da coluna, que faz referéncia ao contato que o nanossatélite tem com a estrutura do aparelho de
ensaio e os outro satélites. Com isso, as frequéncias naturais de vibracdo da estrutura do GAMASAT-2
fazem referéncia aos modos de vibrar da estrutura interna do satélite, ou seja, as colunas internas e as
prateleiras dos componentes eletronicos. De fato esse € o interesse desta etapa da competi¢do, observar
se a estrutura interna estd apta a ser submetida ao deployer do langador sem gerar danos internos e, por
consequéncia, danificar o design, outros satélites ou até mesmo o foguete.

Os resultados gerados pela simulagdo, apresentados na Figura 8.17 e na Tabela 8.3, fornecem todos
os valores de frequéncias naturais do nanossatélite compreendido entre a banda requerida pelo GEVS (20
Hz - 2000 Hz). Vale lembrar que nestes resultados existem frequéncias muito préximas que referem-se
ao mesmo modo de vibrar da estrutura, porém em planos diferentes (distintos pelo método numérico).
Analisando caso a caso, averiguou-se 5 modos de vibrar e uma banda de frequéncia aproximada para cada
um deles, os resultados estdo na Tabela 8.4.
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Figura 8.17: Vibragdes de ressonéncia [Hertz]

Tabela 8.3: Frequéncias naturais de vibrac¢@o da estrutura entre a faixa de 20 - 2000 Hertz

Frequéncias naturais

Numero [Hertz]
1 925,82
2 925,9
3 933,22
4 952,14
5 959,42
6 971,05
7 1281,1
8 1703,2
9 1703,3

10 1730,1
11 1730,2
12 1739,2
13 1739,4
14 1761

15 1761,3
16 19474
17 1981,7
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000 45,00 90,00 rmrm) i X 0,00 45,00 QUiUU(mm) & X
[ E— ESS—
2250 67,50 22,50 67,50

(a) 1° modo de vibrar (b) 2° modo de vibrar

Figura 8.18: 1° e 2° modos de vibrar

000 45,00 90,00 (mrm) bt x ) X 00 (i 8 X
i T e
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(a) 3° modo de vibrar (b) 4° modo de vibrar

Figura 8.19: 3° e 4° modos de vibrar

45,00 00,00 (prr) A %
1
22,50 6750

Figura 8.20: 5° modo de vibrar
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Tabela 8.4: Bandas de frequéncias naturais de vibracdo da estrutura entre a faixa de 20 - 2000 Hertz com seu tipo de
esforgo

Modos | Banda de Frequéncias (Hz) Tipos de esforcos
1 920-930 flexdo, alongamento e achatamento da estrutura interna
2 950-980 flexdo simples das placas (movimento dos componentes em fase)
3 1280-1285 tor¢do de toda a estrutura interna (eixo Z de referéncia)
4 1700-1780 flexdo mista das placas (movimento dos componentes fora de fase)
5 1940-1990 flexdo mista das placas (movimento dos componentes fora de fase)

Para a andlise de vibragdes randdmicas a condicdo de contorno do problema foi, além dos contatos e
da andlise modal, a rampa de densidade espectral de aceleracido (ASD), expostos na Tabela 5.6, conforme
descrito na Se¢do 5.5.

A andlise foi dividida em trés partes para melhor entendimento da resposta em diferentes pontos da
estrutura. Foi posicionado um "acelerometro"(ponto de reposta) na prateleira mais distante da base de
excitagdo, Figura 8.21, levando em conta que este é o ponto onde que serd acoplado um dos componentes
mais importante da missdo, a cdmera do nanossatélite. Além disso, foram posicionados acelerdmetros
no centro de massa do CubeSat, j4 que este ponto, por sua forma construtiva, terd a maior amplitude
de deslocamento Figura 8.22 e, por dltimo, na coluna, Figura 8.23, averiguando, assim, a efetividade do
apoio na estrutura externa. Estes pontos de andlise sdo relevantes, uma vez que tal estudo visa averiguar,
principalmente, a integridade dos componentes eletronicos e da estrutura secunddria, Figura 9.9(b), dado
que a estrutura primaria, Figura 9.9(a), esta totalmente apoiada.

Response PSD

0,00 45,00 90,00 ()
I 000

22,50 67,50

Figura 8.21: Anélise das respostas na prateleira mais distante da barra de excitagdo
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esponse PS03

.00 45,00 90,00 ()
I ..

22,50 67,50

Figura 8.22: Analise das respostas no centro de massa

Response PSD 2

0,00 45,00 90,00 {rnrn)
I . 000

22,50 67,50

Figura 8.23: Anilise das respostas na coluna
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Foram avaliadas as respostas nos pontos para os trés eixos xz, y € z, a partir das quais foi retirada a
densidade espectral de aceleracdo (ASD), na qual pode-se observar os pontos de ressonancia e, dependendo
do lugar de resposta posicionado, a inversao de fase, um comportamento de antirressonancia, como mostra
a Figura 8.24 em mais ou menos 1000 Hz. Como a estrutura € simétrica em relacdo aos planos zy, xz e yz,
os resultados de deslocamento e da tensdo nas dire¢des = e y tem mddulos iguais. Dessa forma, optou-se
por apresentar somente os resultados das direcdes y e z.

Para o ponto de resposta na ultima prateleira, obteve-se uma ASD com ponto de inversdo de fase
Figura 8.24, devendo ser analisado, pelo time de eletrdnica, os riscos para a camera. J4 a ASD da coluna,
Figura 8.25, ndo houve nenhum ponto de ressonancia ou inversao de fase, uma vez que esta encontra-se
totalmente apoiada.

2000,
1,0045¢-2

1,e-3
1,64
1,e-5
1,e-6
1,e7
1,e8

1,89

5,6222e-11
20, s 50, 100, 250, 500, 1000, 2000,

Figura 8.24: Reposta na prateleira mais distante da base de excitacdo no eixo y

2000,
1,0043e-2

1,e-3
1,e4
1,e-5
1,e-6
1,e-7
1,e-8

1,89

1,0063e-10
20, ~L Y 50, 100, 250, 500, 1000, 2000,

Figura 8.25: Reposta na coluna no eixo y

O conhecimento da resposta a vibragdo no centro de massa € bastante relevante para a andlise do
projeto, uma vez que este ponto estd relacionado a tensdo gerada nas conexdes das colunas internas com
as bases, se o deslocamento neste ponto é relativamente alto, pode-se gerar falhas nas conexdes, monitorar
este ponto é um bom passo para verificar se tudo estd em conformidade e com sentido fisico. A ASD para
este ponto estd exposto na Figura 8.26. Este ponto, levando em conta as trés andlises, foi onde se teve a
maior aceleracio eficaz geral, fornecido em Ggryis. Para retirar o valor deste dado basta seguir os passos
descritos na Subsecdo 5.5.3. A definicdo deste valor ndo é necessdria na andlise em questdo, porém, &
trivial observar que ele terd um valor em mdédulo menor que o previsto no GEVS para qualificacdo.

2000,
1,0055e-2

1,e-3
1,e4d
1,e-5
1,e-6
1,e7
1,e-8

1,e9

4,1808e-11
20, 25, 50, 100, 250, 500, 1000, 2000,

Figura 8.26: Reposta no centro de massa no eixo y
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As respostas de deslocamento e tensdo equivalente de Von-Mises na direcio do eixo y estdo expostas,
respectivamente, na Figura 8.27 e Figura 8.28.

Pode-se observar que o deslocamento maximo ocorreu na prateleira intermedidria, como foi previsto.
Além disso, os valores de deslocamento sdo relativamente baixos quando comparados com as dimensdes
da estrutura, mostrando que possiveis falhas por deflexdo permanentes nio serdo experimentadas.

I: Vibracdes Aleatorias Y
Directional Deformation
Type: Directional Deformation(¥ dxis)
Scale Factor Value: 3 Sigma
Probability: 99,73 %
Unit: rm

Solution Coordinate Systern
Tirne: 0

01/05/2022 2:50

0,10765 Max
0,095699
0083737
0071775
0058812
0,04785
0,035887
0,023925
0,011962

0 Min

0,00 25,00 50,00 {mrn) i X
12,50 37,50

Figura 8.27: Deslocamento para a andlise dindmica no eixo y

O resultado da anélise de vibragdo aleatéria € o valor de 10 = 39,95 MPa, esse valor de tensdo 1o,
por definicdo, serd inferior ao valor encontrado em 68% das vezes em que houver excitacdo no ponto de
andlise. Multiplicando esse valor de tensdo por 2, ou seja, 20 = 79,91 MPa, € definido que o valor da tensdo
serd menor que o valor encontrado em 95,45% dos casos. Para um fator de 30 = 119,86 MPa, em 99,73%
dos casos serd obtido uma resposta menor, Figura 8.28 [130]. Para este projeto foi adotado o modelo de o
como uma modelagem mais conservadora.

Conforme esperado, o ponto de maior tensdo foi a conexdo do espacador com uma das bases, Fi-
gura 8.29. Este resultado foi condizente, uma vez que a estrutura estd toda apoiada neste ponto e ha
deslocamento lateral somente na estrutura interna.

O fator de seguranga encontrado foi de ngx,,, ... = 1,84, maior do que o0 ng=1,81 minimo definido
para o projeto conforme a Secdo 5.1.
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I VibragBes Aleatérias ¥
Equivalent Stress
Type: Equivalent Stress
Scale Factor Value: 3 Sigma
Probability: 93,73 %
Unit; MPa

Time: 0
01/05/2022 23:49
119,86 Max
106,54
03,207
72,01
66,502
53,275
30,958
26,64
13,323
0,0051637 Min

0,00 25,00 50,00(mm) W x

12,50 37,50

Figura 8.28: Tensdo para a andlise dindmica no eixo y

I Vibragdes Aleatérias ¥
Equivalent Stress

Type: Equivalent Stress
Scale Factor Value: 3 Sigma
Probability: 93,73 %

Unit: MP3

Time: 0

0170572022 23:52

119,86 Max
106,54

m,227

7901

66,502

53,275

39,958

26,64

13323
0,0051637 Min

0,000 10,000 20,000 (rm)

5,000 15,000

Figura 8.29: Detalhe da tensdo para andlise dindmica no eixo y



Para o eixo z, os ASD para os pontos da prateleira mais distante, coluna e centro de massa estdo
expostos, respectivamente, nas figuras 8.30, 8.31 e 8.32. Neste caso, como se trata de vibragdes no eixo z,
axial as colunas, é de se esperar que as repostas tanto na tltima prateleira quanto na prateleira do centro de
massa sejam semelhantes.

2000,
1,0056e-2
1.e-3
1.e4
1.e-5
1,e-6
1,e7
1,e8
1,e9
8,9183e-11
20, 25, 50, 100, 250, 500, 1000, 2000,
Figura 8.30: Reposta na prateleira mais distante da barra de excitagdo no eixo z
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Figura 8.31: Reposta na coluna no eixo z
2000,
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1,86
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Figura 8.32: Reposta no centro de massa no eixo z

As respostas de deslocamento e tensdo equivalente de Von-Mises na direcao do eixo z estdo expostas,
respectivamente, na Figura 8.33 e Figura 8.34. Na direcdo do eixo z, as colunas interna nao sofreram
problemas de flambagem, flexdo e/ou compressao das partes internas, o que era de se esperar pela orienta-
¢do construtiva em relacdo a excitacdo. As prateleiras sofrem flexdes radiais, como esperado fisicamente,
mostrando que ndo hd incoeréncia fisica e nem pontos com valores duvidosos, ¢ importantissimo validar
esses resultados apds a construgdo do protétipo piloto.
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L: Yibragéies Aleatérias 2
Directional Deformation

Type: Directional Defarmation(Z Axis)
Scale Factor Value: 3 Sigma
Probability: 95,73%

Unit ram

Solution Caordinate System
Time: 0

01/05/2022 22:21

0,11312 Max
0,10055
0,087084
0,075415
0062646
0,050276
0,037707
0025138
0012562

0 Min

0,00 30,00 60,00 (mm)

15,00 5,00

Figura 8.33: Deslocamento para a andlise dinamica no eixo z

Em relagao a resposta da tens@o equivalente no eixo z, Figura 8.34, assim como no eixo ¥, o ponto de
maior tensdo também foi no encontro do espacador com um plano, no caso uma das prateleiras, o que era
de se esperar pela flexdo gerada Figura 8.35. E o fator de segurancga encontrado foi de nqz,,,, ... = 3,32.

L: Yibragées Aleatérias Z
Equivalent Stress

Type: Equivalent Stress
Seale Factor Valug: 3 Sigma
Prabability: 93,73 %

Unit; MPa

Time: 0

01/05/2022 222

66.252 Max
56,851

51,53

24,189

36,808

20847

22,086

14,725

7,364
0,0029903 Min

0,00 3000 60,00 {mrm)

‘N

15,00 45,00

Figura 8.34: Tensdo para a andlise dinimica no eixo z



L: Vibrages Aleatdrias Z
Equivalent Stress

Type: Equivalent Stress
Scale Factor Value: 3 Sigma
Prabability: 93,73 %

Unit: MPa

Time: 0
01/05/2022 22:22
66.252 Max
56,851
51,53
24,189
36,808
20847
22,086
14,725
7,364
0,0025903 Min

10,000 (mm}

Figura 8.35: Detalhe da tenséo para andalise dindmica no eixo z

Observou-se que as respostas obtida para os diferentes eixos da estrutura estdo nao foram amplificadas
pela rampa de densidade espectral de aceleracdo de teste qualificatéria de vibragc@o aleatdria para carga
util (ASD) com massas inferiores a 27 kg, Figura 5.4, proposto pelo GEVS [92], além disso, as andlises
de deslocamento e tensdo mostram que a estrutura estd qualificada a resistir ao teste de vibracdo, que serd
realizado durante a competi¢do do INPE, sendo esse feito no Test-POD.

8.4.1 ANALISE DE CHOQUE

Além da anélise de vibragdes randomicas, € interessante realizar uma andlise de resposta ao choque
com objetivo de simular e averiguar os efeitos choques auto-induzidos e induzidos pelo foguete.

Entretanto, o objetivo do presente trabalho foi o desenvolvimento de um projeto de uma estrutura de um
CubeSat para a competicdo do INPE, cujo objetivo € a construcdo de nanossatélites padrdo de mesa, sem
pretensdo de langcamento. Embora, o projeto tenha sido desenvolvido da maneira mais realista possivel,
inclusive com a selecdo de um veiculo lancador comercial, o Falcon 9 da Space Exploration Technologies
Corp., cujos dados estdo disponiveis na Se¢do A.3 do Apéndice A, devido ao prazo curto, optou-se pela
ndo realizacdo dessa andlise, uma vez que ela ndo € um critério de avaliacdo para a competicao.

Entretanto, como a anélise de vibragdes randomicas foi feita levando em conta a rampa de densidade
espectral de aceleracdo (ASD) proposta pelo GEVS que é mais intensa que a rampa do langador selecio-
nado, pode-se afirmar que o CubeSat estd apto a resistir aos eventuais choques que podem ocorrer durante
o processo de decolagem do Falcon 9. Essa mesma justificativa vale para as anélises harmonicas. Ndo im-
pedindo que estas andlises sejam realizadas para observar efeitos adversos, porém, sendo tema para futuros
projetos, com o intuito de novos ciclos de otimizagao.
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9 PROJETO DE DETALHAMENTO

O Capitulo 9 abrange o projeto de
detalhamento, ou seja inclui o
dimensionamento de todos os elementos
de fixacao da estrutura do CubeSat e as
molas de separacdo, a defini¢cdo dos
processos de fabricacdo e os desenhos
técnicos, além dos custos do projeto.

9.1 ELEMENTOS DE FIXACAO

As partes da estrutura do CubeSat sdo fixadas entre si por meio de parafusos e porcas. Portanto, faz-se
necessario o dimensionamento dos parafusos que compdes a montagem da estrutura.

As bases sdo fixadas as colunas por meio de 8 parafusos. Assim, com objetivo de facilitar a organizacdo
e montagem da estrutura, optou-se pela homogenizacdo do didmetro dos parafusos. Serd selecionado o
parafuso com maior didmetro encontrado.

9.1.1 DIMENSIONAMENTO FIXADORES ROSQUEADOS

O objetivo do parafuso e porca € unir duas ou mais juntas. A carga de travamento comprime ou alonga
o parafuso, a carga é proveniente da torcdo da porca até que o parafuso se alongue até proximo do seu
limite eldstico [131]. Para montagens carregadas de forma elastica, a pré-carga aplicada gera uma tensdo
de até 90% da resisténcia de prova no parafuso [132].

A Figura 9.1 apresenta um parafuso suportando um cilindro cujo comprimento e se¢do transversal sdo
conhecidos. A constante de mola de uma barra tracionada € encontrada a partir da Equagao 9.1, equacao
de deflexdo de uma barra de tragdo, onde Forca (F'), Constante de mola (k), Tenséo (6), Area (a), Médulo
de elasticidade (&) e Comprimento (1):

=== 9.1)

Como representado na Equacdo 9.1, o parafuso apresentard duas areas de secdo transversal. Essas
secdes atuam como molas que se combinam em série conforme a Equacao 9.2 [132] [133]:

1
=— 4 —F—+t— (9.2)

Para o dimensionamento dos fixadores da estrutura do CubeSat foi desenvolvida uma rotina em Python
disponivel na Sec¢do B.6 no Apéndice B. Uma das premissas do projeto € a selecdo do didmetro de parafuso
baseado no pior caso de carregamento, e uso desse didmetro para todas os casos de fixag@o por parafusos
da estrutura. Essa escolha tem por objetivo facilitar a fabricacdo e montagem.

A rotina avaliou diferentes tamanhos de parafusos, M1.6, M1.7, M1.8, M2, M2.2, M2.3, M2.5, M2.6,
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Figura 9.1: Um parafuso pré-carregado comprimindo um cilindro ao qual cargas externas sao aplicadas [132]

[}

M3, M3.5 e M4. Os resultados obtidos por meio da rotina estdo expostos nas Figura 9.2, Figura 9.3 e
Figura 9.4
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Figura 9.2: Fator de seguranca contra cisalhamento x didmetro do parafuso
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Figura 9.3: Fator de seguranca contra escoamento x didmetro do parafuso
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Fator de Seguranca de Separacao

DOD15 00020 00025 00030 00035 0.0040
Diametro do Parafuso [m]

Figura 9.4: Fator de seguranca contra separagdo x didmetro do parafuso

A partir da andlise dos resultados obtidos observou-se que todos os didmetros de parafuso avaliados
apresentaram fatores de segurancga satisfatérios para todos os critérios avaliados (cisalhamento, escoamento
e separacdo). Dessa forma, considerando fatores como massa total da estrutura, o fator de seguranca
minimo definido para o projeto, conforme Se¢do 5.1 e levando em conta a disponibilidade no mercado, foi
selecionado para o projeto o parafuso de didmetro igual a M2.5.

9.2 MOLAS DE SEPARACAO

Conforme descrito na Secdo 4.2, os CubeSats de 1U, 1,5U e 2U devem usar molas de separagao locali-
zadas no topo dos espacadores. A medida que os nanossatélites padrio sdo integrados, os émbolos de mola
sdo comprimidos entre CubeSats vizinhos. A principal fungcdo das molas de separacdo é impulsionar os
CubeSats quando estes sao ejetados do P-POD, evitando eventuais colisdes entre eles durante este processo
de liberacdo [134].

(CLASS 2A
- THREADS)  *| acKING ELEMENT

Figura 9.5: Mola de separacao padrio [134]

A recomendacio do CDS ¢é de pelo menos 2 molas de separagdo alocadas na fazer ortogonal ao eixo Z
do P-POD. Para a estrutura do CubeSat em questio o posicionamento das molas de separacdo estd exposto
na Figura 9.6.

100



+Y

- ®

Figura 9.6: Posi¢ao molas de separacdo CubeSat GAMASAT-2

9.2.1 DIMENSIONAMENTO DA MOLA

O CubeSat Design Specification (CDS) [4] define todas as especificagdes recomendadas para as molas
de separacio e estdo detalhadas na Tabela A.1, na Secdo A.2 do Apéndice A.

A mola utilizada no projeto serd do tipo mola helicoidal de compressao com extremidades esquadre-
jadas e esmerilhadas. O material selecionado para o fio da mola foi a liga de aco-carbono repuxado a frio
A228, uma vez que esse material € amplamente utilizado para confeccao de pequenas molas. Estd disponi-
vel em didmetros que variam entre 0,10 mm a 6,5 mm [131]. As propriedades do material estdo expostos
na Tabela 9.1.

Tabela 9.1: Propriedades fisicas e mecénicas da Liga aco-carbono A228 [131] [132]

Propriedades fisicas e mecanicas

A 2.211 MPa - mm™

m 0,1625
Médulo de Young 203,4 GPa
Médulo de cisalhamento 82,7 GPa
Limite elastico, % de

~ ~ 60

S.+ torcao-tracio
Densidade 7.8 g/cm?

A Tabela 9.2 apresenta as condic¢des iniciais para a selecido da mola do projeto da mola de separacio
conforme especificacdes do CDS.

Tabela 9.2: Consideragdes de projeto

Informacdes de projeto
Pré-carga 0,623 N
Forc¢a ejeciao 4N
Deslocamento minimo do pistao | 2,5 mm

O Indice de mola (C), razdo entre o Didmetro de espira (D) e o Didmetro de fio (d). O intervalo ideal
para C' € entre 4 e 12, uma vez que para C'<4, a mola ¢ de dificil fabricacio e quando C>12, hd uma maior
propensdo a flambagem [132]. Dessa forma, para o projeto em questdo, levando em conta as dimensdes
disponiveis para projeto, foi definido um C=10.

Molas que operam em compressdo sdo carregadas tais quais uma coluna e, por isso, apresentam risco
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de flambagem caso seja muito esbelta. O fator de esbeltez para molas pode ser dado pela razdo entre o
Comprimento livre (L) e o didmetro da espira (D). Paraum Ly/D > 4, a mola pode flambar. Além
disso, a razdo entre a Deslocamento da mola (y) e o comprimento livre (L) também afeta a tendencia
de flambagem. A Figura 9.7 apresenta um grafico que contém duas linhas que representam as zonas de
estabilidade contra flambagem [132].
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Figura 9.7: Curvas de condigdes criticas de flambagem [132]

Para o dimensionamento foi desenvolvida uma rotina em Python, apresentada na Subsecdo B.5.1 do
Apéndice B. Foi dado um valor entrada de d=0,1 mm. O fator de segurangca minimo para o projeto da mola
serd de ng=1,81, conforme a Secdo 5.1.

O dimensionamento fornecerd o didmetro do fio (d), didmetro de espira (D), Nimero de espiras (/Vy) e
L apresentados na Tabela 9.3.

Tabela 9.3: Dimensionamento inicial das especificacdes de mola

Resultados
d 0,4 mm
D 4,4 mm
Nt 6
Ly 5,74 mm
L¢/D 1,43
ylLy 0,52

A partir daf buscou-se no mercado uma mola com caracteristicas semelhantes as encontradas e foi
selecionado o modelo molas de compressdo D-043 do fabricante Gutekunst Federn cujas principais carac-
teristicas estdo expostas na Tabela 9.4 e a folha de dados estd disponivel no Secdo A.5 do Apéndice A.
Optou-se pelo uso de uma mola encontrada comercialmente devido ao orcamento limitado para o projeto.

Tabela 9.4: Dimensdes molas de compressdo: D-043 [135]

Dimensoes de mola

d 0,4 mm
D 5 mm
Ny 3,5
Ly 10,5 mm

Entretanto, € necessario verificar se a mola em questdo atende as especificagdes necessarias para o
projeto. Para isso foi desenvolvida outra rotina em Python disponivel no Subsecdo B.5.2 do Apéndice B.
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A partir dessa rotina obteve-se, também, a configuracao inicial de montagem da mola, Deslocamento inicial
da mola (yo) e Compressdo do pistdo sobre a mola (y7), no sistema de mola de separagdo. Os resultados
obtidos estdo expostos na Tabela 9.5.

Tabela 9.5: Configura¢des da mola de compressao D-043

Resultados
ng 1,86
LD 2,03
ylLy 0,82
Yo 1,13 mm
yr 7,79 mm

9.3 DESIGN FINAL

O design final da estrutura estd exposto na Figura 9.8, Figura 9.9(a) e Figura 9.9(b).

Figura 9.8: Design final da estrutura do GAMASAT-2

(a) Estrutura primdria da estrutura do (b) Estrutura secundaria da estrutura do
GAMASAT-2 GAMASAT-2
Figura 9.9: Estrutura primdria e secundaria do GAMASAT-2

O design final permite o acoplamento das placas solares e da antena utilizadas pela Gama CubeDesign,
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conforme Figura 9.10, além disso, a estrutura ndo interfere em nenhum grau no processo de abertura da an-
tena, requisito da competi¢do do INPE. A estrutura desenvolvida permite a alocagéo de diferentes modelos
de PCBs, incluindo a PC/104, apresenta uma ampla janela de acesso com o minimo de interferéncia para
outros componentes e apresenta uma montagem simples que demanda pouco tempo, atendendo, assim,
grande parte das vontades definidas para o projeto, conforme a Se¢do 4.3.

Figura 9.10: GAMASAT-2

Conforme definido na Se¢do 4.2 a massa mdxima de todo o CubeSat ndo pode ultrapassar 1,33 kg (2,93
Ibs). Dessa forma, 0 GAMASAT-2 estd dentro dos limites de massa proposto considerando a massa dos
componentes internos conforme exposto na Tabela 5.4 de 1.075 g e que a massa total da estrutura é de
221,13 g conforme apresentado na Tabela 9.6. A massa da estrutura primaria, desconsiderando a massa
das prateleiras e espagadores, € de 133,97 g.

Tabela 9.6: Componentes e massas da estrutura do GAMASAT-2

Massa Massa total

Item Componente Qtde. [e] [e]
1 Base superior 1 26,42 26,42
2 Espacador M3x35x6 4 2 8
3 Espacador M3x21x6 8 2 16
4 Espacador M3x5x6 4 1 4
5 Espacador M3x6x6 4 1 4
6 Base inferior 1 29,33 29,33
7 Parafuso ISO 7046-1 - M2.5 X 5 - Z -5N 12 0,032 0,384
8 Parafuso M2.5 ISO 14586 - ST2.9 X 9.5-C-N 4 0,07 0,28
9 Porca ISO - 4032- M2.5 - W -N 8 0,036 0,288
10 Parafuso ISO 7045 - M2.5 X 4 -7Z -4N 4 0,049 0,196
11 Coluna 4 8,03 32,12
12 Prateleira 4 24,79 99,16
13 Mola D043 2 0,0858 0,1716
14 Pistdo mola 2 0,25 0,5
15 Tampa mola 2 0,14 0,28

Total - - 221,13 g
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A massa da estrutura primaria do GAMASAT-1, Figura 6.6, era de 338,5 g. Ou seja, com o projeto da
nova estrutura foi possivel uma redugdo de 34,67% na massa da estrutura e de 10,78% da massa total do
CubeSat levando em conta a massa total do conjunto, Tabela 5.4.

9.4 CUSTOS

O custo total de fabricacio da estrutura do CubeSat é dados pelos custos com material e fabricacdo. Os
custos de material estdo apresentados na Tabela 9.7 e os custo com fabricacio estdo expostos na Tabela 9.8.

Tabela 9.7: Custos de materiais

Custo Custo
Item Componente Qtde. unitario total
1 Chp. laminada de Al liga 6061-T6 10x100x150 mm 2 R$ 167,50 R$ 335,00
2 Chp. laminada de Al liga 6061-T6 20x20x100 mm 4 R$ 70,00  R$ 210,00
3 Chp. laminada de Al liga 5005-T6 2x200x200 mm 1 R$ 267,50 RS$ 267,50
4 Tarugo aco inox AISI 304 Redondo M10x300 mm 1 R$ 20,00 R$ 20,00
5  Espacador M3x35x6 4 R$ 0,78 R$ 3,12
6  Espacador M3x21x6 8 R$ 0,73 R$ 5,84
7  Espacador M3x5x6 4 R$ 0,33 R$ 1,32
8 Espagador M3x6x6 4 R$ 0,30 R$ 1,20
9 Parafuso ISO 7046-1 - M2.5 X 5-Z -5N 12 R$ 1,20 RS 14,40
10  Parafuso M2.5 ISO 14586 - ST2.9 X 9.5-C-N 4 RS 1,10 R$ 4,40
11  Porca ISO - 4032- M2.5 - W -N 16 R$ 0,14 R$ 2,24
12 Parafuso ISO 7046-1 -2.5x 3 -Z - 5N 16 R$ 0,95 R$ 15,20
13 Mola de compressdo D-043 Gutekunst Federn 2 R$ 15,48 R$ 30,96
Total - - R$ 911,18

Os custos de usinagem foram estimados a partir da geragdo dos cddigos G que forneceram o tempo de
usinagem de cada peca Tabela 9.12, dessa forma, os custos estdo expostos na Tabela 9.8.

Tabela 9.8: Custos com fabricacio

Item Descricao do material Qtde. Custo unitario Custo total
1 Usinagem da coluna 4 R$ 146,67 R$ 586,67
2 Usinagem da bases 2 R$ 285,42 R$ 570,30
3 Usinagem da tampa da mola de separacéo 2 R$ 43,50 R$ 87,00
4 Usinagem pistdo da mola de separac¢do 2 R$ 37,50 R$ 75,00
5 Usinagem prateleiras 4 R$ 52,00 R$ 208,00

Total R$ 1.526,97

O valor total da fabricacdo esta exposto na Tabela 9.9:
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Tabela 9.9: Custo total da estrutura

o~ . Custo Custo
Item Descricio do material Qtde. unitério total
1 Custo do material 1 R$911,18 R$ 911,18
2 Custo de fabricacao 1 R$ 1.526,97 R$ 1.526,97
Total R$ 2.438,15

Comparando o custo e a massa da estrutura primaria do GAMASAT-2 com as opg¢des de estrutura
encontradas comercialmente, Tabela 9.10, observou-se que a estrutura desenvolvida apresenta-se como
uma boa alternativa principalmente levando em conta o custo total do projeto, que é bastante inferior a
todas as op¢des de mercado estudadas. E relevante dizer também que embora a estrutura do GAMASAT-2
seja a composicdo da estrutura primadria e secundaria, avaliando a massa da estrutura primadria vé-se que esta
apresenta valores bastante condizentes com as estruturas comerciais. Lembrando que, para a utilizagdo da
estrutura primdria com a alocagdo de prateleiras diferentes da original, exemplo, para o uso das placas PCB
do tipo PC/104, é necessario uma reavaliacdo do comportamento da estrutura, uma vez que havera uma
mudanga na rigidez estrutural, levando em conta a troca de materiais e geometria da estrutura secunddria,
o que pode acarretar em diferentes valores de tensdao admissivel e deslocamento.

Tabela 9.10: Comparativo de custo e massa das estruturas comerciais e do GAMASAT-2

Modelo Desenvolvedora  Tamanho Preco Massa
AAC Clyde Space ~ ZAPHOD 1u RS - 155 ¢
SM Structure SpaceMind 1U R$ 6.634,06 126 g
1-Unit CubeSat ISISPACE 1U R$ 11.230,88 107,7 g
CubeSat 1U Endurosat 1U R$ 9.402,60 120 g
GAMASAT-2 Gama CubeDesign 1U R$ 2.438,15 13397 ¢

(estrutura primaria)

9.5 FABRICACAO E MONTAGEM

A fabricagdo das partes que contemplam a estrutura sdo em sua maioria fabricadas por meio de pro-
cessos de usinagem devido a complexidade da geometria das mesmas. A montagem € feita manualmente
e é requirido somente uma chave philips de 1/4"e uma chave de boca hexagonal M2.5. Para a montagem
do sistema de mola de separacdo € necessario um martelo para o encaixe da tampa a coluna. O manual
de montagem, com a descricdo detalhada de todas as etapas de montagem da estrutura estd disponivel na
Secdo B.9 do Apéndice B.

9.5.1 TOLERANCIAS E AJUSTE

Visando que eventuais defeitos de fabricagdo podem ocorrer durante a fabricacio de pecas mecanicas
sdo definidas tolerancias, limites admissiveis de erros, para que ndo haja um comprometimento da monta-
gem do conjunto. As tolerdncias do projeto estdo expressos nos desenhos técnicos presentes na Secao B.7
do Apéndice B.

A montagem da tampa da mola de separacdo e a coluna no CubeSat € feita por meio de um ajuste
forcado. E a tolerincia de fabricagdo também estd exposta nos desenhos técnicos presentes na Secdo B.7
do Apéndice B.
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9.5.2 DESENHOS TECNICOS E CODIGOS G

Conforme ja mencionado, a fabricagdo das pecas da estrutura serd feita por meio de processos dE
Comando Numérico Computadorizado CNC. O CNC é um equipamento eletronico que recebe comandos
e os transmite eletronicamente a uma maquina, sem nenhuma intervencdo de um operador, para definir
as funcdes e operagdes necessarias. Diferentemente da usinagem convencional, a usinagem CNC tem o
controle feito por meio de sensores eletronicos e € independente de controle manuais [136].

A usinagem CNC segue a seguinte ordem, Figura 9.11, primeiramente € feito o design 3D da peca por
meio de um software CAD. A segunda etapa é a importacdo da geometria para um software Computer-
Aided Manufacturing (CAM) em que € criado o Controle numérico (NC), que nada mais € que instrugdes
detalhadas (cédigo G) que orientam a manufatura da pecas.

—

-

Figura 9.11: Processo de design e manufatura por usinagem CNC de um hélice [137]

Para o processo de usinagem dos componentes é importante definir os parametros de corte necessarios,
o aumento da velocidade de corta resulta em remocao de mais cavaco e em uma menos forca de corte, o que
aumenta a qualidade da peca acabada, entretanto, isso reduz a vida til da ferramenta, Figura 9.12 [138].

Volume de
material removido

Qualidade
superficial

Vida da
ferramenta

Forga
de corte

Velocidade de corte

Figura 9.12: Comportamento do processo de usinagem de altissimas velocidades [138]

A Velocidade de corte (v.) para fresamento € dada por Equagdo 9.3, em que Didmetro da fresa (D.) e
Numero de rotagdes/minuto (nf). A Velocidade de avango (f;) da mesa fresadora € dada por Equac@o 9.4,
em que Nuimero de dentes da fresa (z) e Avango (f,) [138].

m-De-ny
e = "To00 ©-3)

fr=ng-z-f, 9.4)
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O aumento da velocidade de avango (f) acarreta em uma piora da qualidade superficial da peca,
entretanto o aumento da velocidade de corte resulta em um acabamento superficial melhor e a medida
que a Profunidade do corte (a,) diminui obtém-se menores valores de rugosidade na superficie [138].
Dessa forma os pardmetros definidos para a usinagem das pecas em aluminio 6061-T6 estdo expostos na
Tabela 9.11, foram escolhidos segundo o grau de qualidade necessdrio para peca e levando em conta as
caracteristicas do material.

Tabela 9.11: Parametros de corte na usinagem de altissimas velocidades em aluminio 6061-T6 [138]

Parametros de corte
Ve 1.000 m/mim
fr | 1.591,55 mm/min
f- | 0,065 mm/dente
ap 0,30 mm

A criagdo dos cdédigos G de usinagem tem como objetivo mostrar que o projeto tem fabricacio exequi-
vel e que as pecas podem ser usinadas por meio de maquina fresadora padrio CNC, com movimentagdo da
base nos eixos x e y e movimentagdo da coluna no eixo z, Figura 9.13. Um dos objetivos secundarios da
geracdo dos cédigos G de usinagem € precisar melhor os custos, uma vez que a partir dele pode-se retirar
o tempo de usinagem.

Figura 9.13: Mdquina usinagem padrio software Fusion 360

Tabela 9.12: Tempo de usinagem de cada pega

Item Peca Qtde. Tempo de usinagem Tempo total de usinagem
1 Base superior 1 23:42 23:42

2 Base inferior 1 24:35 24:35

3 Coluna 4 17:36 1:10:24

Total 1:58:24

Os cédigos G de usinagem foram criados a partir do software Fusion 360 e, bem como todos os dese-
nhos técnicos tteis a fabricacdo, estdo expostos, respectivamente, na Se¢do B.7 e Secdo B.8 do Apéndice B.
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10 CONCLUSAO

O padrdo CubeSat desenvolvido pela Cal Poly tornou o espago muito mais acessivel. A padronizac¢do
e o tamanho reduzido tornam o seu desenvolvimento significativamente menos dispendioso que outros
satélites personalizados. Dessa forma, hd um grande interesse, tanto pelo setor privado, quanto pelo setor
publico, no desenvolvimento de CubeSats, especialmente quando consideramos o cendrio atual, no qual o
setor espacial estd inserido, o New Space.

Este Projeto de Graduacdo foi contextualizado a partir do desenvolvimento do subsistema de estrutura
para o GAMASAT-2, prot6tipo de mesa de um CubeSat da equipe Gama CubeDesign, sediada na FGA,
e motivado pela entrega de um projeto completo, cujo objetivo foi maximizar a eficiéncia do modelo
na competicdo nacional CubeDesing, promovida pelo INPE, e ainda impulsiond-lo a atingir melhores
resultados continuamente.

O Projeto de Graduacao I visou o desenvolvimento de toda a etapa do projeto conceitual do subsistema
de estrutura. J4 o Projeto de Graduacdo II focou no desenvolvimento do projeto intermedidrio e projeto
de detalhamento. Os objetivos a serem atingidos foram: otimiza¢ao da estrutura em relacao a estrutura do
GAMASAT-1, alcance de pardmetros de massa e rigidez competitivos, selecdo de materiais e processos de
fabricacdo acessiveis a equipe e orcamento compativel com o mercado.

A fim de alcangar os objetivos propostos para o projeto, foi realizada uma extensa revisao bibliografica
com intuito ndo sé de conhecer os trabalhos ja desenvolvidos na drea, mas, também, entender a posicao do
Brasil no desenvolvimento de CubeSats. O trabalho adotou como metodologia de gestao de projeto o Dia-
grama em V. Essa opcdo se justifica pelo fato desta metodologia apresentar uma boa visdo dos estdgios de
concepcao e desenvolvimento. Esse modelo centra-se principalmente na verificacio e validagdo continua
em todas as fases do projeto durante o seu desenvolvimento.

Partindo da missdo proposta para 0 GAMASAT-2 foram definidos em conformidade com a equipe
todas as necessidades e vontades do projeto. A partir da identificacdo de todos os fatores que influenciam
na estrutura do CubeSat foram desenvolvidas trés possiveis modelagens a serem trabalhadas. Estes modelos
foram baseados em alguns designs disponiveis comercialmente e na estrutura do GAMASAT-1. O conceito
final foi definido por meio de uma matriz de decisdo, cujos critérios de avaliacdo foram: custo, montagem,
massa e acessibilidade, com seus respectivos pesos representando o grau de relevancia para o projeto.

A partir da definicdo do layout da estrutura, partiu-se para a andlise da confiabilidade do projeto, uma
vez que, conforme definido nos objetivos do trabalho, almejou-se desenvolver uma estrutura com parame-
tros comerciais e que pudessem ser aplicadas a designs de CubeSats reais e ndo s6 passivel a ser admitida
na competicdo INPE. Para tal, fez-se necessario a sele¢cdo de um veiculo lancador comercial, o Falcon 9
da Space Exploration Technologies Corp., com objetivo de se obter todas as informagdes necessdrias para
as andlises de confiabilidade do modelo.

Foi feita uma andlise da missdo proposta para 0 GAMASAT-2, a qual ¢ classificada como uma missio
cientifica e sua 6rbita é do tipo SSO. Os pardmetros para a andlise da orbita foram coletados da empresa
privada EXOLAUNCH® que promove o langamento de CubeSats e MicroSats. A partir destes parime-
tros foi feita uma andlise por meio do software STK® para prever a dindmica do nanossatélite em cada
intervalo de tempo. O método de cdlculo utilizado foi o HPOP, que determina a influéncia de cada efeito
perturbatdrio de forma individual.

A partir da andlise feita pelo método HPOP, observou-se que as perturbacdes mais influentes sob
o CubeSat foram o arrasto atmosférico e o efeito dos achatamentos dos polos. A partir da andlise do
arrasto atmosférico, o tempo de vida util foi identificado como sendo T}, =~ 3,13 anos. Além disso, foi
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identificado que o tnico momento em que aceleracdes significativas sdo imprimidas sobre a estrutura do
CubeSat, quando em 6rbita, sdo no momento da reentrada, ou seja, quando o satélite ja atingiu sua vida
util e portanto sao insignificantes para o projeto.

A influéncia do achatamento dos polos, J2, sobre um satélite, é a producdo de variagdes periddicas em
todos os elementos orbitais de forma que hd forcas de campo atuando periodicamente sobre a estrutura.
A partir das anélises feitas dos efeitos do J2 sobre 0 GAMASAT-2, pode-se concluir que a influéncia das
aceleragdes geradas sobre ele foram minimas no ponto de vista estrutural. Sob a perspectiva da fadiga,
considerando o satélite como um corpo rigido e sabendo que a a aceleragdo devido aos efeitos do J2 é
4000 vezes menor que a aceleracdo durante o processo de lancamento, pode-se presumir que, também, nao
haveria efeitos substanciais na estrutura sob fadiga. Assim, provou-se que o evento critico para a estrutura
do CubeSat é o processo de lancamento.

Dessa forma, a andlise da estrutura do GAMASAT-2 foi focada em averiguar se o design era capaz de
suportar todas as solicitacdes impressas sobre ele durante o processo de lancamento. Foi realizada uma
andlise de carregamento estdtico para verificar se a estrutura era capaz de resistir, sem grandes danos, as
aceleracdes laterais e longitudinais que sdo impressas sobre ele durante o processo de decolagem. Para tal,
foram encontrados valores de acelerag¢do levando em conta o langador comercial selecionado.

A andlise estética da estrutura foi feita por meio do software ANSYS, levando em conta a geometria
da estrutura, optou-se por modelar o problema através de elementos de vigas e placas. Como resultado,
obteve-se que a estrutura estd apta a resistir sem grandes deformacdes as aceleragdes impostas em todas
as direcdes, e os fatores de segurancga para as diregcdes x, y e z sdo todos superiores ao fator de seguranca
minimo definido para o projeto de ng = 1, 81.

Como a estrutura do CubeSat estd passivel de sofrer diversos movimentos relativos entre suas colunas,
¢é de suma importancia averiguar se o modelo nao falhard devido a um curto periodo de ressonancia durante
o processo de lancamento. Os requisitos para a andlise dos efeitos do teste de vibracdo sobre a estrutura do
CubeSat, realizado na competicao do INPE, sdo definidos pelo GEVS; € importante ressaltar que tais requi-
sitos sdo bem mais conservadores do que os requisitos de qualificagcdo exigidos para o langador comercial
selecionado, Falcon 9.

Para a analise dinamica, foi necessario o desenvolvimento de um modelo de elementos solidos, uma
vez que o ambiente WorkBench do ANSYS ainda ndo suporta andlises de modelos constituidos de elementos
de vigas e placas. A partir dos dados fornecidos pelo GEVS e modelando o ambiente em que o satélite
serd ensaiado na competicao do INPE pode-se criar o modelo dindmico de vibragdes aleatérias em que foi
possivel analisar o comportamento estrutural da estrutura do GAMASAT-2 no teste de vibracdo. Para tal,
todos as frequéncias de ressonancia dentro do espectro previsto para o teste foram obtidos de tal forma a
averiguar se a rampa de densidade espectral de aceleracdo (ASD) nao causaria prejuizos significativos a
estrutura analisada. Para a rampa de qualificagdo proposta pelo GEVS ndo houve nenhum dano estrutural,
dessa forma, a estrutura do GAMASAT-2 esta qualificada ao teste de vibragdo da competicao.

Conforme apresentado um dos objetivos do trabalho era a otimizacdo do subsistema de estrutura em
relacdo ao GAMASAT-1. Tal pretensao foi alcangcada, uma vez que, a estrutura do GAMASAT-2 apresenta
uma massa 34,67% menor que a estrutura anterior. Além disso, a estrutura também apresenta parametros
de massa compativeis com as opcdes disponiveis no mercado e avaliadas neste projeto. O custo total do
projeto e os processo de manufatura selecionados estdo dentro das limitacdes apresentadas pela Gama
CubeDesign. De forma geral, todos os objetivos almejados para o presente trabalho foram alcancados e foi
entregue um produto de engenharia otimizado e de manufatura completamente exequivel. Na Secdo B.7 e
na na Secdo B.8 do Apéndice B sdo apresentados os desenhos de fabricacdo e os cédigos G de usinagem
respectivamente. Na Secdo B.9 € apresentando o manual de montagem da estrutura.
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10.1 PROJETOS FUTUROS

Uma das motivagdes do presente trabalho era introduzir, aos estudantes de Engenharia Mecanica da
UnB, um projeto de sistemas mecanicos na area aeroespacial e, assim, incentiva-los a se introduzir nesse
setor da industria. Dessa forma, o trabalho em questdo abre precedente para diversos projetos futuros de
aprimoramento e aprofundamento dos temas aqui abordados, segue sugestdo de projetos futuros:

* O ambiente WorkBench do software ANSYS ndo suporta analisar modelos construidos por meio de
vigas e placas, dessa forma, fez-se necessdrio a criagdo de um modelo sélido para a realizacdo da
andlise dinAmica. E interessante, para um projeto futuro, a realizacdo da anélise dinimica através do
ambiente APDL do ANSYS, uma vez que essa plataforma suporta modelos construidos por meios de
vigas e placas.

* Para a estrutura do GAMASAT-2 foi feita a andlise de vibra¢des randomicas, entretanto, € bastante
interessante realizar a andlise de resposta ao choque, além da andlise harmonica a fim de verificar a
integridade da estrutura para tais casos.

* A andlise dindmica para a estrutura foi feita levando em conta os pardmetros do GEVS que sdo
bastante conservadores principalmente quando comparados com os pardmetros definidos para o Fal-
con9. Dessa forma, € interessante reavaliar a estrutura dinamicamente levando em conta os dados
fornecidos pela Space Exploration Technologies Corp. para o lancador a fim de verificar uma possi-
vel otimizacao da estrutura.

* A estrutura desenvolvida no presente trabalho € um projeto piloto. Dessa forma, é interessante a
fabricacdo de um modelo protétipo a fim de validar o produto.
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A. ANEXOS

A.1 DESENHO TECNICO CUBESAT 1U

Fonte: [4]
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A.2 DESENHO TECNICO POSICOES DAS MOLAS E DO KILL SWITCH

Fonte: [4]

A tabela Tabela A.1 mostra os dados técnicos para auxiliar no projeto da mola de separagao.

Tabela A.1: Caracteristicas da mola de separacdo dos CubeSats [4]

Caracteristicas Valor
Material do émbolo Aco inoxidavel
Forga de liberacao 4N
Pré carga 0,623 N
Comprimento de curso minimo 2,5 mm

A Figura A.1 ilustra a recomendacdo da ideia de solugfo, dada pelo CDS, para o projeto da mola de
separacgdo, o qual deverd ter as caracteristicas Tabela A.1.

._l 4,1 j— 11,1 __I

® 18

Unidade: mm

Figura A.1: Mola de separagdo aparafusada [4] Modificada
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A.3 FATORES IMPORTANTES PARA O USUARIO DA FALCON 9

Fontes: [92] [102] [139] [140] [141]

Esta secdo fornece informagdes a respeito das influéncias que a carga util, do Falcon 9, ird experimentar
durante o lancamento e suas configuragdes de posicionamento do payload.

E importante salientar que todos os dados apresentados, nesta se¢cdo, sdo considerando ambientes criti-
cos de missdo, ou seja, aceleracdo maxima experimentada pelo payload.

O Falcon 9 é um foguete, da empresa privada norte americana Space Exploration Technologies Corp.®,
que apresenta 2 estdgios de lancamento e carrega a zona de payload na ponta, conforme mostra a Fi-
gura A.2.

FALCON 9

Figura A.2: Veiculo lancador Falcon 9 [141]

A zona de payload é utilizada para distribuir os satélites em 6rbita e fica fixada no segundo estagio.
A configuracdo do adaptador de cargas tteis da Falcon 9 estd em conformidade a Figura A.3. E comum
usufruir de uma terceira empresa para tratar dos processos de implementacao orbital do payload.

DISTRIBUIDOR DO
FALCON 9

P-POD

4%

P-PODYs da EXO LAUNCH

Figura A.3: Distribuidor de payloads da Falcon 9 [102] Modificada

Como j4 citado no Capitulo 5, na Se¢ido 4.1, a empresa EXOLAUNCH® foi escolhida para ser a opera-
dora responsavel pela implementacdo do GAMASAT-2 em orbita. Os P-POD’s implementados na Falcon 9
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sdo de responsabilidade da EXOLAUNCH®. Em geral, esses P-PODS sio acoplados a estrutura do Falcon
9 por meio dos anéis distribuidores, Figura A.5, acomodando os nanossatélites em gavetas. A Figura A .4,

mostra o P-POD utilizado pela empresa na Falcon 9.

Gaveta de CubeSat 1U, 2U, 3U

P-POD da EXOLAUNCH
para 1U, 2U, 3U, 6U

CubeSat 3U
Podendo ser
3x1U

Gaveta de CubeSat 6U

Figura A.4: P-POD da EXOLAUNCH® [102] Modificada

A.3.1 ORIENTACAO

O P-POD ¢ fixado e orientado nos anéis distribuidores conforme a Figura A.5. A orientacdo do sis-
tema de coordenadas serd utilizado para orientar todas as acelera¢des que o equipamento experimenta no

lancamento.

Figura A.5: P-POD da EXOLAUNCH® no anél distribuidor da Falcon 9 e seu sistema de coordenada [102] [141]

E importante salientar que o sistema de coordenadas do anel distribuidor dado pela SPACE X® nido é o
mesmo definido pelo CDS, como foi mostrado no Capitulo 4. As coordenadas PLx, PLy e PLz (PL de
PayLoad), apresentadas na Figura A.5, sdo, respectivamente, as coordenadas +z, +x e +y do P-POD.
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A.3.2 ACELERACOES
A.3.2.1 ESTATICAS

Pelo manual do usudrio da Falcon 9 [141], as aceleragdes laterais e longitudinal em fung¢do da massa do
satélite estdo disponpiveis na Tabela A.2. Os dados levam em consideracio a forma de fixa¢do do P-POD.
Esses dados sdo fornecidos considerando a carga titil com frequéncia natural maior que 40 Hz.

Tabela A.2: Fatores maximos de aceleragdes de estado estaciondrio [139]

Aceleracoes no

Massa da Carga Util | ) yictribuidor (g)
(kg) PLx Py, Plz
I 74 12,0
30 74 12,9
100 6,4 12,0
225 55 11,1
400 5.1 10,3
600 5.1 9.4
900 5.1 8,1

Os fatores de aceleracdo podem ser aplicados um de cada vez e ndo simultaneamente. Por exemplo,
uma carga util de 1 kg, montada em um anel distribuidor, pode ser aplicada as seguintes condicdes criticas:

* Fator de aceleracdo do estado estaciondrio 1: PLx = 7,49, PLy = 0,09, PLz = 0,0g

* Fator de aceleragdo do estado estacionério 2: PLx = 0,09, PLy = 12,9¢9, PLz = 0,0g

* Fator de aceleragdo do estado estaciondrio 3: PLx = 0,09, PLy = 0,09, PLz = 12,9¢g

A.3.2.2 VIBRAGOES SENOIDAIS

As cargas tteis que atendem a uma ou mais das seguintes condi¢des, sdo obrigados a mostrar compa-
tibilidade com o ambiente de vibragcdo senoidal critico previsto Tabela A.3:

* Massa maior que 225 kg;

* Frequéncias naturais de modo axial ou de flexdo abaixo de 40 Hz;

 Cargas tteis que contemplem varios apéndices estruturais; e

* Estruturas secunddrias sensiveis abaixo de 50 Hz.

A Tabela A.3 é valida para cargas tteis com () = 20 a ) = 50, onde ) é o amortecimento da carga

util, nas configuragdes do anel distribuidor. Caso a carga util ndo tenha dados sobre (), 0 GEVS recomenda
assumir um valor entre a faixa de 10 a 20, onde 10 é o mais conservador.
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Tabela A.3: Predi¢do mdxima do ambiente de vibrag@o senoidal no anel distribuidor [139]

Vibracao Senoidal no

Frequéncia (Hz) Anel Di(s;)'ibuidor
PL x PLy, PL z

5 1,4 1,5

45 1,4 1,5

50 3,0 2,0

100 3,0 2,0

Em conformidade ao GEVS, os valores de resposta para a carga util ndo devem ultrapassar 1,25 vezes
o nivel previsto do langador, representado na Tabela A.3.

A.3.2.3 VIBRACOES ALEATORIAS

O ambiente critico de vibragdo aleatdria € aplicavel para todos os eixos e € derivado da resposta maxima
devido a multiplos efeitos, sdo eles:

* Efeitos de baixa frequéncia (0-100 Hz), excitacdo devido aos movimentos e modos globais do vei-
culo. Vibragdes senoidais estdo envolvidas nesta faixa;

* Efeitos de média frequéncia (100-600 Hz), excitagcdo devido a aeroacustica e ao pacote aerodindmico;

* Efeitos de alta frequéncia (600-2000 Hz), excitacdo devido a vibracdo da estrutura e devido ao motor

do segundo estégio;

A Tabela A.4 fornece os dados de entrada para andlise de vibraciao do anel distribuidor. O valor dado
em G ryrg € utilizada em todas as frequéncias para retirar a resposta de vibragdo aleatéria da estrutura de
fixacdo do P-POD.

Tabela A.4: Predi¢do maxima do ambiente de vibragdo aleatdria para o anel distribuidor [139]

Vibracao Aleatoria no

Fre?;llg;laa Anel Distribuidor
(g°/Hz)
20 0,0044
100 0,0044
300 0,01
700 0,01
800 0,03
925 0,03
2000 0,00644
GruMms 5,13

Utilizando estes dados, gera-se a curva representada pela Figura A.6, no eixo y o PSD é uma nomen-
clatura usual, advindo da elétrica, para densidade espectral de poténcia, que para esse caso, € exatamente o
ASD explorado na Sec¢do 5.5 do Capitulo 5. Com essa curva, pode-se, ao longo de toda faixa de frequéncia
de 20-2000 Hz, calcular a aceleracdo quadrada média (RMS) aplicada ao payload.
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PSD (g*2/Hz)

0.01

0.001
10 100 1,000

Frequency (Hz)

= Falcon 9/Falcon Heavy Random Vibration Environment (5.13 grms)

Minimum Random Vibration Spectrum, Unit ATP, 60s., SMC-5-016, (6.94 grms)

Figura A.6: Ambiente de vibracdo aleatéria (5,13 Grys) € o limite imposto pelo SMC-S-016 (6,94 Ggrys) [139]

O valor gerado no payload serd 5,13 Grys, que € exatamente o fator de aceleracdo de vibracdo aleatdria
de alta frequéncia para todos os eixos.

Conforme mostrado na Sec¢éo 5.5 do Capitulo 5, o GEVS qualifica a resposta do nanossatélite, com
menos de 22,7 kg, quando excitado a 14,1 Gryvs € ndo apresentar falhas. Na competi¢dao do INPE o satélite
serd excitado com esse fator durante 2 min/eixo.

A.3.2.4 Choque

O espectro de resposta de choque, para Q = 10, na interface mecanica da carga util, para os sistema de
separagdo do foguete, tanto nos seus estagios, quanto implementagdo dos satélites em 6rbita, sdo definidas
na Tabela A.5.

Tabela A.5: Choque na interface mecanica da carga util [139]

Induzido pelo sistemas
Induzido pelo veiculo de separacao de outros

Fre?;llz;ma lancador em seus satélites maiores (g)
estagios (g) Valores Maximos
Permitidos
100 30 30
1000 1000 -
1950 - 2850
10000 1000 2850

Estes valores podem ser analisados graficamente conforme a Figura A.7, mostrando os limites de ace-
leragGes geradas, no lancamento, por choque.
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..............................

Figura A.7: Choque na interface mecanica da carga qtil [139]
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A.4 PADRAO DE MASSA ESPECIFICA ATMOSFERICA DE 1976 DOS US

Fonte: [109]

O modelo padrao de massa especifica atmosférica de 1976 dos Estados Unidos € um modelo de consulta
de tabela com base na altitude do satélite, com um intervalo valido de 86 km a 1000 km. A Figura A.8
mostra o grafico que utiliza os dados fornecidos por este padrao [109].

10° (: Sea level (1.225 kg/m?) 5 1 — !

o  Beginning of space
) L " :
=
2 -
[}
(= . .
7] . 2 :
D [ o . .I
. Sputnik 1 perigee
10"+ : : : 4
L : Explorer 1 'perigee; :
: : : “~-_International space station
i Hubble space telescope
10" I I 1 I 1 I | L I
0 100 200 300 400 500 600 700 800 900 1000
Altitude (km)

Figura A.8: Padrao de massa especifica atmosférica de 1976 US [109]
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A.5 DIMENSOES MOLA DE COMPRESSAO D-043

Fonte: [135]
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Data sheet Compression spring : D-043 GUTCKUNST FCDCRN S
d mm  Wire diameter Fn N Maximum force in static use nt pc.  Total coils 03.2022
D mm  Mean coil diameter Fc N Theoretic maximum force at Lc R N/mm  Spring rate
Dd mm  Diameter of mandrel LO mm Length of unstressed spring S mm  Pitch (distance between coils)

De mm  Outer coil diameter L1 mm Prestressed spring length s1 mm  Prestressed spring deflection
Dh mm  Diameter of bush L2 mm Loaded spring length s2 mm  Loaded spring deflection
el mm  Perm.dev. perpendicular line Lk mm  Buckling length sh mm Maximum stroke in static use
e2 mm Perm.dev. parallel line Ln mm  Minimum length in static use sn mm Maximum spring deflection in static use
F1 N Prestressed spring force Lc mm Block length Weight g Weight of one spring in grammes
F2 N Loaded spring force n pc. Aktive coils
Fndyn N Maximum force in dynamic force
Fndtol N (+/-) tolerance of maximum dynamic force
Lndyn mm  Minimum length in dynamic use
shdyn mm  Maximum stroke in dynamic use

* The spring data for the dynamic applications is relevant only

for springs having a shot peened hardened surface !

[ il T
‘ s1
' ‘ s2 Lo
sh || |1 1050 foe2
t sn Y L1
s [ ]
L2 |
Ln
3,27
] Form 2:
Spring ends L|c
closed '
- oo 350 | | R| 5% | weight| 0085
Spring ends n 3,50 nt R | 0,596 Weight | 0,086
closed and ground )
Spring test acc. to DIN ISO 2859/1 test level Il
Coiling direction Guidance and seat to DIN EN 13906-1 EH Tolerances to DIN EN 15800
\| ) [] mandrel [] bush Grade |DeDiD|LO|F1,F2|ele2| wie
O ) left (J right | | 1 0 Ol O 0 dla(;ntiter
Buckling length Lk at 2 X] [X] |DIN2076
H Dynamic load * 3 O ‘g ol O
Fndyn 4,17 v=0,5/Bild 5 mm Prouction compensation through
A spring resistance and
Fndtol 0,44 B Material associated length of tensed spring Lo 0
Lndyn 3,50 A spring resistance, associated n,d
‘EN 10270-1 length of tensed spring and LO n,De,Di [
shdyn 12,60 - Two spring resistances and Lo,n,d []
E Wire or rod surface associated lengths of tensed spring | L0,n,De,Di[]

HExcursion sh |:|mm

ﬂStress cyc.end.N |:|

drawn [ Jrolled [] metal-cut

Hstress cycle frequ. n /

N springs deburred [ ] inside [] outside

m Setting springs
All springs which show setting tendency because of
their size are pre-set within the production process.

EHl surface treatment

[] shot peened

ﬂAppIication temp. °C

Remarks

Pais de origem: DE | NUmero de tarifa alfandegaria: 73202081

Prices
Desconto por quantidade Preco individual
1 [EUR]
7 2,5800 €
17 1,5400 €
37 0,6600 €
75 0,3800 €
125 0,1800 €
175 0,1473 €
250 0,1109 €
350 0,0887 €
450 0,0665 €
0,0609 €

Gutekunst + Co.KG Spring Factories - Carl-Zeiss-Strale 15 - D-72555 Metzingen
Sales +49 7123 960-192 - Customize springs +49 7123 960-193 - Main +49 7123 960-0
Fax +49 7123 960-195 - E-mail: order@gutekunst-co.com




B. APENDICES

B.1 VERIFICAGAO DO PROCESSO DE OBTENCAO DAS CURVAS NO STK

Fonte: [107]

B.1.1 EFEITOS POR INFLUENCIA DE TERCEIRO CORPO

Apresenta-se, na Tabela B.1 os dados, utilizado pelo professor Rafael Vazquéz Valenzuela, para deter-
mina¢do das curvas das variacdes dos elementos orbitais pelo efeito do Sol e da Lua em um satélite LEO
durante um ano.

Tabela B.1: Dados Fornecidos pelo Professor Rafael Vazquéz Valenzuela [107]

Elementos Orbitais
a 6878,14 km

1 20 °
Q 45°
w
e

90 °
0,01

As curvas mostradas na Figura B.1 e Figura B.2 sdo referentes ao estudo do professor. A linha laranja
seria o caso em que ndo houvesse perturbacao.

No STK®, utilizando os métodos ji citados no Capitulo 5, foi exportado os dados do software para
Excel® e, entdo, realizado o tratamento de dados, em python, dos obtidos da simulacdo, utilizando os
mesmo parametros do professor, conforme mostra o c6digo na Subsubsecido B.1.1.2. Os resultados estdo
na Figura B.3 e Figura B.4. Alguns resultados estio espelhados em relacio ao eixo central devido a Epoca
considerada.

B.1.1.1 RESULTADOS

. Semieje mayor Excentricidad
BR7BA41E T T T : - :

0.0100

0.0100

T T
- —
o.oeo- M El
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6878.141
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]

)
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t %107
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(a) Semi-eixo maior (b) Excentricidade

Figura B.1: Curvas de a e e obtidas pelo professor sobre influéncias de um terceiro corpo [107]
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Figura B.2: Curvas de i, w e ) obtidas pelo professor sobre influéncias de um terceiro corpo [107]
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Figura B.3: Curvas de a e e obtidas com os dados da simulagio no STK®
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Figura B.4: Curvas de 4, w e {2 obtidas com os dados da simula¢io no STK®

B.1.1.2 CODIGO EM PYTHON DE TRATAMENTO DOS DADOS RETIRADOS DO STK

import numpy as np

import pandas as pd

import matplotlib

import matplotlib.pyplot as plt

#Projeto de Graduacao - CubeSat
#Aluno 1: Andre Cubel Queiroz Goncalves
#Aluno 2: Sara Viana Torres

#Semi-eixo maior

a = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PG1l\Simulagcdes\STK\PG1l_GAMMASAT_2\
Reports\Validation - Third Body (S+M) Gravity 1 year\LEO_
teste_Terceiro_corpo a.xlsx", sheet_name= 0)

print (a)

ao = np.zeros(len(a['Time (day)']))
for i in range(len(ao)):
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ao[i] = 6878.14

print (ao)
matplotlib.rc('text', usetex = True)
matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt.figure (dpi=600)

plt.plot(a['Time (day)'], al['Semi-major Axis (km)'], '-b', label= "Problema de
3 Corpos (Sol + Lua)")

plt.plot(a['Time (day)'], ao, '-r', label= "Problema de 2 Corpos (Sem

Perturbacao)")
plt.xlabel ("Tempo (t) [Dia]", fontsize= 14)
plt.ylabel ("Semi-eixo Maior (a) [km]", fontsize= 14)

plt.axis ([0.0, 365.0, 6878.1380, 6878.1415])

plt.xticks (fontsize= 11)

plt.yticks (fontsize= 11)

#fplt.ticklabel_ format (useOffset=False)

plt.ticklabel_ format (useMathText=True)

#fplt.ticklabel_ format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

plt.grid()

plt.title ("Perturbacdo no semi-eixo maior, devido a influéncia \n de terceiro
corpo, em um satélite artificial LEO \n", fontsize= 14)

plt.show ()

#Excentricidade
e = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PGl\Simula¢des\STK\PG1_GAMMASAT_ 2\
Reports\Validation - Third Body (S+M) Gravity 1 year\
LEO_teste_Terceiro_corpo e.xlsx", sheet_name= 0)
print (e)

eo = np.zeros(len(e['Time (day)']))
for i in range(len(eo)):

eo[i] = 0.01
print (eo)
matplotlib.rc('text', usetex = True)
matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt.figure (dpi=600)

plt.plot(e['Time (day)'], el['Eccentricity'], '-b', label= "Problema de 3
Corpos (Sol + Lua)")

plt.plot(e['Time (day)'], eo, '-r', label= "Problema de 2 Corpos
(Sem Perturbacao)")

plt.xlabel ("Tempo (t) [Dia]", fontsize= 14)

plt.ylabel ("Excentricidade (e)", fontsize= 14)

plt.axis ([0.0, 365.0, 0.009992, 0.01000417)

plt.xticks (fontsize= 11)

plt.yticks (fontsize= 11)

plt.ticklabel_ format (useOffset=False)
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#plt.ticklabel_format (useMathText=True)

#fplt.ticklabel_format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

plt.grid()

plt.title ("Perturbacdo na excentricidade, devido a influéncia de\n terceiro
corpo, em um satélite artificial LEO \n", fontsize= 14)

plt.show ()

#Inclinacéo
i = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PG1\Simulacdes\STK\PG1_GAMMASAT_2\
Reports\Validation - Third Body (S+M) Gravity 1 year\
LEO_teste_Terceiro_corpo i.x1sx", sheet_name= 0)
print (i)

io = np.zeros(len(i['Time (day) '1l))
for j in range(len(io)):
io[j] = 20

print (io)

matplotlib.rc('text', usetex = True)

matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt.figure (dpi=600)

plt.plot (i['Time (day)'l, i['Inclination (deg)'], '-b', label= "Problema de 3
Corpos (Sol + Lua)")

plt.plot (i['Time (day)'], 1o, '-r', label= "Problema de 2 Corpos
(Sem Perturbacao)")

plt.xlabel ("Tempo (t) [Dia]", fontsize= 14)

plt.ylabel ("Inclinacdo (i) [F]", fontsize= 14)

plt.axis ([0.0, 365.0, 19.985, 20.045])

plt.xticks (fontsize= 11)

plt.yticks (fontsize= 11)

plt.ticklabel_ format (useOffset=False)

#plt.ticklabel_format (useMathText=True)

#fplt.ticklabel_format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

plt.grid()

plt.title ("Perturbacdo na inclinacdo, devido a influéncia de\n terceiro corpo,
em um satélite artificial LEO \n", fontsize= 14)

plt.show ()

#Argumento do Perigeu

w = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PGl1\Simula¢des\STK\PG1l_GAMMASAT_2
\Reports\Validation - Third Body (S+M) Gravity 1 year
\LEO_teste_Terceiro_corpo w.xlsx", sheet_name= 0)

print (w)

wo = np.zeros (len(w['Time (day)'l))

for j in range (len (wo)) :
wol[j] = 90
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print (wo)

matplotlib.rc('text', usetex = True)

matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt.figure (dpi=600)

plt.plot (w['Time (day)'], w['Arg of Perigee (deg)'], '-b', label= "Problema de
3 Corpos (Sol + Lua)")

plt.plot (w['Time (day)'], wo, '—-r', label= "Problema de 2 Corpos
(Sem Perturbacao)")

plt.xlabel ("Tempo (t) [Dia]", fontsize= 14)

plt.ylabel (r"Argumento do Perigeo ($\omega$) [T]", fontsize= 14)

plt.axis ([0.0, 365.0, 89.900, 90.200])

plt.xticks (fontsize= 11)

plt.yticks (fontsize= 11)

plt.ticklabel_format (useOffset=False)

#fplt.ticklabel_ format (useMathText=True)

#plt.ticklabel_format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

plt.grid()

plt.title ("Perturbagcdo no argumento do perigeo, devido a influéncia \n de
terceiro corpo, em um satélite artificial LEO \n", fontsize= 14)

plt.show ()

#Ascencdo Reta do Nodo Ascendente

RAAN = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PGl\Simulacdes\STK\
PG1_GAMMASAT_2\Reports\Validation - Third Body (S+M)
Gravity 1 year\LEO_teste_Terceiro_corpo RAAN.xlsx",
sheet _name= 0)

print (RAAN)

RAANo = np.zeros (len(RAAN['Time (day)']))
for j in range (len (RAANO)) :
RAANo[j] = 45

print (RAANO)

matplotlib.rc('text', usetex = True)

matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt.figure (dpi=600)

plt.plot (RAAN['Time (day) '], RAAN['RAAN (deg)'], '-b', label= "Problema de 3
Corpos (Sol + Lua)")

plt.plot (RAAN['Time (day)'], RAANo, '-r', label= "Problema de 2 Corpos
(Sem Perturbacao)")

plt.xlabel ("Tempo (t) [Dia]", fontsize= 14)

plt.ylabel (r"Ascensdo Reta do Nodo Ascendente ($\Omega$) [F]", fontsize= 12)

plt.axis ([0.0, 365.0, 44.992, 45.005])

plt.xticks (fontsize= 11)

plt.yticks (fontsize= 11)

plt.ticklabel_ format (useOffset=False)
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#plt.ticklabel_format (useMathText=True)

#fplt.ticklabel_format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

plt.grid()

plt.title ("Perturbacdo na ascencdo reta do nodo ascendente, devido \n a
influéncia de terceiro corpo, em um satélite artificial LEO \n",
fontsize= 14)

plt.show ()

B.1.2 EFEITOS POR INFLUENCIA DO ACHATAMENTO DOS POLOS

Apresenta-se, na Tabela B.2 os dados, utilizado pelo professor Rafael Vazquéz Valenzuela, para deter-
minagdo das curvas das variacdes dos elementos orbitais pelo efeito do achatamento dos polos, conhecido
como J2, em um satélite LEO durante um dia.

Tabela B.2: Dados Fornecidos pelo Professor Rafael Vazquéz Valenzuela [107]

Elementos Orbitais
a 6878,14 km

i 89 °
Q 90 °
w
e

45°
0,0465

Os resultados do professor estdo presentes na Figura B.5 e Figura B.6. A linha laranja seria o caso em
que ndo houvesse perturbagdo, porém, nos casos do {2 e do w, essa linha segue uma tendéncia devido a
formulagdo da perturbagao.

Resultados obtidos no STK® estdo presentes na Figura B.7 e Figura B.8. A seguir o cédigo de trata-
mento de dados para este caso. A linha vermelha foi utilizada para mostrar o caso em que nao houvesse
perturbagdo devido ao J2.

B.1.2.1 RESULTADOS
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Figura B.5: Curvas de a e e obtidas pelo professor sobre influéncias do achatamento dos polos [107]
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Figura B.6: Curvas de i, w e 2 obtidas pelo professor sobre influéncias do achatamento dos polos [107]
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Figura B.7: Curvas de a e e obtidas com os dados da simula¢io no STK®
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Figura B.8: Curvas de 4, w e {2 obtidas com os dados da simula¢io no STK®

B.1.2.2 CODIGO EM PYTHON DE TRATAMENTO DOS DADOS RETIRADOS DO STK

import numpy as np

import pandas as pd

import matplotlib

import matplotlib.pyplot as plt

#Projeto de Graduacgao - CubeSat
#Aluno 1: Andre Cubel Queiroz Goncalves
#Aluno 2: Sara Viana Torres

#Semi—-eixo maior

a = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PG1l\Simulac¢des\STK\PG1l_GAMMASAT_2
\Reports\Validation - J2 1 day\LEO_teste_J2 a.xlsx",
sheet _name= 0)

print (a)

ao = np.zeros(len(a['Time (hour)"']))

for i in range(len(ao)):
ao[i] = 6878.14
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print (ao)

matplotlib.rc('text', usetex = True)

matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt.figure (dpi=600)

plt.plot(a['Time (hour)'], al['Semi-major Axis (km)'], '-b', label= "Influéncia

J2 (Achatamento dos Polos")

plt.plot(a['Time (hour)'], ao, '-r', label= "Problema de 2 Corpos
(Sem Perturbacao)")

plt.xlabel ("Tempo (t) [Horal]", fontsize= 14)

plt.ylabel ("Semi-eixo Maior (a) [km]", fontsize= 14)

plt.axis([0.0, 24.0, 6860, 6890])

plt.xticks (fontsize= 11)

plt.yticks (fontsize= 11)

#plt.ticklabel_format (useOffset=False)

plt.ticklabel_format (useMathText=True)

#plt.ticklabel_format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

plt.grid()

plt.title ("Perturbacdo no semi-eixo maior, devido a \n influéncia do J2, em
um satélite artificial LEO \n", fontsize= 14)

plt.show ()

#Excentricidade

e = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PG1\Simulagcdes\STK\PG1_GAMMASAT_2
\Reports\Validation - J2 1 day\LEO_teste_J2 e.xlsx",
sheet_name= 0)

print (e)

eo = np.zeros(len(e['Time (hour)']))
for 1 in range(len(eo)):
eo[1] = 0.0465

print (eo)

matplotlib.rc('text', usetex = True)

matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt.figure (dpi=600)

plt.plot (e[ 'Time (hour)'], e['Eccentricity'l, '-b', label= "Influéncia J2
(Achatamento dos Polos")

plt.plot (e[ 'Time (hour)'], eo, '-r', label= "Problema de 2 Corpos
(Sem Perturbacao)")

plt.xlabel ("Tempo (t) [Horal", fontsize= 14)

plt.ylabel ("Excentricidade (e)", fontsize= 14)

plt.axis([0.0, 24.0, 0.0445,0.04901])

plt.xticks (fontsize= 11)

plt.yticks (fontsize= 11)

plt.ticklabel_format (useOffset=False)

#fplt.ticklabel_ format (useMathText=True)
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#plt.ticklabel_ format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

plt.grid()

plt.title ("Perturbacdo na excentricidade, devido a \n influéncia do J2, em
um satélite artificial LEO \n", fontsize= 14)

plt.show ()

#Inclinacéo

i = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PGl1\Simulacdes\STK\PG1l_GAMMASAT_2
\Reports\Validation - J2 1 day\LEO_teste_J2 1.xlsx",
sheet_name= 0)

print (i)

io = np.zeros(len(i['Time (hour)"']))
for j in range(len(io)):

io[3] = 89

print (io)

matplotlib.rc('text', usetex = True)

matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt.figure (dpi=600)

plt.plot (i['Time (hour)'], i['Inclination (deg)'], '-b', label= "Influéncia

J2 (Achatamento dos Polos")

plt.plot (i['Time (hour)'], io, '-r', label= "Problema de 2 Corpos
(Sem Perturbacao)")

plt.xlabel ("Tempo (t) [Horal", fontsize= 14)

plt.ylabel ("Inclinagdo (i) [¥]", fontsize= 14)

plt.axis([0.0, 24.0, 88.99850, 89.001007)

plt.xticks (fontsize= 11)

plt.yticks (fontsize= 11)

plt.ticklabel_ format (useOffset=False)

#plt.ticklabel_format (useMathText=True)

#fplt.ticklabel_ format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

plt.grid()

plt.title("Perturbacdo na inclinacdo, devido a influéncia \n do J2, em um
satélite artificial LEO \n", fontsize= 14)

plt.show ()

#Argumento do Perigeu

w = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PGl1\Simula¢cdes\STK\PG1l_GAMMASAT_2
\Reports\Validation - J2 1 day\LEO_teste_J2 w.xlsx",
sheet_name= 0)

print (w)
wo = np.zeros(len(w['Time (hour)']))
for j in range(len(wo)):

wo[]j] = 45
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print (wo)

matplotlib.rc('text', usetex = True)

matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt.figure (dpi=600)

plt.plot (w['Time (hour)'], w['Arg of Perigee (deg)'], '-b', label=
"Influéncia J2 (Achatamento dos Polos")

plt.plot (w['Time (hour)'], wo, '-r', label= "Problema de 2 Corpos
(Sem Perturbacao)")

plt.xlabel ("Tempo (t) [Horal", fontsize= 14)

plt.ylabel (r"Argumento do Perigeo ($\omega$) [r]", fontsize= 14)

plt.axis ([0.0, 24.0, 36.0, 46.5])

plt.xticks (fontsize= 11)

plt.yticks (fontsize= 11)

plt.ticklabel_format (useOffset=False)

#plt.ticklabel_format (useMathText=True)

#fplt.ticklabel_ format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

plt.grid()

plt.title ("Perturbacdo no argumento do perigeo, devido a \n influéncia do J2,
em um satélite artificial LEO \n", fontsize= 14)

plt.show ()

#Ascencdo Reta do Nodo Ascendente
RAAN = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PGl\Simulacdes\STK\
PG1_GAMMASAT_2\Reports\Validation - J2 1 day\
LEO_teste_J2 RAAN.x1lsx", sheet_name= 0)
print (RAAN)

RAANo = np.zeros (len(RAAN['Time (hour)']))
for j in range (len (RAANO)) :
RAANo[j] = 90

print (RAANO)

matplotlib.rc('text', usetex = True)

matplotlib.rc('font', family = 'serif')
plt.figure (dpi=600)
plt.plot (RAAN['Time (hour)'], RAAN['RAAN (deg)'], '-b', label= "Influéncia

J2 (Achatamento dos Polos")
plt.plot (RAAN['Time (hour)'], RAANo, '-r', label= "Problema de 2 Corpos
(Sem Perturbacao)")
plt.xlabel ("Tempo (t) [Hora]", fontsize= 14)
plt.ylabel (r"Ascensdo Reta do Nodo Ascendente ($\Omega$) [F]", fontsize= 12)
plt.axis ([0.0, 24.0, 89.82, 90.02])
plt.xticks (fontsize= 11)
plt.yticks (fontsize= 11)
plt.ticklabel_format (useOffset=False)
#plt.ticklabel_format (useMathText=True)
#fplt.ticklabel_ format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))
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plt.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

plt.grid()

plt.title ("Perturbacdo na ascencdo reta do nodo ascendente, devido \n a
influéncia do J2, em um satélite artificial LEO \n", fontsize= 14)

plt.show ()

B.1.3 EFEITOS POR INFLUENCIA DO ARRASTO ATMOSFERICO

Apresenta-se, na Tabela B.3 os dados, utilizado pelo professor Rafael Vazquéz Valenzuela, para deter-
minacgdo das curvas das variacdes dos elementos orbitais pelo efeito do arrasto atmosférico, em um satélite
LEO para o tempo de reentrada.

Tabela B.3: Dados Fornecidos pelo Professor Rafael Vazquéz Valenzuela [107]

Elementos Orbitais
a 6578,14 km
20°

45°

90 °

0,01

& & QD ~

Os resultados do professor estdo presentes na Figura B.9 e Figura B.10. A linha laranja seria o caso em
que ndo houvesse perturbagdo, porém, nos casos do €2 e do w. Vale lembrar que a verificacdo dos dados,
neste tipo de perturbacio, s6 é possivel ser exata caso os dados como razdo da drea frontal por unidade de
massa, massa e coeficiente de arrasto, fossem disponiveis pelo autor. Pela auséncia destes, foi estipulado
valores ordindrios fornecidos pelo STK®. Os valores adotados foram, 1000 kg para um valor médio de
massa de satélite, 0,0003365 m?/kg para a razio da drea frontal por unidade de massa e coeficiente de
arrasto de 1,5. O intuito deste trabalho € demonstrar o comportamento que as curvas terdo, pois deverdao
manter-se semelhantes para os elementos orbitais utilizados.

Resultados obtidos no STK® estdo presentes na Figura B.11 e Figura B.12. A seguir o cédigo de
tratamento de dados para este caso. A linha vermelha foi utilizada para mostrar o caso em que nao houvesse
perturbacdo devido ao arrasto atmosférico.

B.1.3.1 RESULTADOS
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Figura B.9: Curvas de a e e obtidas pelo professor sobre influéncias do arrasto atmosférico [107]
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B.1.3.2 CODIGO EM PYTHON DE TRATAMENTO DOS DADOS RETIRADOS DO STK

import numpy as np

import pandas as pd

import matplotlib

import matplotlib.pyplot as plt

#Projeto de Graduacgao - CubeSat
#Aluno 1: Andre Cubel Queiroz Goncalves
#Aluno 2: Sara Viana Torres

#Semi-eixo maior

a = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PG1l\Simulac¢des\STK\PG1l_GAMMASAT_2
\Reports\Validation - Drag Atmosphere 16 days
\LEO_teste_Arrasto a.xlsx", sheet_name= 0)

print (a)

ao = np.zeros(len(a['Time (Day)']))

for i in range(len(ao)):
ao[i] = 6578.14
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print (ao)

matplotlib.rc('text', usetex = True)

matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt.figure (dpi=600)

plt.plot(a['Time (Day)'], al['Semi-major Axis (km)']l, '-b', label=
"Influéncia Arrasto Atmosférico")

plt.plot(a['Time (Day)'], ao, '-r', label= "Problema de 2 Corpos
(Sem Perturbacao)")

plt.xlabel ("Tempo (t) [Dia]", fontsize= 14)

plt.ylabel ("Semi-eixo Maior (a) [km]", fontsize= 14)

plt.axis([0.0, 15.0, 6500.0, 6580.0])

plt.xticks (fontsize= 11)

plt.yticks (fontsize= 11)

#plt.ticklabel_format (useOffset=False)

plt.ticklabel_format (useMathText=True)

#plt.ticklabel_format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

plt.grid()

plt.title ("Perturbacdo no semi-eixo maior, devido a influéncia \n do
arrasto atmosférico, em um satélite artificial LEO \n", fontsize= 14)

plt.show ()

#Excentricidade

e = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PGl\Simulagdes\STK\
PG1_GAMMASAT 2\Reports\Validation - Drag Atmosphere 16 days
\LEO_teste_Arrasto e.xlsx", sheet_name= 0)

print (e)

eo = np.zeros(len(e['Time (Day)']))
for 1 in range(len(eo)):
eo[1] = 0.01

print (eo)

matplotlib.rc('text', usetex = True)

matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt.figure (dpi=600)

plt.plot(e['Time (Day)'], e['Eccentricity']l, '-b', label= "Influéncia
Arrasto Atmosférico")

plt.plot(e['Time (Day)'], eo, '-r', label= "Problema de 2 Corpos
(Sem Perturbacao)")

plt.xlabel ("Tempo (t) [Dia]", fontsize= 14)

plt.ylabel ("Excentricidade (e)", fontsize= 14)

plt.axis ([0.0, 15.0, 0.00195, 0.0105])

plt.xticks (fontsize= 11)

plt.yticks (fontsize= 11)

plt.ticklabel_format (useOffset=False)

#fplt.ticklabel_ format (useMathText=True)
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#plt.ticklabel_ format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

plt.grid()

plt.title ("Perturbacdo na excentricidade, devido a influéncia do \n arrasto
atmosférico, em um satélite artificial LEO \n", fontsize= 14)

plt.show ()

#Inclinacéo

i = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PGl1\Simula¢des\STK\
PG1l_GAMMASAT_2\Reports\Validation - Drag Atmosphere 16 days
\LEO_teste_Arrasto i1.xlsx", sheet_name= 0)

print (i)

io = np.zeros(len(i['Time (Day) '1))
for j in range(len(io)):
io[j] = 20

print (io)

matplotlib.rc('text', usetex = True)

matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt.figure (dpi=600)

plt.plot (i['Time (Day) '], i['Inclination (deg)'], '-b', label= "Influéncia
Arrasto Atmosférico")

plt.plot (i['Time (Day)'], 1o, '-r', label= "Problema de 2 Corpos
(Sem Perturbacao)")

plt.xlabel ("Tempo (t) [Dial]", fontsize= 14)

plt.ylabel ("Inclinagdo (i) [¥]", fontsize= 14)

plt.axis([0.0, 15.0, 19.9975, 20.00025])

plt.xticks (fontsize= 11)

plt.yticks (fontsize= 11)

plt.ticklabel_ format (useOffset=False)

#plt.ticklabel_format (useMathText=True)

#fplt.ticklabel_ format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

plt.grid()

plt.title("Perturbacdo na inclinacdo, devido a influéncia do\n arrasto
atmosférico, em um satélite artificial LEO \n", fontsize= 14)

plt.show ()

#Argumento do Perigeu

w = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PGl\Simula¢cdes\STK
\PG1_GAMMASAT_2\Reports\Validation - Drag Atmosphere 16 days
\LEO_teste_Arrasto w.xlsx", sheet_name= 0)

print (w)

wo = np.zeros(len(w['Time (Day)']))

for j in range(len(wo)):
wo[j] = 90
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print (wo)

matplotlib.rc('text', usetex = True)

matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt.figure (dpi=600)

plt.plot (w['Time (Day)'], w['Arg of Perigee (deg)'], '-b', label= "Influéncia
Arrasto Atmosférico")

plt.plot(w['Time (Day)'], wo, '—-r', label= "Problema de 2 Corpos (Sem
Perturbacao)")

plt.xlabel ("Tempo (t) [Dial", fontsize= 14)

plt.ylabel (r"Argumento do Perigeo ($\omega$) [r]", fontsize= 14)

plt.axis ([0.0, 15.0, 88.50, 91.25])

plt.xticks (fontsize= 11)

plt.yticks (fontsize= 11)

plt.ticklabel_format (useOffset=False)

#plt.ticklabel_format (useMathText=True)
#fplt.ticklabel_ format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt
plt
plt

plt

.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

.grid()

.title ("Perturbacdo no argumento do perigeo, devido a influéncia \n do
arrasto atmosférico, em um satélite artificial LEO \n",
fontsize= 14)

.show ()

#Ascencdo Reta do Nodo Ascendente
RAAN = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PGl\Simulacdes\STK\

PG1_GAMMASAT_ 2\Reports\Validation -
Drag Atmosphere 16 days\LEO_teste_Arrasto RAAN.xlsx",
sheet _name= 0)

print (RAAN)

RAANo = np.zeros (len(RAAN['Time (Day)']))

for

j in range (len (RAANO)) :
RAANo[j] = 45

print (RAANO)

matplotlib.rc('text', usetex = True)

matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt.figure (dpi=600)

plt.plot (RAAN['Time (Day) '], RAAN['RAAN (deg)'], '-b', label= "Influéncia
Arrasto Atmosférico")

plt.plot (RAAN['Time (Day)'], RAANo, '-r', label= "Problema de 2 Corpos
(Sem Perturbacao)")

plt.xlabel ("Tempo (t) [Dia]", fontsize= 14)

plt.ylabel (r"Ascensdo Reta do Nodo Ascendente ($\Omega$) [F]", fontsize= 12)

plt.axis([0.0, 15.0, 44.99996, 45.00011])

plt.xticks (fontsize= 11)

plt.yticks (fontsize= 11)

plt.ticklabel_ format (useOffset=False)
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#plt.ticklabel_format (useMathText=True)

#fplt.ticklabel_format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

plt.grid()

plt.title ("Perturbacdo na ascencdo reta do nodo ascendente, devido \n a
influéncia do arrasto atmosférico, em um satélite artificial
LEO \n", fontsize= 14)

plt.show ()

B.2 CODJGO EM PYTHON, DE TRATAMENTO DE DADOS DO STK, PARA PRE-
DICAO DA VIDA UTIL DO GAMASAT-2

import numpy as np

import pandas as pd

import matplotlib

import matplotlib.pyplot as plt

#Projeto de Graduagdo — CubeSat
#Aluno 1: Andre Cubel Queiroz Goncalves
#Aluno 2: Sara Viana Torres

x = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PG1\Simula¢cdes\STK\PG1_GAMMASAT_2
\Reports\Usados no PGI1\GAMASAT2 - Lifetime\GAMASAT2
Lifetime.x1lsx", sheet_name= 0)

print (x)

#Estudo de tempo de vida

matplotlib.rc('text', usetex = True)

matplotlib.rc('font', family = 'serif')

fig, ax = plt.subplots (dpi=600)

tw = ax.twinx ()

ax.plot (x['Years'], x['Height of Apogee (km)'], '-', color="#FFA500',
label="Apogeu')

ax.plot (x['Years'], x['Height of Perigee (km)'], '—-c',label='Perigeo')

tw.plot (x['Years'], x['Eccentricity'],'-m', alpha=0.25, label=
'Excentricidade’)

ax.set_x1im (0, 6.2)

ax.set_ylim (100, 570)

tw.set_ylim (0, 0.0025)

ax.set_xlabel (r"Tempo ($tS$) [Ano]", fontsize= 14)
ax.set_ylabel (r"Altitude ($h$) [km]", fontsize= 14)
tw.set_ylabel (r"Excentricidade ($e$)", fontsize= 14)
fig.tight_layout ()

ax.grid()
ax.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)
plt.legend(loc= 'lower center',6 fontsize= 12)

plt.title('Decaimento de érbita do GAMASAT-2 \n (Tempo de vida de 6.1 anos)
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\n (34102 o6rbitas realizadas)', fontsize= 14)
plt.show ()

#Inclinacéo

io = np.zeros(len(x['Days']))

for j in range(len(io)):
io[j] = 97.6404

print (io)

matplotlib.rc('text', usetex = True)

matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt.figure (dpi=600)

plt.plot (x['Years'], x['Inclination (deg)']l, '—-c¢', label= "Modelo Completo
de Perturbacao")

plt.plot (x['Years'], io, '-', color='#FFA500', label= "Problema de 2 Corpos
(Sem Perturbacao)")

plt.xlabel ("Tempo (t) [Ano]", fontsize= 14)

plt.ylabel ("Inclinacdo (i) [¥]", fontsize= 14)

plt.axis([0.0, 6.1, 97.5, 97.71])

plt.xticks (fontsize= 11)

plt.yticks (fontsize= 11)

plt.ticklabel_format (useOffset=False)

#fplt.ticklabel_format (useMathText=True)

#plt.ticklabel_ format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

plt.grid()

plt.title ("Perturbacdo na inclinagdo, devido ao arrasto \n atmosférico, do
GAMASAT-2", fontsize= 14)

plt.show ()

B.3 C()D!GO EM PYTHON, DE TRATAMENTO DE DADOS DO STK, PARA IN-
FLUENCIAS DO J2 SOB O GAMASAT-2

import numpy as np

import pandas as pd

import matplotlib

import matplotlib.pyplot as plt

#Projeto de Graduacgao - CubeSat
#Aluno 1: Andre Cubel Queiroz Goncalves
#Aluno 2: Sara Viana Torres

#Semi-eixo maior

a = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PG1l\Simulacdes\STK\PG1_GAMMASAT_2
\Reports\Usados no PGI\GAMASAT2 - J2 - 1 day\GAMASAT2
a.x1lsx", sheet_name= 0)

print (a)
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ao = np.zeros(len(a['Time (hour)']))
for i in range(len(ao)):
ao[i] = 6939.14

print (ao)

matplotlib.rc('text', usetex = True)

matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt.figure (dpi=600)

plt.plot(a['Time (hour)'], al['Semi-major Axis (km)'], '-c', label=
"Influéncia J2 (Achatamento dos Polos)")

plt.plot (a['Time (hour)']l, ao, '—-',color="#FFA500', label= "Problema de

2 Corpos (Sem Perturbacéao)")

plt.xlabel ("Tempo (t) [Horal]", fontsize= 14)

plt.ylabel ("Semi-eixo Maior (a) [km]", fontsize= 14)

plt.axis ([0.0, 24.0, 6915, 6943])

plt.xticks (fontsize= 11)

plt.yticks (fontsize= 11)

#plt.ticklabel_format (useOffset=False)

plt.ticklabel_ format (useMathText=True)

#plt.ticklabel_format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

plt.grid()

plt.title("Perturbagcdo no semi-eixo maior, devido a \n influéncia do J2,
no GAMASAT2 \n", fontsize= 14)

plt.show ()

#Excentricidade
e = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PGl\Simulagdes\STK\PG1_GAMMASAT_2
\Reports\Usados no PGI\GAMASAT2 - J2 - 1 day\
GAMASAT2 e.x1lsx", sheet_name= 0)

print (e)
eo = np.zeros(len(e['Time (hour)']))
for i in range(len(eo)):

eo[1] = 0O

print (eo)

matplotlib.rc('text', usetex = True)

matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt.figure (dpi=600)

plt.plot (e[ 'Time (hour)'], e['Eccentricity']l, '—-c', label= "Influéncia J2
(Achatamento dos Polos)")

plt.plot (e['Time (hour)'], eo, '—-',color="#FFA500', label= "Problema de 2

Corpos (Sem Perturbacao)")
plt.xlabel ("Tempo (t) [Horal]", fontsize= 14)
plt.ylabel ("Excentricidade (e)", fontsize= 14)
plt.axis([0.00, 24.0,-0.00075,0.002257)
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plt.xticks (fontsize= 11)

plt.yticks ([0.0000,0.0005,0.0010,0.0015,0.0020], fontsize= 11)

plt.ticklabel_format (useOffset=False)

#fplt.ticklabel_ format (useMathText=True)

#plt.ticklabel_format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

plt.grid()

plt.title ("Perturbacdo na excentricidade, devido a \n influéncia do J2,
no GAMASATZ2 \n", fontsize= 14)

plt.show ()

#Inclinacéo
i = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PGl1\Simulacdes\STK\PGl_GAMMASAT_2
\Reports\Usados no PGI\GAMASAT2 - J2 - 1 day\
GAMASAT2 i.x1lsx", sheet_name= 0)
print (i)

io = np.zeros(len(i['Time (hour)']))
for j in range(len(io)):

io[j] = 97.6404

print (io)

matplotlib.rc('text', usetex = True)

matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt.figure (dpi=600)

plt.plot (i['Time (hour)'], i['Inclination (deg)'], '-c', label= "Influéncia
J2 (Achatamento dos Polos)")

plt.plot (i['Time (hour)'], io, '—',color="#FFA500', label= "Problema de 2

Corpos (Sem Perturbacao)")

plt.xlabel ("Tempo (t) [Horal]", fontsize= 14)

plt.ylabel ("Inclinagdo (i) [¥]", fontsize= 14)

plt.axis([0.0, 24.0, 97.63,97.65])

plt.xticks (fontsize= 11)

plt.yticks (fontsize= 11)

plt.ticklabel_format (useOffset=False)

#fplt.ticklabel_format (useMathText=True)

#plt.ticklabel_format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)

plt.grid()

plt.title("Perturbagdo na inclinagdo, devido a \n influéncia do J2, no
GAMASAT2 \n", fontsize= 14)

plt.show ()

#Ascencdo Reta do Nodo Ascendente

RAAN = pd.read_excel (r"C:\Users\andre\Desktop\PGl\Simulacdes\STK\
PG1l_GAMMASAT_2\Reports\Usados no PG1\GAMASAT2 - J2 -
1 day\GAMASAT2 RAAN.x1lsx", sheet_name= 0)

print (RAAN)
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RAANo = np.zeros (len (RAAN['Time (hour)']))

for

j in range (len (RAANO)) :
RAANo[J] = 180

print (RAANO)

matplotlib.rc('text', usetex = True)
matplotlib.rc('font', family = 'serif')

plt
plt

plt

plt.
plt.
plt.
plt.
plt.
plt.

.figure (dpi=600)

.plot (RAAN['Time (hour)'], RAAN['RAAN (deg)'], '-c', label= "Influéncia
J2 (Achatamento dos Polos)")

.plot (RAAN['Time (hour)'], RAANo, '-',color='#FFA500', label= "Problema
de 2 Corpos (Sem Perturbacédo)")

xlabel ("Tempo (t) [Horal", fontsize= 14)

ylabel (r"Ascensdo Reta do Nodo Ascendente ($\Omega$) [Fr]", fontsize= 12)

axis([0.0, 24.0, 179.5, 181.0])

xticks (fontsize= 11)

yticks (fontsize= 11)

ticklabel format (useOffset=False)

#plt.ticklabel_format (useMathText=True)
fplt.ticklabel_ format (style="plain", axis="y", scilimits=(0,0))

plt
plt
plt

plt

.legend(loc= 'lower left', fontsize= 12)
.grid()
.title("Perturbacdo na ascencdo reta do nodo ascendente,\n devido a

influéncia do J2, no GAMASAT2 \n", fontsize= 14)
.show ()
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B.4 RESULTADOS ANALISE CONVERGENCIA DE MALHA

Tabela B.4: Resultados andlise de convergéncia de malha

Prateleiras (Fator de

Bases

Coluna

Topo da coluna

Qualidade

Qtd de

Tensio media

Tensdo maxima

acréscimo em relaciio a colunas) | (mm) | (mm) (mm) de malha Fator de seguranca Qtd de nds (Mpa) (Mpa)
2,75 3 3,25 1,95 0,9449 3,99 928 1.304 1,61 17,30
3 3,25 3,5 1,95 0,9355 3,93 645 938 1,79 17,58
3,25 35 3,75 1,95 0,9237 3,85 499 725 1,81 17,94
35 3,75 4 1,95 0,8937 3,76 398 572 1,95 18,37
3,75 4 4,25 1,95 0,8279 3,68 320 462 2,02 18,76
4 4,25 45 1,95 0,8072 3,68 295 421 2,18 18,73
4,25 4,5 4,75 1,95 0,7661 3,61 246 349 2,26 19,13
4,5 4,75 5 1,95 0,7652 3,61 236 332 2,33 19,12
4,75 5 5,25 1,95 0,7422 3,57 198 277 2,33 19,32
5 5,25 5,5 1,95 0,7402 3,58 194 267 2,35 19,30
525 55 5,75 1,95 0,7197 3,57 190 261 2,37 19,30
55 5,75 6 1,95 0,7392 3,58 184 250 2,45 19,28
5,75 6 6,25 1,95 0,7103 3,87 164 219 2,31 17,85
6 6,25 6,5 1,95 0,7103 3,87 164 219 2,31 17,85
6,25 6,5 6,75 1,95 0,6769 3,87 163 207 2,40 17,84
6,5 6,75 7 1,95 0,6493 3,87 163 202 2,42 17,85
6,75 7 7,25 1,95 0,6493 3,87 163 202 2,42 17,85
7 7,25 75 1,95 0,6076 3,87 171 210 2,38 17,83
7,25 75 7,75 1,95 0,5753 3,83 167 202 1,96 18,04
7,5 7,75 8 1,95 0,5519 14,12 161 192 0,98 4,89
7,75 8 8,25 1,95 0,5519 14,12 161 192 0,98 4,89
8 8,25 8,5 1,95 0,5519 14,12 161 192 0,98 4,89
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B.5 DIMENSIONAMENTO MOLAS DE SEPARACAO

B.5.1

CODIGO EM PYTHON, DIMENSIONAMENTO INICIAL DA MOLA DE SEPARAGAO

Pc=0.623 # Pré carga em N

F_max=4 #

Forca de liberagdo em N

y=2.5 # Comprimento de curso minimo em mm

# Uso de Fio musical

A
b
G

82700

percentual

C
densidade

d

10 #Considerando C igual a 10,

float (input ("Didmetro inicial do fio em mm:

(A228) Tabela 14-4 Norton

2211 # em MPa Shigley
-0.1625 #expoente b Norton

#Mdédulo de cisalhamento em MPa Tabela 10-5 Shigley
0.6 # porcentagem de Sut torcao tracdo Tabela 10-6 Shigley
12

intervalo recomendado entre 4

0.0078 # g/mms

")) #Tabela 14.2 Norton

import math as mt

D = Cxd
Ks = 1+(0.
T =

Sut =

Sys =

n = Sys/T

Ks*x8+F_max*D/ (mt .pi*d*«3)

5/C) # Fator de cisalhamento

# T.

de cis na espira p/ maior forcga

A+d++b # Limite de resisténcia a tracéao
percentualxSut # Resisténcia ao escoamento sob torcgao

# Fator de seguranca

# Validacdo do FS

if n<1.81:
while n<1.81:
d = d+0.05
D = Cxd
T = Ks*8«F_maxxD/ (mt.pixd**3) # T. de cis na espira p/ maior forcga
Sut = A*xdx*b # Limite de resisténcia a tracéo
Sys = percentualxSut # Resisténcia ao escoamento sob torcédo
n = Sys/T
else:
d =d
k = (F_max-Pc)/y # Constante de mola
Na = mt.ceil ((G+d*=*4)/ (8xk*xDxx3))+2 #extremidades esg&esm
Ls = d«Na # Altura em mm
y_inicial = Pc/k # Deflexdo inicial para pré-carga
y_intef = 0.15+y # Tolerdncia de contato de 15% da deflexdo de trabalho
L_livre = Ls+y_intef+y_inicial+y # Comprimento livre
y_fechada = L_livre - Ls # Deflexdo para a altura fechada
F_fechada = kxy_fechada # Forca na deflexdp de altura fechada
T_fechada = Ks#*8+F_fechada*D/ (mt.pi+d+x+x3) # Tensdo de altura fechada

n_fechada

Sys/T # Fator de seguranca p/ altura fechada

157



# Validacdo do FS

if n_fechada<l1l.81:
while n_fechada<1.81:

# Verificacao

d+0.5
= Cxd
= Ks*8*F_max*D/ (mt.pixdxx3)

# T. de cis na espira p/ maior forcga

Sut = Axd++b # Limite de resisténcia a tracéao
Sys = percentualxSut # Resisténcia ao escoamento sob torcéo
n_fechada = Sys/T
d
flambagem
L_livre/D

flambagem_y =
flambagem x =

(y+y_inicial) /L_livre

# Didmetro interno e externo das espiras

DO = D+d
Di = D-d
furo_min
pino_max

= D0+0.05+«D # Menor furo p/ mola
= Di-0.05+«D # Maior pino p/ mola

Wt = (mt.pix*2)* (d**2) *D*Na*xdensidade/4
print("d = ","{:.2f}".format (d)," mm")

print ("D = ","{:.2f}".format (DO)," mm")

print ("Nt = ",Na," esqg & esm")

print("Lf = ","{:.2f}".format (L_livre)," mm")
print ('LEf/D = ',"{:.2f}".format (flambagem_y))
print ('y/Lf = ',"{:.2f}".format (flambagem_x))

B.5.2 CODIGO EMPYTHON,AVERIGUAGCAO DAS CONFIGURAGOES DA MOLA COMER-
CIAL

Pc=0.623

# Pré carga em N

F_max=4 # Forca de liberagdo em N
y=2.5 # Comprimento de curso minimo em mm

# Uso de
A = 2211
b:

Fio musical (A228) Tabela 14-4 Norton

# em MPa Shigley

-0.1625 #expoente b Norton

G = 82700 #Mddulo de cisalhamento em MPa Tabela 10-5 Shigley
percentual = 0.6 # porcentagem de Sut torgcao tracdo Tabela 10-6 Shigley
densidade = 0.0078 # g/mms
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d = float (input ("Didmetro do fio em mm: "))

D = float (input ("Didmetro em mm: "))

Lf = float (input ("Comprimento zero em mm: "))

F = float (input ("Forca maxima com carga estética: "))

y_méx = float (input ("Maior deslocamento da mola com carga estdatica em mm:
N = float (input ("Numero de espiras: "))

import math as mt

C = D/d # indice de mola

Ks = 1+(0.5/C) # Fator de cisalhamento

T = Ks*8«F_max*D/ (mt.pixd**3) # T. de cis na espira p/ maior forga
Axd*+b # Limite de resisténcia a tracéo

Sys = percentual*Sut # Resisténcia ao escoamento sob torcgdo

n = Sys/T # Fator de segurancga

[€p]

o

ot
Il

# Validacdo do FS

T = Ks*8«F_max+D/ (mt.pixd**3) # T. de cis na espira p/ maior forca

Sut = A+d++b # Limite de resisténcia a tracéao
Sys = percentual*Sut # Resisténcia ao escoamento sob torcgédo
n = Sys/T

-
|

(F_max) /y_méx # Constante de mola

Ls = d*«N # Altura em mm

y_inicial = Pc/k # Deflexdo inicial para pré-carga

y_intef = 0.15xy # Toleré&ncia de contato de 15% da deflexdo de trabalho
I_livre = Ls+y_intef+y_inicial+y_méx # Comprimento livre

y_fechada = L_livre - Ls # Deflexdo para a altura fechada

F_fechada = kxy_fechada # Forga na deflexdp de altura fechada

T_fechada = Ks*8«F_fechada*D/ (mt.pi*xd**x3) # Tensdo de altura fechada
n_fechada Sys/T # Fator de seguranca p/ altura fechada
y_pistao_max=F/k

# Verificacgdo flambagem

flambagem_y = L_livre/D
flambagem_x = (y_max+y_inicial)/L_livre

if n<1.81:

print ("Nao atende o fator de segurancga.")
elif 4<C<12:

print("fndice de mola fora do intervalo de 4 a 12.")
elif n_fechada<1.81:

print ("Nao atende o fator de segurancga.")

else:
print ('yO Yy 2f " . format (y_inicial), " mm")
print ('yf: ',"{:.2f}".format (y_pistao_max)," mm")
print ('Fator de seguranca: ',"{:.2f}".format (n))
print ('[]JLEf/D = ',"{:.2f}".format (flambagem_y))
print ('[1y/Lf = ', "{:.2f}".format (flambagem_x))
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B.6 ROTINA SELECAO PARAFUSOS

import numpy as np
import matplotlib.pyplot as plt

#Projetista 1: Andre Cubel

g=9.81 # gravidade
az=13.34xg # (m/ss) aceleracdo em z

m=1194.35/1000 # (kg) massa
1=0.1/2 # (m) lado do cubesat

Pz=m*az # (N) forca em z
Pp=Pz/16

Mpx=-Ppx1l # (Nxm) momento torgor
Mpy=-Ppx1l # (Nxm) momento fletor

#Analise de tamanho de parafuso

d = np.multiply([1.6,1.7,1.8,2,2.2,2.3,2.5,2.6,3,3.5,41,10%%(-3))
# diametro parafuso [m]
p = np.multiply([0.35,0.35,0.35,0.4,0.45,0.4,0.45,0.45,0.5,0.6,0.7]1,10%*(=3))
# passo parafuso[m]
A_t = np.zeros(len(d))
for 1 in range(len(d)) :
A_t[i] = 0.7854 % ((d[i]l - ( 0.9382 * p[i]l ) )**x(2))
L_t = np.zeros(len(d)) #comprimento de rosca
1 = 4% (10x*(-3)) #comprimento de material sujeitado
E = 68.9 x 10%x*9 #modulo de elasticidade do aluminio

d2 = np.multiply(I[3,3,3,3.5,3.6,3.6,4.2,4.2,5.1,6.4,7]1,10%%(=-3))

#[m] diametro cabeca parafuso
d3 = np.zeros(len(d)) #diametro maior do modelo de barril
k_m = np.zeros(len(d)) #cte elastica do material
k_b = np.zeros(len(d)) #cte elastica do parafuso
# P = 587/2 #forca externa aplicada no sistema
# P_c = 295/4 #forca de cisalhamento externa aplicada no sistema
P_b = np.zeros(len(d)) #componente da forca no parafuso
C = np.zeros(len(d)) #fator de rigidez
P_m = np.zeros(len(d)) #componente da forca no material
F_h = 5x9.81 #forca gerada pelo homem no aperto
T_h = F_h » (1.25%10x%(-2)) # Torque do homem 4.5 cm de braco de chave Allen.
alfa = 30xnp.pi/180 #fator recomendado pela literartura (modelo de barril)
lamb = np.zeros(len(d)) #fator de cal. para o fator K de calculo de pre-carga
d_2 = np.zeros(len(d))
for i in range(len(d)) :
d_2[i] = d[i] - 0.6495%p[i]
# d_2 = np.multiply([2.675,3.545,4.480,5.350,7.188,9.026],10xx(-3)) #diametro me-
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# #dio dos parafusos
A = np.zeros(len(d)) #fator para calculo de K
B = np.zeros(len(d)) #fator para calculo de K
K = np.zeros(len(d)) #fator K de calculo de pre-carga
F_i = np.zeros(len(d)) #pre-carga
F_m = np.zeros(len(d)) #componente da pre-carga no material sujeitado
F_b = np.zeros(len(d)) #componente da pre-carga no parafuso
P_o = np.zeros(len(d)) #carga no parafuso considerando que va tudo para ele
N_sep = np.zeros(len(d)) #fator de seguranca contra separacao
Sy = 340 % (10%%6) #resistencia minima contra escoamento
Sp = 310 * (10%%6) #resistencia minima de prova
Syc = 0.577«Sy #resistencia minima de cisalhamento
Sigma_b = np.zeros(len(d)) #tensao gerada no parafuso
N_esc = np.zeros(len(d)) #fator de seguranca de escoamento
F_max = np.zeros(len(d)) #forca maxima aplicada de pre-carga
Porc = np.zeros(len(d)) #porcentagem da pre-carga
Tens = np.zeros(len(d)) #tensao de cisalhamento
N_cis = np.zeros(len(d)) #Fator de seguranca de cisalhamento
for 1 in range(len(d)):
L_t[i] = 2%d[i]
d3[1i] = 1.5xd[i] + l*np.tan(alfa)
k_m[i] = (np.pi)* ((((d2[11+d3[1i]1)/2)*x2) — (d[i])**2)+*E/ (4%1)
k_b[i] = A_t[i]+E/1
Cl[i] = k_ b[i]l/(k_m[i] + k_Db[i])

[
[
]
b[i] = 1/ (np.pi*d_2[i])
A[i] = np.tan(lamb[i1])+0.15% (1/np.cos(alfa))

]

]

[

[

[

B[(i] = 1 - 0.15*np.tan(lamb[i])*(1/np.cos(alfa))
K[i] = (d_2[i]/(2%d[i]))*(A[1i]1/B[i]) + 0.625%0.15
F_i[i] = T_h/(K[1i]xd[i])

F_bl[i] = F_i[i] + C[']*Pp

P_o[i] = F_i[i1]/(1-C[i])

N_sep[i] = P_o[i]/Pp

Sigma_b[i] = F_b[i]/A_t[i]

N_esc[i] = Sy/Sigma_b[i]

F_max[i] = Sp*xA_t[i]

Porc([i] = F_1i[i]/F_max[1i]

Tens[i] = 4+Pp/(np.pix (d_2[1]*%*2))

N_cis[i] = Syc/Tens[i]

#Analisando apenas o parafuso M2.5

PF_i = np.linspace(0,1,100) #porcentagem de pre-carga

F_if = np.multiply (PF_1i,Sp*A_t[6]) #pre-carga

F_bf = np.zeros(len(PF_1i)) #componente da pre-carga no parafuso
P_of = np.zeros(len(PF_1i)) #componente da pre-carga no material
N_sepf = np.zeros(len(PF_i)) #fator de seguranca de separacao
Sigma_bf = np.zeros(len(PF_1i)) #tensao no parafuso

N_escf = np.zeros(len(PF_1i)) #fator de seguranca de escoamento
F_maxf = np.zeros(len(PF_i)) #forca maxima de pre-carga

Porcf = np.zeros(len(PF_i)) #porcentagem

for i in range(len(PF_1)):
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plt

plt.
plt.
plt.

plt

plt.
plt.
plt.
plt.

plt

plt
plt

plt

plt
plt

F_bf[i] = F_if[i] + C[6]*Pp
P_of[i] = F_if[i]/(1-C[6])
N_sepf[i] = P_of[1i]/Pp
Sigma_bf[i] = F_bf[i]/A_t[6]
N_escf[i] = Sy/Sigma_bf[i]
F_maxf[i] = Spx*xA_t[6]
Porcf[i] = F _if[i]/F_maxf[i]

.plot (d, N_sep, "ob")
plt.

ylabel ("Fator de Seguranca de Separacao", fontsize = 12)
xlabel ("Diametro do Parafuso [m]", fontsize = 12)

grid()

show ()

.plot (d, N_esc, "or")

ylabel ("Fator de Seguranca de Escoamento", fontsize = 12)
xlabel ("Diametro do Parafuso [m]", fontsize = 12)

grid()

show ()

.plot (d, N_cis, "og")
plt.
plt.
plt.
plt.

ylabel ("Fator de Seguranca de Cisalhamento", fontsize =
xlabel ("Diametro do Parafuso [m]", fontsize = 12)
grid()

show ()

.plot (Porc*100, N_sep, "o-b",label="FS de Separacao")

.plot (Porcx100, N_cis, "o-r",label="FS de Cisalhamento")
plt.
plt.

ylabel ("Fator de Seguranca", fontsize = 12)

12)

xlabel ("Porcentagem de pre-carga por parafuso [%]", fontsize

.grid()
plt.
plt.

legend (fontsize = 12)
show ()

.plot (Porcfx100, N_sepf, "-b",label="FS de Separacao")
.plot (Porcfx100, N_escf, "-r",label="FS de Escoamento")
plt.
plt.
plt.
plt.
plt.
plt.

ylabel ("Fator de Seguranca", fontsize = 12)

xlabel ("Porcentagem de pre-carga [%]", fontsize = 12)
axis((0.0,100.0,0.0,20.0))

grid()

legend (fontsize = 12)

show ()
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B.7 DESENHOS DE FABRICACAO
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S 6 / 8
N° ITEM NOME COMPONENTE MATERIAL | QTDE. |DESENHO
1 Base superior Al 6061-Té 1 02
2 |Coluna Al 6061-Té 4 03
3 |Prateleira Al 5005-H38 4 04
4 |Espacador-M3Xé6mmxXémm - 4 -
5 |Espacador-M3X5mmXémm - 4 -
\‘ 6  |Espacador-M3X2TmmxXémm - 8 -
7 |Espacador-M3X35mmxXémm - 4 -
8 [Topo mola Al 6061-Té 2 05
- 9 Pistdo mola Aco AlSI 304 2 06
2 \@ 10 [Mola D043 - 2 -
< 11 |Base inferior Al 6061-T6 1 07
12 |[Tampa inferior Al 5005-H38 1 08
e 13 |ISO 7046-1 - M2.5x 4 -7 - 4N - 16 -
14 [ISO 14586 - ST2.9 x 9.5-C-N - 4 -
0 15 |ISO 10669-2.5-N - 4 -
16 (ISO7045-M2.5x4-7-4N - 4 -
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B.8 CODIGOS G DE USINAGEM

Coluna: <https://shre.ink/dRG>
Base inferior: <https://shre.ink/dRv>

Base superior: <https://shre.ink/dRX>
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B.9 MANUAL DE MONTAGEM

B.9.1 DESCRICAO

A estrutura foi desenvolvida como uma estrutura de satélite modular adaptada para o projeto do
GAMASAT-2. Entretanto, o design desenvolvido permite um certo grau de flexibilidade para os desen-
volvedores do CubeSat em seu processo de design. Permite a alocacdo de pilha de PCBs do tipo PC/104.
Além disso, ao remover um ou mais painéis solares, que podem ser alocados nas laterais, o acesso ao
interior do CubeSat € possivel, mesmo apds a integragdo final.

B.9.2 MONTAGEM

OBSERVACOES RELEVANTES

* Verificar se todos os componentes estdo devi-
damente fixados;

* Todos os componentes devem ser periodica-
mente verificados para o uso. A falta desta ve-
rificag@o pode causar quebra ou deslocamento
dos componentes internos e/ou externos.

CUIDADOS

¢ A estrutura deve ser montada sobre uma es-
trutura plana e com o uso das ferramentas in-
dicadas;

INFORMACOES SOBRE USO E RESPONSA-
BILIDADE

* A estrutura foi projetada para o design do
GAMASAT-2, dessa forma, ndo hd garantia
das condi¢Oes de seguranga para qualquer ou-
tro design. E necessirio uma reavaliacio da
estrutura,

* A seguranga do projeto ndo é garantida em
caso de uso inadequado do produto, que vai
contra o propésito do mesmo;

* O manual de montagem contém informacdes
importantes e deve ser guardado para futuras
consultas;

MONTAGEM

1° passo: Posicionar a base em uma superficie
plana;

2¢ passo: Posicionar e rosquear os espacadores
M3x6x6 a base inferior;

3? passo: Posicionar a primeira prateleira;

4° passo: Posicionar e rosquear os demais espaga-
dores e posicionar as prateleiras seguindo a
seguinte ordem: espacadores M3x5x6 - prate-
leira - espacadores M3x20x6 - prateleira - es-
pacadores M3x20x6 - prateleira - espagadores
M3x30x6, Figura B.13

Figura B.13: Montagem: primeira etapa

59 passo: Posicionar as colunas e parafusar com
auxilio de uma chave philips de 1/4"e uma
chave de boca hexagonal M2.5 por meio dos
parafusos Parafuso ISO 7046-1 - 2.5 e das
porcas ISO - 4032- M2.5, Figura B.14;
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Figura B.14: Montagem: segunda etapa Figura B.16: Montagem: quarta etapa

6° passo: Posicionar a base superior e fixa-la as co- 8° passo: Posicionar as molas D-043 Gurekunst Fe-
lunas, com auxilio de uma chave philips de dern nos casulos encontrados no topo das co-
1/4"e uma chave de boca hexagonal M2.5, por lunas;
meio dos parafusos Parafuso ISO 7046-1 - 2.5
e das porcas ISO - 4032- M2.5, Figura B.14,

Figura B.15. A inser¢do dos componentes in-  1(° passo: Com o auxilio de um martelo, com cui-
ternos do CubeSat sdo feitos nesta etapa; dado, forcar a entrada da tampa mola no ca-

sulo, Figura B.17;

9¢ passo: Posicionar os pistdes sobre as molas;

Figura B.15: Montagem: terceira etapa

Figura B.17: Montagem: quinta etapa

7° passo: Fixar os espagadores a base superior,

com auxilio de uma chave philips de 1/4", 11° passo: Fixar os componentes externos da estru-
por meio dos parafusos M2.5 ISO 14586 auto- tura, como placa solar, mecanismo de abertura
atarraxante, Figura B.16; de antena, tampa inferior.
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