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1 AS MISSOES ESPACIAIS

A utilizagdo de satélites artificiais como elementos de sistemas de telecomunicagdes
ou de imageamento da Terra tem-se tornado bastante comum. Da mesma forma,
ouvimos falar de sondas espaciais para pesquisa cientifica e exploragdo de outros

planetas.

Todas estas atividades constituem missOes espaciais, isto €, tarefas a serem
cumpridas através da utilizacdo de um satélite artificial. Entretanto, muitas missoes
podem ser realizadas por outros meios. Por exemplo, fotos da Terra obtidas de avides
ou baldes ou ainda, telecomunicacbes de longa distancia feitas com cabos

submarinos.

Cabe aqui a pergunta: que caracteristicas tornam uma missao espacial mais atrativa?

Algumas respostas seriam:

» Perspectiva global: - missdes espaciais se beneficiam de uma visdo de conjunto
(sinoptica) que permite informacéo sobre grandes areas e fendmenos globais. Podemos
citar como exemplo as telecomunicagfes, 0 sensoriamento remoto (imageamento) e a

coleta de dados.

» Estar acima da atmosfera: - algumas pesquisas cientificas s6 podem ser realizadas

acima da atmosfera como a astronomia com Raios-X, por exemplo.
e« Ambiente de microgravidade: - o ambiente orbital prové um estado de
microgravidade quase constante, 0 que permite um numero crescente de atividades de

pesquisa em farmacos, novos materiais, fisiologia, etc.

Com relagdo a aplicacdo, as atividades espaciais poderiam ser classificadas em:



® Cientificas
® astronomia/astrofisica/meio interplanetario
® geofisica espacial
® planetologia

® ciéncias da Terra, atmosfera, clima

® Operacionais
® sensoriamento remoto, coleta de dados
® comunicagbes
® meteorologia

® |ocalizagdo e navegacgdo

® Tecnoldgicas
® gravidade

® validacdo de novos equipamentos e inovacOes tecnolégicas.

Em todos os casos, o importante é a finalidade da misséo ou tarefa a ser realizada. O
satélite é apenas um componente, parte de um sistema espacial, que servird para cumprir
a missdo. O elemento-chave ¢ a carga util, ou seja, 0 equipamento que vai a bordo do
satélite para cumprir a missdo (camara, transmissor, receptor, equipamento de medida
cientifica). Os outros equipamentos do satélite servem para manter a carga util no

espaco, fornecendo energia elétrica ou apontando-a para o alvo ou regido corretos.
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Nos préximos paragrafos descrevemos de forma sucinta as cargas Uteis de missdes de
telecomunicacdes, de sensoriamento remoto, de meteorologia, e algumas cargas Uteis de

missées cientificas.

a) Telecomunicacdes

Um sistema comercial de telecomunicacbes por satélite tem a funcdo principal de
interconectar varios usuarios em locais diferentes, tendo um ou mais satélites como nds
do sistema. Um sistema de comunicacg0es telefonicas, de voz e dados funciona conforme

a Figura 1.

Satélite

Enlace Terrestre

Estacdo

Tronco Internacional

Tronco Nacional

| | | | | | Tronco Regional

Local

Usuarios

Fig. 1 - Sistema de TelecomunicacGes por Satélite.

Hé& ainda os sistemas de difusdo, nos quais uma estacdo emissora transmite a Vvarios

usuarios, como no caso de televisdo direta (Figura 2).
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Satélite

Emissora Usuarios

Fig. 2 - Sistema de Difusé&o.

Em ambos os casos, a carga Gtil do satélite é composta por antenas de recepgao e

emissao, receptor, conversor de freqiiéncia e amplificador de poténcia:

Conversor Amplificador
de Frequéncia de Poténcia

Front-end

Y

Antena Antena

Fig. 3 - Arquitetura de um Repetidor.

As antenas de recepcdo e emissao tém por funcdo cobrir as regibes da Terra para as
quais se deseja estabelecer a comunicagdo. Esta cobertura pode ser global, e/ou regional

(“spot beam”), dependendo da aplicacéo (Figura 4).
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Multiple Vertical
spot beams polarization

Horizontal
polarization

Fig. 4 - Tipos de Cobertura.

Em geral, as antenas tém seus feixes formatados de forma a cobrir, ou seja, enviar
poténcia, somente as regides desejadas (Figura 5), minimizando emissao ou recepcdo de

regides fora de sua area de cobertura.

West
zone

Equator

West
hemi

Global

Fig. 5 - Regibes de Cobertura.
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Fig. 6b - Alimentador da Antena.

As Figuras 6a e 6b mostram a arquitetura deste tipo de antena.



Apos a recepcdo, o sinal é amplificado por um amplificador de baixo ruido, seguido de
um conversor de freqliéncia. Para sistemas de telecomunicacdes, as faixas de freqliéncia

nas quais pode haver emisséo e recepc¢do séo preestabelecidas:

TABELA 1 - FREQUENCIAS UTILIZADAS

BANDA FREQUENCIA UTILIZACAO
C 61/4 | GHz Telefonia
X 81 /7 + GHz Militar
Ku 141 /12 + GHz Televiséo

Observacdo:

As freqliéncias de subida (uplink 1) e descida (downlink 1) sdo diferentes para evitar
interferéncias. Além disso, as perdas devido a absorcdo atmosférica sdo maiores
nas freqiiéncias mais altas. Assim, reserva-se a freqiiéncia menor para a descida,

visto que um satélite é limitado geralmente em poténcia.

Dentro do transponder (conjunto receptor-transmissor), o sinal (geralmente possuindo
uma larga banda) é subdividido em canais (de largura de banda menor), para
amplificagéo, e posteriormente reunidos para envio ao solo. Abaixo, temos o resumo das
principais caracteristicas dos satélites de telecomunicac6es brasileiros - Brazilsat Al e 2,

eBle?2.




Brazilsat A Banda C

Transponders: 26
Transponders (Backup ): 6
Poténcia: 10 W (TWTA)
Largura de Banda : 36 MHz

Brazilsat B Banda C

Principais transponders: 28
Backup transponders:
Poténcia: 15 W

Largura de Banda: 31 MHz

Polarizacéo linear

Polarizagéo

Principal contratada: Spar Aerospace
Plataforma: HS-376

Massa (lancamento): 1140 kg

Diametro: 2.19 m

Altura: 7.09 m

Estabilizacéo: rotacdo

Poténcia total: BOL: 982 W/EOL: 799 W
Vida util: A1: 9 anos/ A2: 11 anos

Principal contratada: Hughes
Plataforma: HS-376W
Massa (lancamento): 1760 kg
Diametro: 3.64 m

Altura: 8.38 m

Estabilizaco: rotagéo
Poténcia total: BOL: 1650 W
Vida uatil: 12 anos

BOL-=inicio de vida; EOL=fim de vida

b) Sensoriamento Remoto

Basicamente, sensoriamento remoto € inferir algo sobre a natureza de um objeto ou
fendbmeno (a Terra, no nosso caso), através da analise de dados e informacGes
adquiridas por um sensor que estd distante do objeto em questdo. Assim o
sensoriamento remoto da Terra por satélites, € o estudo de fendmenos através de
sensores instalados em satélites. Estes sensores permitem obter informacgdes sobre largas

extensdes de superficie, fornecendo uma viséo sinoptica das regides sob observacéo.

De forma simples, todo sistema de sensoriamento remoto contém o0s seguintes

elementos:




o0 alvo observado, que emite radiacdo eletromagnética,
» 0 sensor, que recolhe esta radiacdo e transforma em sinal elétrico,

e 0 meio no qual se propaga a radiagéo.

Os alvos na Terra podem emitir radiagéo de dois modos:
 por reflexdo da radiacéo solar, e

« radiacdo térmica, infravermelha.

A radiagdo de um corpo é caracterizada pelo seu contetdo espectral, isto &, pela energia
contida em cada banda espectral. Para o sensoriamento remoto €, entdo, importante
conhecer a radiacdo do Sol - principal fonte de radiagdo - e como esta radiacdo é

refletida pelos alvos tipicos (agua, vegetacéo, solo, etc.).

As Figuras 7 e 8 apresentam a irradiancia espectral do Sol, ou seja, o fluxo de energia
irradiada (em W/m?) pelo Sol, por comprimento de onda, e o espectro de freqiiéncias,

apresentando as regides visivel e infravermelha.
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Fig. 7 - Irradiancia espectral do Sol.
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Electromagnetic Spectrum
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Fig. 8 - O espectro eletromagnético.

A energia luminosa emitida pelo Sol reflete na Terra e chega ao satélite conforme o

esquema da Figura 9.
A1
| <]

Fig. 9 - Esquema da energia luminosa emitida pelo Sol e refletida pela Terra ao satélite.
Na Figura 9 vé-se que os raios luminosos que atingem o sensor (3) podem vir

diretamente do alvo (2b), por reflexdo, apds atravessar a atmosfera (4), ou de outras
fontes (2a).
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Os alvos sé@o caracterizados pela sua capacidade de refletir a energia do Sol em
determinado comprimento de onda. Os sensores deverdo entdo ser sensiveis aos
comprimentos de onda correspondentes aos alvos de interesse. Assim, por exemplo,
satélites para estudo do oceano terdo sensores diferentes daqueles para estudo de

vegetacdo ou outro tipo de alvo (Figura 10).

1ed edge’

Fig. 10 - Porcentagem de energia refletida por comprimento de onda.

A Figura 11 apresenta as bandas espectrais utilizadas nos principais satélites de

sensoriamento remoto.
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Satellite Sensors
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f Sensor Application
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Fig. 11 - Bandas espectrais dos principais satélites de sensoriamento remoto.

A arquitetura de um instrumento de observacéo Otica, se apresenta conforme o esquema

mostrado na Figura 12.

Médulo Detetor
otico Eletronica

Fig. 12 - Esquema da arquitetura de um instrumento de observacéo oOtica.

O moddulo otico define o campo de visada (“Field-of-View”- FOV) e a resolucédo
espacial das imagens adquiridas pelo instrumento. Estes parametros, juntamente com
outros também importantes, sdo definidos na Figura 13. (observacdo: define-se o campo

de visada de um unico detetor como “IFOV” - campo de visada instantaneo).
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detetor

~_| campo de visada
(FOV)
faixa de cobertura

(“swath-width”) IFOV

resolucéo espacis]

Fig.13 - Mddulo otico.

Uma dada faixa de cobertura pode ser abrangida seja por “scanners”, isto €, por meio de
espelhos rotativos, que direcionam o IFOV de um pequeno grupo de sensores (como no
caso do TM-LANDSAT), ou diretamente, projetando-se através do sistema 6tico, toda a
faixa é varrida sobre uma barra de sensores (do tipo CCD). Neste caso temos

configuragcdes chamadas “pushbroom” e “whiskbroom” (Figura 14).

Scanner Push-Broom

IMAGING

OPTICS gy LINE ARRAY DETECTOR

/

SCANNING MIRROR

IMAGING OPTICS
“POINT” DETECTOR

c) PUSHBROOM IMAGER

Fig. 14 - Configuragdes "pushbroom™ e "whiskbroom".
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A projecdo de um elemento do sensor sobre a Terra define a resolugdo espacial do
instrumento. A cada elemento corresponde um pixel da imagem formada. Dependendo
da dtica, cada pixel corresponderd a uma &rea maior ou menor sobre a Terra. A Figura

15 mostra uma imagem em varios niveis de ampliacdo para ilustrar o conceito de pixel.

£

Fig. 15 - Imagem em varios niveis de ampliacdo para ilustrar o conceito de pixel.

Os detetores sdo elementos sensiveis a radiacdo em uma determinada banda espectral.
Eles sdo caracterizados pela sua curva de responsividade que mostra o comprimento de
onda central e a largura de banda no qual é sensivel. Esta sensibilidade é expressa em
Volts por unidade de fluxo de energia, para cada comprimento de onda. A Figura 16

apresenta uma curva tipica de responsividade.
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Fig. 16 - Curva tipica de responsividade.
Vemos que 0 maximo de responsividade se da para um comprimento de onda de
aproximadamente 0.7 microns (proximo da regido do vermelho). Outros tipos de

sensores cobrem as outras regides do espectro.

A Tabela 2 apresenta as caracteristicas das cargas Uteis de algumas missoes.
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TABELA 2 - CARACTERISTICAS DAS CARGAS UTEIS
DE ALGUMAS MISSOES.

Satélite Caracteristicas

SPOT Miroly orientable, Detecteurs Orbita

Altitude: 832 km
2

Inclinacdo: 98.7 graus

Repeticéo: 26 dias

Sensores
HRV
- Swath: 60 km

- Resolugédo: 10m, 20m

Visée Visée Visée
-oblique verticale oblique

- Bandas:

0,51-0,73 microns
0,50-0,59 microns
0,61-0,68 microns
0,79-0,89 microns

SEAWIFS D SeaWifs
T - Swath: 705 km
- Resolucgéo: 1.6 km
- Bandas/Center Wavelength (nm)
1 412
443
490
510
555
670
765
865

co N o o B~ W DN




LANDSAT Thematic Mapper
- Swath: 185 km 30.63-0
- Resolugdo: 30 x 30 m
- Bandas:

1 0.45 - 0.52 microns
v | N 2 0.52 - 0.60 microns
e 3 0.63 - 0.69 microns
4 0.76 - 0.90 microns
5 1.55 - 1.70 microns
6 10.4 - 12.5 microns
7 2.08 - 2.35 microns

2 SISTEMAS ESPACIAIS

Um sistema espacial é um conjunto de elementos localizados no espago (satélites,
sondas, estacdo espacial, etc.), e no solo (Estagdes de Rastreio, Antenas, Centros de
Controle e de Missdo, etc.) que tém por objetivo o cumprimento de uma missédo

espacial.
Os elementos localizados no espaco compdem o segmento espacial do sistema,

enguanto os localizados no solo compdem o segmento solo. Os que utilizam o sistema,

formam o segmento de usuéarios, como ilustra a Figura 17.
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Fig. 17 - Sistema Espacial.

No sistema acima, 0s usuarios contatam o Centro de Misséo para solicitar servi¢os ou
imagens do satélite. O Centro de Misséo envia os pedidos ao Centro de Controle, que
prepara 0s comandos a serem enviados ao satélite, para que este realize as medidas ou
aquisicdes de imagem sobre os locais e horarios desejados. Os comandos sdo enviados

ao satélite através das estagdes terrenas, onde se localizam as antenas.

Os dados do satélite sdo, entdo, enviados ao solo, também através das estagdes. Estes
dados podem ser processados pelo Centro de Missdo antes de serem enviados ao
usuario. Da mesma forma, pode-se enviar os dados, sem processamento, aos usuarios
através de outro satélite (denominado GEO, na figura 17). Neste caso 0S usuarios
deverdo possuir equipamento de recepgéo especial.

No exemplo acima, os dois satélites comp6em o segmento espacial do sistema, que
possui Vérias estacbes de solo e centros de controle e missdo no seu segmento solo.

A Figura 18 mostra os elementos de um sistema espacial, e seus subsistemas.
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som:
1

[T

Fig. 18 - Elementos e subsistemas de um sistema espacial.

Os proximos capitulos descrevem o segmento espacial e as atividades relacionadas ao

seu desenvolvimento, construcdo e testes.

3 SEGMENTO ESPACIAL

A partir da definicdo clara dos objetivos de uma missdo espacial, obtém-se 0s primeiros
parametros que guiardo o projeto do satélite. Assim, conhecendo-se a Orbita, tipo de
apontamento e precisdo, ciclo de utilizacdo da carga util e tempo de vida da misséo,
poder-se-a iniciar a fase de estudos que definira a configuracdo do satélite que cumprira

a missdo ao menor custo.



Em geral, a definicdo do objetivos de uma missdo sdo expressos de maneira simples, e
constituem os requisitos de mais alto nivel que dirigirdo todo o resto dos estudos do

ciclo do projeto espacial.

Alguns exemplos de requisitos de misséo:

 prover um sistema de coleta de dados climatolégicos (SCD),

e prover um sistema de observacdo Otica da Terra para aplicacOes florestais e

ambientais ligadas a Amazonia, de média resolucédo (100m - 200m),

« constituir e tornar disponivel uma base de dados de sensoriamento remoto de
alta resolucdo, cobrindo a maior parte do globo, que permita a realizacdo de
experiéncias em termos de utilizacdo do solo, exploracdo de recursos

terrestres e cartografia na escala de 1/100.000 (SPOT).

Definidos os requisitos, sera iniciada a concep¢do do sistema completo, que inclui:

» 0 segmento espacial - satélite(s),

e 0 segmento solo - estacbes de recepcdo e controle, centros de missao,
agéncias comerciais, etc., e

e 0 segmento de aplicacOes - desenvolvimento de softwares de aplicacGes,

experimentos cientificos, etc.
Cada elemento do sistema devera ser concebido de forma a:
e cumprir completamente a missao,

* a0 menor custo,

« dentro de um cronograma de projeto razoavel,
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« atendendo a restri¢des de natureza técnica (classe de satélite, tipo de lancador
disponivel, etc.), e
» obedecendo regulamentacfes internacionais especificas (coordenacdo de

freqiiéncias, seguranca, etc.).

Uma andlise dos requisitos de missao, permite a obtencdo dos primeiros parametros que

definirdo o sistema:

« tipo de carga Util, e precisdo de apontamento,

« tempo de vida, confiabilidade, disponibilidade,
e Orbita (a, e, i, w, Q, M),

* custos,

* cronograma.

Estes parametros imp&em, por sua vez, restricdes de projeto ao sistema, como mostra a
Figura 19. Assim, no caso de satélites de telecomunicacdo, pode-se prever uma oOrbita
geoestaciondria, um sistema de controle de posicionamento do satélite na sua Orbita,
tempos de vida da ordem de dez anos, sistema de propulséo para transferéncia de érbita,
etc. Para cargas Uteis de sensoriamento remoto, utilizam-se Orbitas baixas (LEO), helio-
sincronas, com sistema de apontamento mais fino para o caso de telecomunicacdes, etc.

Apontamentos do tipo inercial sdo geralmente requeridos em missdes de astronomia.
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Precisdo de
apontamento
/ Massa, Volume,
/ Poténcia

Tranmissdo de
Dados
Tempo de Vida
_—Y \_Confiabilidad
Controle de 6rbita)
-

Ambiente
Espacial
Custos __//

Definicdo
do
Sistema

Requisitos de
Misséo

Cronograma

Fig.19 - Definicdo do sistema a partir dos requisitos de misséo.

A descricdo completa da misséo, contendo seus objetivos e 0s principais parametros sao

geralmente reunidas em uma “especificacdo de missdo”, que é o input para a definicédo

dos segmentos do sistema.

3.1 O SATELITE E SEUS SUBSISTEMAS

O sateélite é composto geralmente de duas partes principais:

e carga Util: - corresponde ao conjunto de elementos e equipamentos destinados

a cumprir a misséo,

» plataforma: - fornece a carga (til todos 0s servigos necessarios ao seu

funcionamento.

As fungbes geralmente providas por uma plataforma sao as seguintes (Figura 20):

1. suporte estrutural para montagem dos equipamentos,

2. suprimento de poténcia elétrica a carga Util,
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controle de drbita e atitude,

propulséo,

comunicacdes de servico (telemetria/telecomandos/localizacéo),
gestdo de dados a bordo (processamento/armazenamento),

controle térmico,

© N oo a > w

interfaces (I/F) com lancador, solo e carga util.

Arquitetura de uma Plataforma
I/F, Sol I/F d I/F C Util
+ olo L*am:a or \ iria+ [

Fig.20 - Plataforma

Estas funcdes sdo executadas pelos diversos subsistemas que compdem a plataforma,
conforme mostrado na Tabela 3. A arquitetura de cada subsistema, isto €, os conjuntos
de equipamentos que executardo cada funcdo, é determinada pelo tipo de carga util e

pelos requisitos impostos por ela.



Observacdo: A idéia de se separar o satélite em uma plataforma que prové servigos
basicos, e em uma carga util, “cliente” destes servigos tem sido explorada atualmente
através do conceito de PLATAFORMAS MULTI-MISSAOQ, isto €, independente da
missao especifica, e facilmente adaptavel a cada aplicacdo, como € o caso da PMM da
MECB, ou do projeto PROTEUS do CNES.

Neste tipo de satélite existe uma separacdo fisica entre os modulos de plataforma e carga
atil, que podem entdo ser desenvolvidos, construidos e testados separadamente, antes da
integracdo dos maodulos e testes finais.

A principal desvantagem deste “approach”, estd no fato de que a plataforma devera
cumprir requisitos mais restringentes do que aqueles que seriam encontrados, caso
houvesse um projeto dedicado & cada missdo. A vantagem consiste principalmente na
reutilizacdo do projeto da plataforma, e na reducao do custo recorrente na fabricacdo de

novos satélites, o que justifica sua aplicacéo.
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TABELA 3 - DESCRICAO DOS SUBSISTEMAS

SUBSISTEMA

FUNCOES

Estrutura

acoplamento estatico e dindmico com o veiculo
lancador,

suporte mecanico rigido para os equipamentos do
satelite,

protecao contra radiacéo.

Suprimento de Poténcia

(Power Supply Subsistem - PSS)

geracao de energia elétrica (geralmente através de
painéis solares),

estocagem de energia em baterias,
condicionamento, conversdo e regulacao de
poténcia,

distribuicdo da poténcia aos diversos equipamentos.

Controle de Orbita e Atitude
(Attitude & Orbit Control
Subsystem - AOCYS)

determinacéo da atitude do satélite, através de
sensores especificos (sensor solar, magnetémetro,
giroscopio, GPS, sensor de estrelas, etc.), e
processamento dos dados por computador para
calculo das corre¢des necessarias

correcdo de atitude e Orbita, utilizando atuadores
(bobinas, rodas de reacéo, etc.) e o sistema de

propulséo.

Propulséo

fornece o impulso necessario as manobras de
correcdo de Orbita (e possivelmente de atitude),

determinadas pelos dados providos pelo AOCS.

Comunicac0es de Servico
(TMTC, TT&C - Telemetry,
Tracking & Command)

transmisséo ao solo de informacdes de status do
satélite (telemetrias),

recepcdo, decodificacdo e envio de telecomandos a
bordo,

geralmente utilizado em localizacéo.




Gestdo de Bordo
(On Board Data Handling -
OBDH)

« O OBDH é responsavel pelo processamento de

todos os dados de bordo, sejam telemetrias, ou
procedimentos realizados automaticamente, como
execucdo diferida de telecomandos, estocagem de
dados, etc. Esta funcéo é realizada por um
computador de bordo, que pode acumular as

funcdes do computador do AOCS.

Controle Térmico

mantém todos os equipamentos dentro de seus
limites de temperatura de funcionamento,

minimiza distor¢des estruturais causadas por efeitos
térmicos, e que podem causar desalinhamento de

equipamentos 0ticos.

3.2 DESCRICAO DOS SUBSISTEMAS

3.2.1 ESTRUTURA

A estrutura de um satélite € o elemento de ligacdo (mecénica) entre os diversos

equipamentos. Esta funcdo implica trés outras fungoes:

1. funcdes mecanicas:

 suportar os esforgos submetidos durante o langamento,

 suportar os esfor¢os submetidos durante as operagdes de configuracao

(tais como abertura dos painéis solares, antenas, etc.),

 assegurar caracteristicas de rigidez, permitindo o desacoplamento das

vibracGes produzidas pelo lancador e pelos apéndices estruturais (tais

como paineis, mastros, antenas, etc.).
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2. fungBes geometricas:
e prover uma superficie de montagem para 0s equipamentos,
proporcionando uma acessabilidade suficiente,
 garantir um posicionamento preciso para 0s equipamentos,
 prover uma interface com o langador,

 prover protecdo contra radiacdo espacial.

3. funcbes diversas:
» prover uma superficie equipotencial, para aterramento -elétrico,
evitando assim descargas elétricas entre partes do satélite,

* respeitar as especificacdes de condutividade térmica.

Os materiais geralmente utilizados em estruturas sdo: o aluminio, e suas ligas, devido as
caracteristicas nao-magneticas, usualmente em painéis em colméia; titanio para os

parafusos, e possivelmente fibra de carbono (material ndo-condutivo).

3.2.2 SUPRIMENTO DE POTENCIA

Este subsistema é responsavel pela geracdo, armazenamento, condicionamento e

distribuicio de energia elétrica a todos os subsistemas do satélite. E formado por:

 painéis solares: em Si ou GaAs (mais eficiente),
» baterias: de NiCd ou NiH; ,
 reguladores e conversores, e

 elementos de distribuicao (fusiveis, relés, etc.).

A energia elétrica é obtida pela conversdo de energia solar através dos painéis solares, e
é estocada em baterias ou enviada diretamente aos outros subsistemas atraves das
unidades de condicionamento (PCU - Power Conditioning Unit) e distribuicdo (PDU -

Power Distribution Unit).
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Entre as vérias arquiteturas possiveis para o subsistema, estéo as de:
 barramento regulado: fornece tensédo regulada (geralmente 28V), sendo que a

bateria e o0s painéis solares se ligam as saidas de poténcia através de

conversores e reguladores de tenséo (Figura 21).

Regulador

Distribuicdo
Carregador Descarregador
Paine Bateria
Solar o)

Fig. 21 - Barramento regulado.

 barramento ndo-regulado: as saidas de tensdo estdo conectadas diretamente as

fontes (bateria e painéis), e variam com a tensdo daquelas (Figura 22).

Distribuicdo

Painel Bateria
Solar O

Fig. 22 - Barramento nao-regulado.

 barramento semi-regulado: fornece tensdo regulada através do painel (durante
iluminacdo) e ndo-regulada em eclipse (diretamente da bateria). Geralmente
usado em satélites geoestacionarios cujos periodos de eclipse sdo curtos

durante o ano (Figura 23).
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Carregador

Distribuicéo

-
= E

Paine —|_ Bateria
Solar o)

Fig. 23 - Barramento semi-regulado.

« misto: fornece tensdo regulada a alguns equipamentos e nado-regulada a

outros.

3.2.3 CONTROLE DE ORBITA E ATITUDE

O projeto de uma sistema de controle de 6rbita e atitude é guiado pelos requisitos de
apontamento da carga util do satélite. Um sistema AOCS basico consiste de trés
elementos: sensores para medir erros de atitude; computador para calcular agdes
corretivas e atuadores para efetivar as corre¢es. O objetivo do AOCS é estabilizar o

satelite (i.e., manté-lo numa atitude determinada compensando as perturbagdes).
As perturbagdes que instabilizam o satélite sdo causadas por torques aerodindmicos,
magnéticos, devidos a pressao de radiacdo solar ou devidos ao gradiente de gravidade.

Outra fonte de instabilidade sdo os erros inerentes as medidas dos sensores.

A Tabela 4, a seguir, apresenta os requisitos de apontamento e estabilidade para alguns

tipos de missdo, juntamente com o tipo de controle de atitude utilizado.
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TABELA 4 - REQUISITOS DE APONTAMENTO E ESTABILIDADE

Missdo Requisitos de Tipo de Sistema
Apontamento
cientifica, comunicagdes | 5° a 10° gradiente de gravidade
(LEO), experimentais 0.1%1° spin
exemplo: SCD1
comunicagdes (GEO) 0.05°a 0.15° dual spin
exemplo: BrasilSat 1, Intelsat | 0.05°a 0.15° momento cinético embarcado
Observacéo da Terra <0.1° 3 eixos
Astronomia <0.01°

exemplo: SSR, Hubble

A determinacdo da atitude do satélite é realizada pela comparacdo da direcdo dos eixos
do satélite com fontes de referéncia disponiveis e conhecidas, que podem ser: as
estrelas, o Sol, a Terra e 0 campo magnético terrestre. Estas fontes de referéncia,
juntamente com outros requisitos da missao (ex.: precisdo de apontamento), determinam

0s tipos de sensores a serem utilizados. Os sensores comumente utilizados sao:
» sensor estelar: obtém a atitude do satélite, por comparagdo de um catalogo de
estrelas gravado internamente, com a imagem das estrelas visiveis. As

precisdes atingidas sdo da ordem de centésimo de grau.

» sensor de Terra: utilizado em satélites de oOrbita baixa, este sensor observa o

horizonte terrestre como referéncia, facilitando o alinhamento do eixo vertical
(YAW) do satélite com a direcdo do NADIR.

» sensor solar: este sensor mede o angulo entre um plano de referéncia no

satélite e a dire¢do do Sol.
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« magnetdmetros: utilizando o campo magnético terrestre, que é conhecido

razoavelmente bem, o magnetémetro possui em geral trés sensores alinhados
com os eixos principais do satélite. A medida do angulo formado entre estes
eixos e 0 campo magnético fornece a informacdo de atitude desejada, com

precisdes baixas, da ordem de 1° a 5°.

 giroscopios: permitem obter a medida de velocidade angular em torno dos

eixos principais do satélite.

» GPS: a utilizacdo de receptores GPS a bordo permite a determinacéo da oOrbita

e da atitude, com precisdes de 100m e 0.1° respectivamente.

Entre os atuadores podemos citar:

 thrusters: ou seja, propulsores, ligados ao subsistema de propulséo. Estes

propulsores permitem manobras de mudanca e correcao de Orbita e atitude.

» bobinas magnéticas: interagem com o campo magnético terrestre, fornecendo

torque para corregéo de atitude.

» rodas de momento e de reacdo: armazenam momento angular e absorvem as

perturbacdes causadas por torques externos, mantendo assim a estabilidade do

satélite.

Estes equipamentos se interligam conforme o esquema apresentado na Figura 24.
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Sensor Sensor Solar Magnetdmetro Giroscopios GPS
Estelar
— |
ENTRADAS |
Computador
[
Bobinas

Rodas de Reacédo

Propulsores

Magnéticas

3.2.4 SUBSISTEMA DE PROPULSAO

O subsistema de propulsdo cumpre trés funcdes basicas:

Fig. 24 - Esquema de interligacdo dos sensores e atuadores.

« transferéncia de orbita apos o lancamento (p.ex. GTO » GEO),

 correcdo e manutencdo de Orbita,

» possivelmente, correcdo manutencgéo de atitude.

Este subsistema é composto de tanques, filtros e valvulas, motores e propulsores,

utilizando como propelente a hidrazina (N2H,), no caso de sistema monopropelente,

ou peréxido de azoto (N,O4) e mono-metil-hidrazina (CH3-NH-NH,), no caso bi-

propelente.

O esquema da Figura 25 apresenta a arquitetura tipica para sistema monopropelente,

como é o caso dos satélites SSR e SPOT.
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valvula H )

tanque

valvula
L] N hidrazina
transdutor

X i propulsores
O —{ K
/I — 1 d
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Fig. 25 - Arquitetura do subsistema de Propuls&o.

As principais interfaces do subsistema sdo com o AOCS (que o comanda
efetivamente), e com a estrutura térmica, dados os requisitos de controle térmico dos
tanques, e sua estabilidade estrutural. Cabe notar que a massa deste subsistema, no

langamento pode chegar a 50% da massa total do satélite.

3.2.5 SUBSISTEMA DE COMUNICACOES DE SERVICO (TT&C)

Telemetria, rastreio e telecomando (Telemetry, Tracking and Command - TT&C) sdo
funcdes vitais do satélite, que permitem estabelecer a comunicacdo de dados com a

estacdo de controle no solo.

Durante sua vida Util, o satélite recebe diariamente comandos para configuracdo de
suas funcdes, tais como a aquisicdo de imagens em uma determinada hora, e em uma
parte do globo terrestre, no caso de satélites de sensoriamento remoto, ou recebem
ordens para direcionar suas antenas para determinada localidade, no caso de satélites
de telecomunicacdo. Esta comunicacdo da estacdo de controle em direcdo ao satélite

chama-se comumente uplink.
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O enlace de telemetria (downlink) é igualmente importante para o sucesso da missao.
Trata-se do envio de informagdes sobre o estado de funcionamento do satélite para o
solo. Assim, ap6s o envio de comandos, € sempre necessaria a verificacdo da correta
execucdo dos mesmos, 0 que se d& pela transmissdo de dados de telemetria pelo

satélite.

A terceira funcao do subsistema é a de rastreio. Enviando-se um sinal ao satélite, este
retransmite 0 mesmo sinal ao solo, e a medida do tempo de propagacdo entre a
emissdo e recepcdo do sinal. Com estes dados consegue-se estimar a distancia entre o
satélite e a estacdo de controle e, por conseguinte, é possivel obter a localizacdo do

satélite no espaco.

A arquitetura tipica do subsistema é mostrada na Figura 26.

On-Board
Data Handling
TM VIDEO TC DATA
/! !
e 0 ./.

COMMAND

RF Jc vioeol > DECODER 1

Distribution

Unit rs* Diplexer

Antenna 1
e SHESERET
[r pmngie

 — ]
“ COMMAND
RF Distribution |__ Jc vibeo - DECODER 2
Antenna 2 Unit

Fig. 26 - O subsistema de TT&C.
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A composicao é a seguinte:

e antenas: servem de elemento de interface entre os equipamentos de
transmissdo e recepcgdo e o0 espaco livre, que é 0 meio de propagacdo das
ondas eletromagnéticas.

 transponders: cumprem as fungdes de recepcao e transmissao dos dados.

« decodificador: recebe os comandos vindos do solo, através do transponder,

€ 0S executa.

Como demonstrado na Figura 26, todos estes elementos séo duplicados, de forma a
garantir a confiabilidade da transmisséo de dados, sem a qual o sucesso da misséo

estaria em risco.

3.2.6 GESTAO DE BORDO (OBDH)

O subsistema de Gestdo de Bordo (On-Board Data Handling - OBDH) é geralmente
formado por um computador (On-Board Computer - OBC), que tem por funcdo
principal assegurar um certo nivel de autonomia do satélite. De fato, dado que o
satélite ndo esta todo o tempo em visibilidade pela estacdo de controle (exceto no
caso de satélites geoestacionarios), torna-se necessario que ele possa realizar as

funcOes abaixo de modo autbnomo:

» controle do satélite: gestdo dos modos de operagdo, em caso de falhas;
aquisicdo de parametros de funcionamento para posterior envio ao solo;
andlise destes parametros para tomadas de deteccdo e diagnostico de panes;
execucdo de comandos a serem executados, ndo imediatamente, mas em
algum momento posterior a sua recep¢ao;

e comunicacdo interna do satélite: prové a intercomunicacdo entre

equipamentos;
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» processamento de dados a bordo: no caso de se compartilhar 0 mesmo

computador com o sistema de controle de atitude (AOCS), ou ainda,
controle da estocagem e compressdo de dados de telemetria ou da carga

atil.

Dois tipos de arquitetura sdo geralmente utilizados para este subsistema:

 arquitetura em estrela, na qual cada equipamento comunica-se diretamente
com o OBC (Figura 27), e

OBC

Equipamento 3

Equipamento 2

Equipamento 1

Fig. 27 - Arquitetura em estrela.

« arquitetura modular, na qual a comunicacdo se da através de um

barramento comum de dados, como no caso de uma rede local de micro-
computadores que podem comunicar-se através de uma linha ethernet.
Neste caso, cada equipamento, deve requerer permissao para usar a linha
de comunicacdo comum, ou entdo deve responder ao OBC com o0s dados

requeridos (Figura 28).
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OBC

Eq. 1 Eq. 2 Eq. 3

Fig. 28 - Arquitetura modular.

3.2.7 CONTROLE TERMICO

O objetivo principal do controle térmico é fornecer a cada equipamento condigdes
térmicas tais que permitam o funcionamento correto do satélite. A Tabela 5 apresenta
alguns niveis de temperatura de funcionamento de diversos elementos encontrados

num satélite.

TABELA 5 - TEMPERATURAS TIPICAS DE FUNCIONAMENTO

Equipamento Temperaturas (min. - max.)
componentes eletrdnicos -20°C a 60°C
gerador solar -130°C a 80°C
bateria 0°C a 30°C
tanques de hidrazina 10°C a 40°C

O controle destas temperaturas se da por trocas de calor entre os diversos

equipamentos e o espaco livre. O calor pode ser trocado de trés formas:

e convecgdo: as trocas térmicas por convecgdo sdo devidas a diferenca de
temperatura entre um corpo e um fluido (ar, ou algum liquido). Assim, por
exemplo, o vento de um ventilador serve de meio de troca térmica,
facilitando a reducdo da temperatura e diminuindo a sensacdo de calor de
uma pessoa. Ora, este tipo de mecanismo de troca térmica ndo pode ser

utilizado no espaco, visto se tratar de um ambiente em vacuo.
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» conducdo: dois corpos em contato, com temperaturas diferentes, tenderdo a
sofrer trocas de calor até que a temperatura final seja a mesma para os dois.
Este mecanismo de troca € bastante utilizado em satélites, para a
homogeneizacdo das temperaturas no seu interior, colocando-se
equipamentos mais quentes (tais como aqueles do subsistema de geracéo

de poténcia) com outros de temperatura inferior.

 radiacdo: a troca de calor por radiagdo é a Unica forma pela qual o satélite
pode receber ou transmitir calor ao exterior. As principais fontes de calor,
que aquecem o satélite, sdo o Sol e a Terra, visto que esta reflete a energia
provinda do Sol (esta energia refletida chama-se albedo). Por outro lado,
espaco exterior pode ser representado como um corpo a uma temperatura
de 4° K (extremamente frio), com o qual o satélite pode trocar calor em

vista de sua reducdo de temperatura.
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Observacao: Qualitativamente, a nocdo de temperatura esta ligada a sensacéo
de calor produzida pelo contato com um objeto. Sabemos facilmente dizer se
0 objeto em questdo estd quente ou frio.

Até o século XIX acreditava-se que a sensacdo de temperatura estava ligada a
“quantidade de calor” contida no objeto. Somente a partir de 1847 esta idéia
foi abandonada, pois demonstrou-se que o calor ndo é “algo” que pode estar
em um corpo, mas € uma forma de energia, que pode ser “transferida” de um
COrpo a outro.

Assim, no final do século XIX e inicio do século XX, com o advento da
“Teoria Cinética dos Gases”, mostrou-se que a temperatura de um gas esta
diretamente relacionada com a energia cinética das moléculas que o
compdem., isto &, esté ligada com as velocidades de cada molécula do gés.
Desta forma, a “temperatura”, é apenas uma medida da energia cinética das
moléculas que compdem o objeto. No caso do espa¢co, num ambiente de
vacuo, e portanto em auséncia de matéria (e moléculas), ndo se pode falar de
temperatura. A partir da medicdo de ruido eletromagnético provindo do
espaco, € que se pode dizé-lo “equivalente” a um corpo a 4° K (graus Kelvin).
(0°C =273°K).

As principais tecnologias utilizadas em controle térmico séo:

 revestimentos, com materiais que absorvem ou refletem a energia irradiada
pelo Sol e pela Terra,

 isolantes térmicos, que impedem a passagem por conducdo de energia
térmica (calor) de um ponto a outro do satélite ou de um equipamento.
Alguns equipamentos podem, assim, ser isolados termicamente da
estrutura sobre a qual ele esta montado,

» radiadores, que transferem a energia térmica do satélite ao espaco, que esta

a uma temperatura menor.
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4 OS PROJETOS ESPACIAIS

Um projeto é um conjunto de atividades de estudo e realizacdo de um sistema espacial.

Em geral é desenvolvido em FASES (0,A,B,C,D,E), e possui cronograma, orgamento e

alocacdo de recursos humanos bem definidos.

Este paragrafo descreve a logica de desenvolvimento do projeto de um satélite em suas
diversas fases, o plano de verificacdo e testes, e as filosofias de modelos geralmente
empregadas.

4.1 FASES DO PROJETO

Quanto a evolucdo do projeto, deve-se adotar em geral a divisdo, comumente aceita e

empregada em fases, conforme a tabela abaixo:



TABELA 6 - FASES DO PROJETO

Fase Descricéo Atividades Revisdes de Projeto
0 |Definicdo da missdo | Especificacdo da Miss&o RCM®
A |Estudos de | Especificacdes funcionais RCS®
viabilidade
B |Definicdo « Especificacdes finais PDR®
preliminar  Protétipos
C  |Definigdo detalhada |« Projeto detalhado CDR%
» Dossiers de fabricacéo
D |Execucdo . Construgio e qualificacio dos|HDR®
componentes do sistema RQ1® (equipamentos)
RQ2® (sistema)
« Fabricacio e aceitacio do modelo | RAE"
de v6o RAV®
E Operacéo do | Lancamento e operagéo
sistema

(1) RCM: Revisdo de Concepcdo de Missdo; (2) RCS: Revisdo de Concepgdo de

Sistema; (3) PDR: Revisdo Preliminar de Projeto; (4) CDR: Revisdo Critica de Projeto;

(5) HDR: Hardware Design Review (Revisdo de Projeto de Equipamento); (6) RQ:

Revisdo de Qualificacdo; (7) RAE: Revisdo de Aceitacdo de Equipamento; (8) RAV:

Revisédo de Aptiddo ao Voo.

A divisdo do projeto em FASES é denominada Ciclo de Vida do projeto, como mostra a

Figura 29.
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Fig.29 — Ciclo de Vida de um projeto espacial.




4.2 PLANO DE VERIFICACAO

Os custos, prazos e recursos humanos empregados no desenvolvimento de um projeto
espacial, requerem um plano de testes e verificacBes que minimize os riscos envolvidos

na missdo. Neste sentido, todos os requisitos do sistema devem ser verificados a nivel:

» funcional,

» ambiental e

* de interfaces.

Os métodos de verificacdo podem ser por anélise, similaridade, inspecao ou teste.

Além disso, os testes devem seguir uma logica de encadeamento que permita detectar, o

mais cedo possivel, qualquer anomalia ou incompatibilidade. Este encadeamento,

normalmente utilizado pela indUstria espacial, € mostrado no diagrama da Figura 30.
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Fig. 30 - Seqiiéncia de Testes.
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4.3 FILOSOFIA DE MODELOS

A definicdo da filosofia de modelos a ser adotada esta intimamente relacionada com as
fases do projeto, com o0s custos e prazos envolvidos na confeccdo de cada modelo e com

0 plano de testes do projeto. Deste modo, 0s seguintes parametros devem influir na

escolha da filosofia de modelos:

e (quantidade minima de modelos, e maxima utilizacdo de cada um deles, para

minimizar os custos e prazos, mas que garanta a flexibilidade a nivel de testes e

projetos,

« disponibilidade de maquetes elétricas funcionais o mais cedo possivel para

identificacdo de possiveis riscos,

¢ um programa de testes que leve em conta a experiéncia prévia de outros projetos, e

garanta uma resposta rapida a nivel do projeto estrutural e térmico.

Dentro desta perspectiva, as seguintes op¢des de modelos se apresentam:

4.3.1 FILOSOFIA CONSERVADORA

Consiste em fabricar a maior quantidade possivel de modelos a fim de satisfazer

completamente o plano de verificagdo, conforme mostra a Tabela 7, onde as siglas para

os testes sdo aquelas da Figura 30.

TABELA 7 - MODELOS DE DESENVOLVIMENTO - FILOSOFIA

CONSERVADORA
Modelo Teste

MI, MST TVEQ
Equipamento MQ TQEQ

MV TAEq

MRE TRESis

MST TSTSis
Sistema Ml TFSis




MQ

TQ1Sis, TQ2Sis

MV

TAILSis a TA4Sis

MI: modelo de identificacdo ou de engenharia; MST: maquete estrutural-térmica;

MRE: maquete radio-elétrica; MQ: modelo de qualificacdo; MV: modelo de v6o.

Assim, contam-se pelo menos trés modelos completos de sistema (MI, MQ e MV), além
das maquetes radio-elétrica e estrutural-térmica, (MRE e MST) o que eleva muito o
custo de desenvolvimento. Por isso, varias alternativas podem ser consideradas, onde se

renem dois ou mais dos modelos anteriores, que acumulardo os objetivos de teste.

4.3.2 ALTERNATIVA 1: PROTO-SOLO

Neste caso, reinem-se os modelos de engenharia e de qualificacdo em um MIQ (modelo

de engenharia e qualificacdo), de forma que tem-se: MRE + MST + MIQ + MV.

4.3.3 ALTERNATIVA 2: PROTO-VOO

Utiliza-se 0 modelo de qualificagdo como modelo de vbo, agora denominado proto-
flight MPF: MRE + MST + MI + MPF.

A Tabela 8 discute as vantagens e desvantagens das duas alternativas.
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TABELA 8 - CRITICA DAS ALTERNATIVAS

Alternativa Vantagens Desvantagens Comentarios
Proto-solo » economia de um|e tempo de|s o MIQ pode servir
modelo desenvolvimento de modelo spare
e modelo de vbo| mais longo, pois é
independente  do| necessario esperar a
modelo de| qualificagdo do
qualificacao MIQ para a
o existéncia de um| fabricacdo do MV
modelo de solo|® maior custo: dois
similar ao de v6o| modelos fabricados
para analises e| com componentes
simulacGes de alta
« economia de dois| confiabilidade
modelos se
MRE=MIQ
Proto-flight « ganho de um|e O modelo PF, a ser|s pode ser aceitavel

modelo

custos reduzidos
utiliza a0 maximo a
experiéncia
acumulada em
projetos anteriores
e equipamentos off-
the-shelf ja
qualificados.

existe modelo de
solo (MI).

lancado, sera
submetido a testes

de qualificacdo

submeter-se 0 PF a
testes de nivel
intermediario entre
qualificacéo e

aceitacéo.
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