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Resumo. Para compreender como as disciplinas de Engenharia de Computa¢do podem ser
utilizadas em situagdes reais de desenvolvimento de nanossatélites, foi elaborado um prototipo de
subsistema de energia para CubeSat e simulador de orbita. O prototipo foi elaborado com 2
painéis solares conectados em paralelo, permitindo redundancia no sistema para evitar eventuais
problemas de falta de energia. O prototipo Univesp.l apresentou uma demanda estimada de
energia del.478 mAh, para ser utilizadas durante o periodo de 36 min. em que estarda na regido
de eclipse. No simulador de orbita circular foram utilizados os resultados obtidos dos dados
simulados e calculados para a missdo, e disponibilizado na WEB para comparag¢do de dados de
planejamento para outros pesquisadores.
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1. Introducao

O Sputnik-1 foi o primeiro satélite enviado ao espago na década de 50, considerado pequeno
devido sua massa. Na época foi necessario desenvolver uma plataforma utilizavel para
observagao lunar, planetaria e terrestre, com componentes que garantissem desempenho
orbital, controle de altitude, operagcdo de sensores, telecomunicagdo de sinais, recepcao e
processamento terrestre dos mesmos (KONECNY, 2004). As limitagdes orgamentarias tém,
historicamente, restringido o acesso a novos langamentos espaciais. Ao longo da ultima
década, os avancgos em eletronica comercial altamente confidvel, miniaturizacgao, técnicas e
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materiais altamente tecnologicos, possibilitou uma nova classe de pequenos nanossatélites
com massa total de 50 kg ou menos (Programa NanoSat da Universidade da For¢a Aérea dos
EUA, 2007).

Os nanossatélites sao confiaveis e oferecem uma solucdo para o problema de limite
orcamentario, fornecendo um meio excelente e econdmico para a realizagdo de uma
finalidade unica, em missdes espaciais (ROGERS e SUMMERS, 2010; SLONGO et al.,
2018). O padrao CubeSat ¢ um nanossatélite, com massa ¢ dimensdes limitados (MATTOS
etal., 2017).

Um projeto de subsistema de energia elétrica (Electric Power Subsystem - EPS) para
CubeSat (ROGERS e SUMMERS, 2010; SLONGO et al., 2018) tem como funcdo gerar
energia a partir de células voltaicas para suprir os outros subsistemas, armazenar energia
para os periodos de eclipse (MATTOS et al., 2017) e distribuir de forma regulada a energia
que o nanossatélite requer para completar sua missao (GARCIA, 2021).

Um dos grandes desafios no dimensionamento de CubeSats ¢ o gerenciamento de energia
(OSMAN, 2012), crucial para o sucesso de qualquer missdo. O seu planejamento deve
considerar periodo de eclipses na ordem de 40% na regido de baixa 6rbita (LEO - Low Earth
Orbit) e constantes processos de cargas e descargas da bateria que podem resultar na
diminui¢do da vida util dos componentes e tempo de missdo. Desta forma, mesmo que
orbitando em altitudes mais baixas que um satélite em Orbita geoestacionaria GEO
(Geostationary Earth Orbit), um CubeSat em LEO sofre muito mais estresse em seu sistema
energeético.

Portanto, os objetivos deste trabalho foram: - Utilizar os conhecimentos construidos durante
as disciplinas de Engenharia de Computacao para simular uma missdao de um nanossatélite;
- Construir um subsistema de energia elétrica com baixo custo; - Desenvolver um simulador
de orbita circular baseado na WEB que possa reproduzir os dados calculados e disponibiliza-
lo para que outros pesquisadores possam comparar os parametros de suas pesquisas com os
resultados obtidos.

2. Metodologia
2.1. Parametros Orbitais e Simulacio da Missao

Para os parametros orbitais determinou-se a altitude de 6rbita de 650 km como referéncia da
altitude de apogeu do veiculo langador brasileiro VS-40 (IAE/FAB, 2019). Assim, a partir
da teoria dindmica e da percepcdo que a forga gravitacional que varia com o inverso do
quadrado da distancia entre objetos e interagem entre si (MARQUES, 2017), foi utilizada a
terceira Lei de Kepler para orbita circulares.

Para a simulacao da missao foi utilizado o Systems Tool Kit (STK), versao 12.1, software
para simulacdo de fendmenos fisicos (multifisico) da Analytical Graphics (AGI, 2021). O
Polo da UNIVESP de Diadema (-23,6863 e -46,6084) foi escolhido como o centro de
comunicagdo com o satélite.

2.2. Estrutura do CubeSat Univesp.1 e Subsistema de Energia Elétrica

O subsistema foi instalado em estrutura modular padronizada, de acordo com formato padrao
“1U” (CHIN et al., 2008). Os materiais e equipamentos para a montagem do prototipo foram
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selecionados para serem resistentes nas faixas extremas de temperatura, regido de baixa
orbita terrestre (LEO) entre -33 a 40 °C (AOUDECHE et. al, 2018).

O escopo do prototipo foi limitado ao sistema de carregamento das baterias com utilizagao
de painéis solares e baterias de litio. Cada placa solar de 70 x 37 mm com area de 2.590 mm?
foram ligadas em paralelo, permitindo redundancia no sistema, constituidas de silicio
policristalino (AK80X45, fabricado por BUHESHUI), com especifica¢des de 5,5 V, 75 mA
e 0,42 W, com faixa de operagdo entre -55 a 125 °C. Na saida de energia de cada uma das
placas foi inserido um diodo retificador (1N5819) para manter o fluxo de corrente apenas na
diregdo das baterias. Assim, a tensdo das placas fotovoltaicas foi reduzida em 0,7 V,
abastecendo o sistema com 4,8 V.

A bateria selecionada foi de Li-lon, 4,2 V e 9.800 mAh (SD 18650 fabricado por YBF).
Junto de cada bateria foi inserido um circuito de protegdo para as baterias Li-lon (modelo
SA - HX-2S-A2) contra sobrecarga, descarga elétrica, sobrecorrente e curto-circuito. O
controle de carga e descarga da bateria apresentou trés estdgios de deteccdo, utilizando um
transistor de efeito de campo MOSFET (Metal Oxide Semiconductor Field Effect Transistor)
Canal-N (AO4406A), com faixa de temperatura de juncdo e armazenamento entre -55 a 150
°C (ALHA e OMEGA Semicondutor datasheet). Complementando o sistema foi selecionado
um circuito carregador de bateria Li-Ion para sistemas movidos a energia solar (modelo V.1,
Heltec Automation) baseado no transistor CN3065, um carregador linear de tensao e corrente
constantes para baterias de célula unica, com faixa de operacdo entre 4,4 ¢ 6 V em
temperaturas de -40 a 85 °C.

2.3. Simulador para Orbitas Circulares

O simulador foi desenvolvido utilizando linguagens para plataforma WEB como HTML,
CSS e Javascript. Além disso, foram utilizadas duas bibliotecas para facilitar a interacdo
com os elementos nativos jQuery e Chart.js. O Bootstrap, framework de CSS, foram
utilizados na formatagdo de pagina e a biblioteca nativa Math do Javascript.

3. Resultados e Discussao
3.1 Parametros Orbitais e Simulacao da Missao

A partir da Terceira Lei de Kepler, relacionadas com as leis inerciais e gravitacionais de
Newton para orbitas circulares (HYNECCEK, 2010; MARQUES, 2017), temos a Eq. 1.

4xmaxa’

6M = £ Eq. (1)

Onde:

3
T ¢é periodo orbital; GM ¢é a constante gravitacional da Terra 0,39860 X 106 kl;
(WILLIANS, 2020); a ¢ o semieixo maior de 6.378,137 km (WILLIANS, 2020).

A massa do CubeSat foi insignificante perto da massa da Terra e ndo precisou ser
considerada, mas a altitude de orbita (4) foi adicionada no raio equatorial (a = r +4) para



12° Workshop em Engenharia e Tecnologia Espaciais

6, 7. 13 e 14 de novermbro de 2021

formar o “semieixo maior”, desta forma, para calcular o T reescrevemos a equagdo como
apresentado na Eq. 2.

T = 2% x ’% — 2 %X \[(6.378,137 km + 650 km)3 97,7 min Eq. (2)

3
0,39860 x 106 X2~
S

A partir do periodo orbital foi possivel estabelecer como requisito, que subsistema de
baterias pode suportar, aproximadamente 5.380 carregamentos no periodo de 1 ano.

O periodo orbital foi utilizado para calcular a velocidade angular (va), informacdo que foi
utilizada para o calculo da inclinacdo orbital apresentado na Eq. 3.

2m rad 2nrad

n = velocidade angular = — = = 0,001071850104 rad s™* Eq. (3)
97,7 min 5862 s

A inclinacdo orbital desejada foi obtida por meio do célculo da precessdo nodal do satélite
(GRACA, 2014). Para um satélite em uma 6rbita progressiva ao redor da Terra, a precessao
¢ para oeste (regressdo nodal), de forma que o satélite se move em dire¢do oposta ao corpo
que orbita de acordo com a equagao (4).

3 R?x]J
= —=-X
wp 2 a?(1-e?)?

xn X cos(i) = 1—,0(0,9856473) ~ 1,9191 x 10 7rad s 1 Eq. (4
dia q

Onde:

wp ¢ a taxa de precessdo nodal para a Terra do 1° dia™ de -1,9191 x 107 rad x s' (GRACA,
2014); R ¢ o raio equatorial do planeta de 6.378.137 m (SANDWELL, 2002); J ¢ o fator de
forma dindmico para a Terra de 1,08262668 x 10-3 rad x s (SANDWELL, 2002); n é a
velocidade angular de 0,001071850104 rad x s™' (Os Autores, 2021); 4 é a altitude orbital de
650.000 m (Os Autores, 2021); a ¢ o Semieixo maior da orbita do satélite (A+R) de
7.038.137 m (Os Autores, 2021); e é a excentricidade tedrica do satélite em Orbita circular
igual a 0.

A posicdo do centro de comunicagdo foi importante na simulag¢do, pois foi possivel
identificar o momento exato da comunicagao. E, assim, planejar quando os dados coletados
do subsistema de carga util, transmitird essas informacdes para a base. A posi¢ao do sol foi
adicionada para ser obtida o periodo total de luz solar e eclipse. Na imagem da simulacao
2D (Figura 1), pode ser visualizada a 6rbita do CubeSat (linha amarela), passagem pelo
territorio brasileiro com altitude de 650 km, inclinagdo de 98° e periodos de eclipse (regides
mais escuras).
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Facility-Univesp_Polo_Diadema-To-Satellite-Univespl: Access Summary Report

Figura 1 — Imagem do cenéario de simulacéo 2D elaborado na plataforma STK, identificando
os periodos de passagem do CubeSat sobre o Polo de Diadema da UNIVESP. [Fonte: Os
autores]

3.2. Estrutura do CubeSat Univesp.1 e Subsistema de Energia Elétrica

No projeto, para fins didaticos, foi realizado a impressdo 3D da estrutura de um CubeSat em
Acrilonitrila Butadieno Estireno (ABS) (Figura 2) com arestas/trilhos fixos, formando as
faces.

Figura 2 — Imagem do protétipo CubeSat Univesp.1. [Fonte: Os autores]

Como os subsistemas para o CubeSat Univesp.l ndo estdo todos desenvolvidos, para a
especificagdo da demanda de energia utilizamos como referéncia as demandas especificadas
no KUFAT, da Universidade de Kufa, Iraque (OSMAN, 2012).
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Nas estimativas de demanda de energia foi considerado o modo de operagdo com todos os
subsistemas ligados com poténcia de 4,5 W para determinarmos o nimero de painéis solares
pelo CubeSat Univesp.1.

O EPS deve fornecer energia continua para os subsistemas durante 64,6 min., por meio de
placas solares (equivalente a 66,1% do periodo orbital de 97,7 min.) e durante 33,1 min. por
meio de baterias (33,9% do periodo orbital). Nestas condi¢des o EPS podera fornecer apenas
40% da carga de bateria por ciclo de recarga (GRACA, 2014) e este pardmetro deve ser
utilizado como referéncia para consumo maximo durante o periodo em eclipse. Assim,
considerando a demanda de 4,5 W, uma tensao nominal 4,2 V para as baterias, e um periodo
de eclipse de 33,9%, o subsistema foi configurado para demanda méaxima de 2.679 mAh
utilizando a equacao 5 (GRACA, 2014).

P 45W
—XAt

t
C = 20% = 4'2:0% = 2.679 mAh Eq. (5)

Onde:

P ¢ a poténcia; V ¢ a tensdo nominal; At € o tempo.

O numero de baterias necessarias para o sistema foi calculado de acordo com a equagado 6
(GRACA, 2014).

2.679 mAh
9800 mAh

Numero de baterias = = 0,273 ou seja, 1 bateria Eq. (6)

Consideramos que 50% da area do CubeSat permanece em eclipse, ou em oposi¢do a luz
solar, com area total de 0,1295 m?. A poténcia gerada pelo EPS ¢ proporcional a eficiéncia,
irradiacdo e area das placas solares (AOUDECHE et. al, 2018). Os angulos de incidéncia da
luz solar foram de 45° (para f e v) apenas para fins de simplificagio (GRACA, 2014). Assim,
a area de irradiagdo solar foi calculada de acordo com a equagdo 7.

A; = 2 X Ay X cos (B) X sen? (v) = 0,09851 m? Eq. (7)
Onde:

A; € a de incidéncia de irradiagdo solar; 4y € a area total; f € o angulo do satélite sobre ele
mesmo 45° v é a anomalia verdadeira do satélite 45°.

Considerando a poténcia do sol na regidio de LEO como 1.353 W m™ podemos concluir que
a eficiéncia minima (nsc) esperada para as placas solares foi de 3,37%, de acordo com a
equagao (8).

P= Py, X nge X A4; > 45 =1353W X ng,. x 0,09851 m? - n,. = 3,37%
Eq. ()
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Onde:

P € a poténcia do sol; nsc € a eficiéncia minima; 4;¢ a area de irradiacao solar.

A proporgao, do periodo durante o qual o satélite permanecera sob o sol pode ser calculada
(GRACA, 2014) de acordo com a equacao 9:

r 6378,137 km
t Luz Solar Total __ T +2arccos @ ot 2arc cos (7028,137 o) 5 t Luz Solar Total
T ) 21 27 T
180+2.arccos(0,9075 180 + 49,6757
= = 0,6379 Eq. (9)

360 360
Onde:

r € o raio equatorial da terra de 6.378,137 km; A4 ¢ a altitude orbital do CubeSat; a ¢ r + A
sendo o raio equatorial do CubeSat de 7028,137 km; 7T ¢é o periodo orbital de 97,7 min.

O valor de exposicdo a irradiagdo solar encontrado no célculo (63,79%) foi considerado
préoximo do valor encontrado na simulacao realizada pela plataforma STK (66,1%) e acima
de 59%, valor esperado para as missdes em Orbita baixa, LEO (EARTH'S THERMAL
ENVIRONMETS, 2019).

Considerando o periodo orbital de 97,7 min. e o valor obtido de exposi¢do a luz solar na
simulagdo na plataforma STK de 63,59%, por ser mais restritivo, as placas solares poderiam
recarregar as baterias em cada ciclo por 62,12 min., e as baterias manter o sistema por 35,58
min.

O prototipo ficou operacional e capaz de carregar as baterias de litio (Figura 3). A estimativa
de demanda de energia das baterias do CubeSat Univesp.1 foi de 1.478 mAh, utilizadas
durante os 36 min. em que se encontrara na regido de eclipse. Para que o sistema seja capaz
de carregar as baterias durante os 61,7 min. em exposi¢ao de luz solar, as placas solares
precisariam ser redimensionadas para modelos de aproximadamente 500 mA. Ainda assim,
o projeto foi eficaz em ajudar a consolidar os conceitos de desenvolvimento do subsistema
de energia elétrica. A abordagem utilizada foi baseada no dimensionamento das fontes de
energia e no armazenamento da energia obtida. Uma alternativa de configuragao poderia ser
a utilizagdo de duas células da bateria em paralelo.

Figura 3. Imagem do prot6tipo EPS conectado a estrutura 1U. [Fonte: Os autores]

7



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

3.3. Simulador para Orbitas Circulares

O desenvolvimento do simulador orbital considerou a sua disponibilizagdao na rede publica
de computadores (WEB), considerando a “altitude de 6rbita” como elemento chave para a
definicdo das demais caracteristicas de missdes em Orbitas circulares na regido LEO. Para
1sso, todas as formulas matematicas identificadas neste trabalho foram utilizadas no
desenvolvimento do simulador, apresentado nas imagens das Figuras 4-5 e hospedado no
enderego http://cubesat-univesp.engenharia.ws/.

UNIVESP

Introdugdo . Instrugdes - como utilizar

Figura 4 - Imagem da pagina de abertura do simulador orbital UNIVESP. [Fonte: Os autores]

Figura 5 - Imagem da area de alteracéo da altura de 6rbita do satélite. [Fonte: Os autores]
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4. Conclusao

Os dados indicaram que a altitude de 6rbita deve ser adicionada ao raio equatorial formando
o semieixo maior para calcular o periodo orbital possibilitando estabelecer o requisito que o
subsistema de baterias deve suportar, aproximadamente 5.380 carregamentos em um periodo
de um ano. A simulacdo orbital do CubeSat realizada na plataforma STK permitiu a
realizagdo de uma comparagao entre os resultados obtidos com os simulados e identificar o
momento exato onde a comunica¢do com o satélite é possivel. Na data de 25 de abril de 2021
entre 13h47 e 14h11 houve maior tempo de observacao em 1.441 segundos, devido a maior
incidéncia de luz solar. O planejamento do subsistema de poténcia e a abordagem utilizada
foi baseada no dimensionamento das fontes de energia e no armazenamento da energia
obtida. O prototipo do subsistema apresentou-se operacional com capacidade de carregar as
baterias de litio, mas para a realiza¢do da estimativa de 5.380 carregamentos previstos para
uma missao de duracao de um ano. Observamos que ¢ necessario a substitui¢do das placas
solares por células mais eficientes, de forma a atender a demanda de energia de 1.478 mAh
no periodo de eclipse de 36 min. Demonstrou-se a elaborag¢dao do prototipo de um sistema de
energia com baixo custo onde os conceitos estudados de fisica, calculo e eletronica, foram
aplicados. A partir dos dados estudados e utilizados ao longo do trabalho foi possivel o
desenvolvimento de um simulador de Orbitas circulares a partir da “altitude de 6rbita” como
informagdo chave para a defini¢do das demais caracteristicas de missdes em Orbitas
circulares na regido LEO. O simulador de 6rbitas circulares foi disponibilizado na WEB para
que outros estudantes ou pesquisadores possam ter acesso € possam comparar com os dados
de suas proprias missdes. Para isso, todas as equagdes identificadas neste trabalho foram
utilizadas no desenvolvimento deste simulador.
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