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Resumo. Este trabalho propoe o uso de um modelo computacional para aplicac¢do no sistema de
orbitalizagdo de CubeSats, com o objetivo de verificar os pardmetros de tempo, velocidade e
posigdo translacionais quando o satélite é ejetado do deployer. O deployer é um dispositivo que
serve como interface entre o veiculo lan¢ador e o CubeSat. A modelagem dessa aplicagdo foi
desenvolvida através da implementagdo dos algoritmos codificados em linguagem Live Editor do
software MatLab, onde foram considerados a dindmica translacional do CubeSat e deployer.
Assim, o modelo apresentado deve ser capaz de fornecer os principais parametros a serem
analisados, como, o tempo, a velocidade e a posicdo translacional.
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1. Introducao

Com o avancgo da exploracgao espacial, a introdu¢do da miniaturizagdo de satélites se tornou
algo imprescindivel para a redug@o dos custos das missdes (LEY et al., 2009). Com essa
proposta da diminui¢do das dimensdes e da massa do satélite, foram desenvolvidos um
padrdo para a classe de picossatélites, denominado como CubeSat. O padrao CubeSat ¢
composto por uma unidade ctibica com notac¢do de 1U CubeSat, possibilitando a formagao
com menos ou mais componentes, variando de 0,5U a 16U e podendo ser incluso na classe
de nanossatélites, na ordem de 1-10 quilogramas e de microssatélites, na ordem de 10-100
quilogramas, de acordo com as referéncias NASA (2020) e Bouwmeester e Guo (2021),
conforme ilustrado na Figura 1. Essa nova configuracdo de satélite possibilita a
acessibilidade dos estudos no setor aeroespacial, proporcionando interesse de instituicdes
publicas, privadas e académicas, a oportunidade de vivenciar a concep¢ao de um ciclo pleno
da missao espacial (WEERLE et al., 2017, WOELLERT et al., 2011, CHIN et al., 2008).



12° Workshop em Engenharia e Tecnologia Espaciais
6.7 13 e 14 de novembro de 2021

0.5U0 11U 1.5U 2U

12U 16U
Figura 1. O padrdo de tamanho e forma de CubeSats. [Fonte: Adaptado de NASA,
2020].

Segundo descrito na referéncia Aslan (2020), os CubeSats sdo langados, em geral,
como uma carga util secundaria, ou seja, em conjunto com um ou mais satélites de maior
volume que compdem a carga util primaria de um veiculo langador, e liberado no espaco
pelo processo denominado jettisoning. Para que o objetivo da missdo do CubeSat seja
atingido ¢ fundamental a utilizagdo de um dispositivo eletromecanico, um deployer (NASA,
2017), que desempenha uma funcao de interface entre o satélite e o veiculo langador. O
deployer, inicialmente desenvolvido pela California Polytechnic State University (Cal-
Poly), San Luis Obispo em parceria com a Stanford University's Space Systems Development
Laboratory (SSDL) Mehrparvar et al. (2014), foi denominado como POD (Picossatellite
Orbital Deployer). O POD ¢ composto por uma liga de aluminio no formato de uma gaiola
de Faraday, proporcionando uma facilidade na integragdo com o veiculo langador e
protegendo estruturalmente o CubeSat. Também, viabilizando a sua seguranga no processo
de ejecdo, em que a velocidade de saida do CubeSat pode variar de 1-2 ms™ e assim,
protegendo o veiculo langador, a carga util priméria e outros satélites (NASON et al., 2020).
Outra alternativa de orbitaliza¢do se d4 por meio do modulo experimental japonés JEM
(Japanese Experimental Module), conhecido também como "Kibo", integrado a ISS
(International Space Station) (TANIGUCHI et al., 2020).

Contudo, apresentamos neste artigo uma proposta de modelagem matematica do
processo de orbitaliza¢do das missdes de pequenos satélites, com o objetivo de apresentar os
modelos mais utilizados, considerando o cenério em que o CubeSat realiza a ejecao por meio
do deployer. O presente projeto esta organizado da seguinte forma: Se¢do 2 apresenta a
metodologia adotada para o desenvolvimento do artigo; Secdo 3 mostra a implementacao
realizada no software MatLab e primeiros resultados obtidos e, a Sec¢do 4 exibe as
consideragdes e conclusdes sobre o modelo escolhido.
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2. Metodologia

A Figura 2 descreve a metodologia adotada para a realizagdo das atividades neste presente
artigo. Basicamente, as atividades consistem em: (i) Definir o modelo computacional de
ejecdo a ser utilizado, de acordo com as referéncias descritas na Se¢do 2.1.1 e Se¢do 2.1.2,
(i1) Modelar o processo de ejecao no MatLab utilizando a linguagem do Live Editor e, (iii)
Analisar os parametros de tempo, velocidade e posi¢do translacional do deployer
encontrados através dos resultados obtidos.

Algoritmo para execugdo
da modelagem

>
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Modelagem
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The equation of motion performed by cubesat is calculated by

mi=Py—c-z

where
m’ Cubesat + Platform mass [kg]
Py Spring preload [N]

< Spring stifiness [N/m]

Analise dos resultados

Figura 2. Metodologia aplicada neste artigo.

2.1 Descricao dos Modelos Propostos

Para a realizacdo da modelagem do processo de orbitalizagdo de CubeSats, primeiramente
definiu-se as equagdes dinamicas do pequeno satélite. Dessa forma € possivel modelar o

3



12° Workshop em Engenharia e Tecnologia Espaciais

6, 7. 13 e 14 de novermbro de 2021

processo de orbitalizagdo, conforme ilustrado na Figura 2. Os topicos a seguir fazem parte
do referencial tedrico utilizado para o desenvolvimento do presente artigo, apresentando os
modelos selecionados para efeito de comparagao.

2.1.1 Primeiro Modelo

De acordo com a referéncia Guo et al. (2019), a velocidade angular ap6s a ejecao do
satélite no deployer ¢ um indicador importante do estado do satélite. Se a velocidade angular
de separacdo for muito grande, o satélite ndo conseguird atingir uma estabilizacdo em trés
eixo no tempo especificado, o que afetara a comunicacao terrestre do satélite e podera até
causar a falha total da missdo. No entanto, os parametros envolvidos no calculo da
velocidade angular de separacao sdo muitos ¢ podem até variar com o tempo.

Por conseguinte, o processo de orbitalizacdo ¢ dividido com base na analise das
caracteristicas do movimento translacional. Para essa analise, sera utilizado um modelo
SDOF (Single-Degree-of-Freedom) para o primeiro estagio de ejecdo do CubeSat no
deployer, Figura 3(a), conforme representado pela Equagao (1).

P=inlan + )

0 -
£ - LA

Figura 3. Modelo SDOF para o primeiro estagio de ejecdo do CubeSat. [Fonte:
Adaptado de GUO et al., 2019].

MX + CX + KX = P - sin(QT + 1) (D)

Na Equagao (1), o M representa a massa do CubeSat, o atrito ao longo do eixo X ¢
considerado por um amortecedor com coeficiente C, K representa a rigidez linear da mola,
o P ¢ a amplitude da atuacdo da forga externa no satélite, (1 ¢ a frequéncia, o 7 representa o
tempo e o T € o angulo da fase inicial do movimento do satélite.

4



12° Workshop em Engenharia e Tecnologia Espaciais

6, 7. 13 e 14 de novermbro de 2021

Sendo assim, a equagdo dinamica translacional para o modelo SDOF foi estabelecida
para caracterizar o comportamento nao linear exercido no momento de ejecdo do CubeSat e
para estimar os intervalos de velocidade angular de separacao.

Para realizar a simulagao foi utilizada a equacdo do movimento translacional
estipulado por Guo et al. (2019), representada nas Equagdes (3) e (4), para determinar a
posi¢ao de deslocamento do CubeSat no momento de ejecao, assim como, a sua velocidade
e o tempo necessario para que o CubeSat saia do deployer.

_KH 3)
h= P
X=% (4)

Em que:
e /¢ o movimento do CubeSat no interior do deployer;
e H ¢ adistincia das laterais entre o deployer e o CubeSat;

e xrepresenta a velocidade inicial na ejecao.

2.1.2 Segundo Modelo

A equagdo do movimento translacional, proposta pela Universidade Samara
(YUDINTSEYV, 2016), localizada na Russia, ¢ calculada pelas Equacdes (5) e (6). A Figura
4, apresenta o modelo de forcas exercidas na ejecdo de um CubeSat, assim como o seu
deslocamento no interior da estrutura do deployer.

Figure 4. Modelo de forcas em um CubeSat. [Fonte: Adaptado de YUDINTSEV,
2016].

Este modelo de forcas em CubeSat, representada na Figura 4, apresenta o m como
sendo a massa do CubeSat mais a massa da plataforma da estrutura do deployer, P, ¢ a forga
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exercida pela mola na plataforma, P, ¢ a forca exercida pela plataforma no CubeSat, pois
acontece uma transmissao de energia mecanica entre eles, ¢ ¢ a rigidez da mola, e 4 ¢ a
distancia que a mola percorre.

Mz=P,—c-z (5)

_ (Py—Pe) (6)
" h

Para a simulacdo do modelo desenvolvido pela Universidade Samara, considerou-se
a posi¢do z do CubeSat ¢ do deployer, para assim, determinar a posicao e velocidade de
ejecdo, assim como o tempo necessdrio que o CubeSat leva para ser ejetado do
compartimento do deployer e a energia gasta pela mola, representadas pelas Equagoes (7) -
(10) respetivamente (YUDINTSEV, 2016).

_ Py(1—cos-k-t) (7)
2= c
. Py-k(sink-t) (8)
2= c
\/ﬁ P )
t= |—arccos—
C Py
2Py, — ch
e ().

Em que:
e zrepresenta a posi¢ao do CubeSat no deployer;
e 7 define a velocidade de eje¢do do CubeSat;
e t ¢ otempo total que ocorre a ejecao;

e JV ¢ aenergia gasta pela mola quando ocorre a eje¢ao.

3. Implementacio e Resultados

Para realizar a primeira implementagdo no software MatLab, a fim de, exemplificar o
movimento translacional que ocorre no CubeSat, no momento da sua ejecdo, foram
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utilizados valores iniciais apresentados pela Tabela 1. Os valores iniciais adotados sdo
referentes ao modelo do deployer e satélite 3U CubeSat, por ser a configuracao mais adotada
no periodo de (2000-2019) (GENEROSO et al., 2021).

Tabela 1. Valores iniciais para a modelagem matematica.

Simbolo  Valor  Unidade Descriciao

M 3 kg Massa da plataforma+CubeSat

C 1 N/m Amortecedor

K 233 N/m Rigidez da mola para um deployer de 3U CubeSat
P 10 N Amplitude

Q 6 rad/s Frequéncia

T 0 m Angulo inicial de deslocamento do satélite

h 0,34 m Distancia que a mola percorre

P, 8 N Forga exercida pela mola na plataforma+CubeSat

Com isso, foi possivel avaliar a implementacdo e os resultados obtidos no modelo

desenvolvido por Guo et al. (2019) e no modelo desenvolvido pela Universidade Samara
(YUDINTSEYV, 2016).

3.1. Resultado obtido pelo primeiro modelo

A Figura 5 apresenta a velocidade e posi¢do do movimento translacional do CubeSat
e o tempo para que o CubeSat seja ejetado, através das simulagdes do modelo proposto por
Guo et al. (2019). Este modelo considera a amplitude e a frequéncia como fatores
determinantes para a resolu¢do da modelagem matematica.
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Figura 5. Velocidade e posicédo versus Tempo de ejecao do primeiro modelo.
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Notou-se que quando o CubeSat atinge uma posi¢ao de deslocamento de 0,17 metros,
a sua velocidade sera de 0,807 metros por segundo em um tempo de aproximadamente 0,43
segundos, possibilitando a eje¢do em um menor tempo.

3.2. Resultado obtido pelo segundo modelo

O resultado do processo simplificado de orbitalizagdo foi avaliado para varias
configuracdes de pequenos satélites até 16U CubeSat. A Figura 6 apresenta, em metros por
segundo, a velocidade e posicdo translacional ajustada para a variagdo de tempo
correspondente, para os valores iniciais adotados.
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Figure 6. Velocidade e posicéo versus Tempo de ejecdo do segundo modelo.

Pelas simulacdes, observou-se que para a curva da posi¢do, quando alcanca 0,25
metros, teremos uma velocidade de aproximadamente 0,897 metros por segundo € com um
tempo de 0,43 segundos, evidenciando os resultados aceitaveis para a utilizacao e aplicagcdo
da metodologia adotada neste estudo. Esse tempo representa o tempo total que o CubeSat
levou para ser ejetado, desde o acionamento da mola até o momento em que sai totalmente

do deployer.

Com base nisso, este trabalho apresentou os resultados obtidos da posicao e
velocidade translacional e do tempo para que o CubeSat seja ejetado do deployer. Outro
dado importante que as Figura 5 e 6 nos mostra € que a velocidade ndo ¢ linear, isso ¢
ocasionado pelas reagdes de apoio que acontece entre o CubeSat e o deployer, durante a
execugao da ejecao.

4. Conclusao

A partir dos resultados obtidos, foi possivel demonstrar o processo simplificado da
orbitalizacdo de CubeSats, no qual, conclui-se que este estudo alcangou os objetivos iniciais
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estabelecidos. Foi possivel avaliar a dinamica da eje¢do de um CubeSat de configuragdo 3U
de um deployer, bem como a velocidade, posicdo e tempo, apresentando resultados
aceitaveis para que o modelo escolhido seja viavel.

Ressalta-se que ainda nao foram consideradas os parametros do centro de massa do
CubeSat e do deployer neste primeiro estudo de caso. Apesar disso, as simulagdes realizadas
mostraram-se satisfatorias, pois permitiram uma melhor compreensdao da metodologia e
apresentaram novos caminhos possiveis para que os objetivos finais da dissertagdo de
Mestrado sejam alcangados, podendo incluir analises das reacdes de apoio, deslocamento da
mola, pardmetros estruturais do CubeSat e do deployer.
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Engenharia de sistemas Espaciais, Mecdnica orbital e Controle (E2MoC), por todo
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