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RESUMO

Diversos projetos de satélites seguem uma linha basica arquitetural e novas
instancias da mesma sao derivadas para adaptacdo a uma missao especifica.
Além desse aspecto, projetos em geral podem estar sujeitos a alteracfes de
escopo que adicionam ou removam requisitos condicionando novas solucdes
de design e refletindo em diversas dimensdes do projeto como custo, tempo,
risco etc. Diversos dominios empregam o termo “reengenharia” como um
mecanismo de adaptacdo para redesign sendo um esforco recorrente em
projetos espaciais e, as vezes, lidado de forma ad-hoc. Este trabalho visa
estabelecer uma metodologia de reengenharia de sistemas espaciais para lidar
com tais situacbes onde a migracdo de uma plataforma genérica para a
especifica ocorra de maneira segura e ordenada. A metodologia de
reengenharia de sistemas espaciais se concretiza mediante uma série de
iteracBes com cinco atividades basicas: (1) Preparar-se para reengenharia; (2)
Mapear e analisar o design atual; (3) Idealizar o novo design; (4) Implementar a
reengenharia; (5) Melhorar continuamente no tempo disponivel. Estas
atividades séo repetidas para cada subsistema do satélite em reengenharia até
que um design efetivo, completo e estavel seja obtido dentro do espaco de
tempo e custo que se tem disponivel. A validacdo da metodologia utilizara
como estudo de caso o dominio de satélites miniaturizados com a adaptacao e
implementagcdo de um picossatélite baseado em plataforma TubeSat chamado
Tancredo-1 com um gravador de voz educacional e uma sonda de Langmuir do
INPE como cargas Uteis. Este dominio de artefatos espaciais evolui com o
emprego extensivo de nanotecnologia e microeletronica e tem merecido
especial atencdo em missdes para satélites. O picossatélite em foco faz parte
do projeto chamado UbatubaSat com limitantes em custo e tempo de entrega.
Sua arquitetura de sistemas passou por diversas alteracbes e stakeholders,
sendo a mais impactante sua ejecdo em Orbita, prevista ao final de 2016, a
partir do modulo Kibo da Estacdo Espacial Internacional (ISS) com uso do o
lancador H-11B e a nave robdética de cargo Kounotori, todos da JAXA/Japao. Isto
introduziu novos requisitos ao projeto, principalmente aqueles relacionados a
seguranca fisica (safety) que desafiam sua reengenharia em diversos
aspectos.

Palavras-chave: Reengenharia. Engenharia de Sistemas Espaciais.
Picossatélites. Sonda de Langmuir. ISS.






A METHODOLOGY FOR SPACE SYSTEMS REENGINEERING

APPLIED TO PICOSATELLITE

ABSTRACT

Several satellite projects follow a basic architectural line and new instances
are derived to adapt it to a specific mission. Apart from this, in general
projects may be subject to scope changes that add or remove requirements
conditioning new design solutions and reflecting on many project dimensions
such as cost, time, risk, etc. Various fields use the term "reengineering" as a
mechanism of adaptation to redesign and it is a recurring effort in space
projects and, sometimes, handled in an ad hoc manner. This work aims to
establish a methodology for reengineering space systems to deal with such
situations so that the migration from a generic to specific platform occurs safe
and orderly. The methodology for space systems reengineering is undergone
through a series of iterations with five basic activities: (1) Prepare for
reengineering; (2) Map and analyze the current design; (3) Idealize the new
design; (4) Implement the reengineering; (5) Improve continuously within the
available time. These activities are repeated for each of the satellite
subsystem under reengineering until an effective, complete and stable design
iIs obtained within the available time and cost. The validation of the
methodology will use as a case study the small satellites domain with
adaptation and implementation of a TubeSat-based picosatellite named
Tancredo-1 with a educational voice recorder and an INPE Langmuir probe
as payloads. The domain of these space artifacts evolves with extensive use
of nanotechnology and microelectronics and it has received special attention
in missions for satellites. The targeted picosatellite is part of the UbatubaSat
project with restrictions on cost and delivery time. Its system architecture has
undergone several changes in scope and stakeholders; the most impressive
being his ejection in orbit, expected by end of 2016, from the Kibo module of
the International Space Station (ISS) using the H-1IB launcher and the robotic
cargo Kounotori spacecraft, all from JAXA/Japan. This has introduced new
requirements to the project, especially those related to safety which challenge
its reengineering in several aspects.

Keywords: Reengineering. Space Systems Engineering. Picosatellites.
Langmuir Probe. ISS.
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1 INTRODUCAO

Neste capitulo sdo apresentados 0s aspectos que delineardo este trabalho como

motivacado, definicdo do problema, objetivos e a solucéo proposta.

1.1. Introducéo

Diversos projetos de satélites requerem que uma plataforma béasica seja adaptada
para uma missao especifica que pode implicar, eventualmente, até em alteracdes
de sua arquitetura (WERTZ, 2011). Adicionalmente, projetos em geral podem
estar sujeitos a mudancas de escopo que alteram as condi¢des de contorno do
mesmo adicionando ou removendo requisitos que condicionam solucdes de
projeto. Os efeitos desta mudanca podem ser sentidos em varias dimensdes em

um projeto como mostrado na Figura 1.1 na visdo do PMI (PHILLIPS, 2013).

Figura 1.1 - Impacto de mudancas de escopo em custos e tempo de projetos.

Added Time

Time
Original Project

/

Scope Added Scope |

Fonte: Phillips (2013).

Além disso, mudancas de escopo também influenciam a dinAmica de projetos,
como ilustrado na Figura 1.2, pois seus efeitos sdo perceptiveis, a saber: a)

Perde-se a capacidade de reacdo a custos e cronogramas; b) Custos de



mudancas de escopo e custos de aceleracao do projeto aumentam com o tempo;

¢) O senso de urgéncia aumenta a medida que prazos se aproximam (PMI, 2013).

Figura 1.2 - Impacto da magnitude das mudancas de escopo e seus efeitos na
dindmica de projetos.

e — e - ——————
\ Desired Sense Of Urgency
4
L K
o
2
= :
> Cost of Scope changes b
s & to Accelerate Sense Of
Project Urgency

Time - Project Lifecycle

Fonte: PMI (2013).

Em particular, para projetos que lidam com plataformas em pico e nanossatélites,
a mudanca de escopo € uma necessidade frequente e exposta na motivacao
deste trabalho. A adocao de uma abordagem ad-hoc para lidar com o conjunto de
adaptacdes de projeto pode gerar risco de ndo ser abrangente o suficiente para

cobrir os aspectos essenciais do sucesso de um projeto.

A categoria de projetos baseados em pico e nanossatélites tem merecido especial
atencdo (WERTZ, 2011). A evolugdo de nanotecnologia e microeletrbnica tem
facilitado o desenvolvimento de projetos de satélites miniaturizados mediante
diversas plataformas como Cubesats®, TubeSats® e PocketQubes®. Existe um

grande interesse principalmente de universidades e organizacdes espaciais em

! Disponivel em: <http://www.cubesat.org/>. Acesso em: 02 abr. 2016.
2 Disponivel em: <http://www.interorbital.com/>. Acesso em: 25 abr. 2016.

® Disponivel em: <http://www.pocketqubeshop.com/>. Acesso em: 25 abr. 2016.
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utilizar estas plataformas para fornecer alguns dos servigos com custo e tempo de

desenvolvimento menor que 0s satélites convencionais.

Uma das mais populares plataformas de satélites miniaturizados € baseada no
padrdo CubeSat* desenvolvido por Bob Twiggs na Universidade de Stanford e
Jordi Puig Suari da Universidade Politécnica da California em 1999. Este padrao
mundial de nanossatélites de aproximadamente 1,3 kg com dimensdes de
10x10x10 cm ou seus mudltiplos, i.e., um CubeSat de 10x10x10 cm denomina-se

de 1-U e comprimentos de 20 ou 30 cm de 2-U e 3-U respectivamente.

Entretanto um emprego mais efetivo destas plataformas miniaturizadas para fins
de uma determinada missdo que as empreguem requer uma série de tarefas de
adaptacdo. Este trabalho apresenta uma metodologia para a reengenharia de
Sistemas Espaciais aplicada a um picossatélite (massa menor que 1 Kg) e como
estudo de caso utiliza uma plataforma TubeSat a ser adaptada para duas

potenciais cargas uteis.

Vérios projetos de pequenos satélites estdo ocorrendo no Brasil, cada qual com
diferentes altitudes de 6&rbita, poténcia transmitida, protocolos de dados e
esquemas de modulacdo conforme mostrado na Tabela 1.1. A Estacdo Espacial
Internacional, ISS, tem sido empregada em alguns desses projetos como uma
alternativa aos tradicionais lancamentos de diversos picossatélites e

nanossatélites. Entretanto, a condicdo de interfaceamento com a ISS tem gerado

4 Disponivel em:
<http://staticl.squarespace.com/static/5418c831e4b0fadecaclbacd/t/56e9b62337013b6c063a655a/1458157095454/cds_r

ev13_final2.pdf>. Acesso em: 05 maio 2016.


http://static1.squarespace.com/static/5418c831e4b0fa4ecac1bacd/t/56e9b62337013b6c063a655a/1458157095454/cds_rev13_final2.pdf
http://static1.squarespace.com/static/5418c831e4b0fa4ecac1bacd/t/56e9b62337013b6c063a655a/1458157095454/cds_rev13_final2.pdf

Nnovos requisitos a projetos, principalmente aqueles relacionados a seguranca

fisica (safety em inglés) da tripulacdo e da propria ISS.

Tabela 1.1 — Alguns satélites miniaturizados do Brasil.

Satélite Orbita Poténcia Protocolo Modulacao
(Km) (W)

AESP-14 400 1 AX.25 GFSK

Tancredo-1 400 0,5 AX.25 AFSK/FM

SERPENS 400 0,5 CSP/AX.25 | MSK/FSK

ITASAT 600 0,2 AX.25 AFSK/BPSK

NANOSATC-BR1 | 600 0,2 AX.25 AFSK/BPSK

Fonte: Producéo do autor.

Um exemplo a ser citado é o CubeSat AESP-14° que foi lancado através do
foguete Falcon® 9 da Base da Forca Aérea Americana em Cabo Canaveral
(Florida, EUA) em janeiro de 2015 para a Estacdo Espacial Internacional. O
AESP-14 foi recebido no médulo japonés da ISS denominado “Kibo”™ e lancado
ao espaco através do dispositivo de ejecdo J-SSOD (JEM Small Satellite Orbital
Deployer) em Marco de 2015. Semelhantemente, o CubeSat SERPENS® foi
lancado através do foguete H-IIB em Agosto de 2015 do Centro Espacial

Tanegashima (Japéao) e ejetado da ISS em Setembro de 2015.

s Disponivel em: <http://wwuwv.aer.ita.br/~aesp14/>. Acesso em: 25 abr. 2016
6 Disponivel em: <http://www.spacex.com/falcon9>. Acesso em: 29 abr. 2016.
! Disponivel em: <http://iss.jaxa.jp/en/kibo/>. Acesso em: 30 jan. 2016.

8 Disponivel em: <https://www.facebook.com/aebserpens/>. Acesso em: 25 abr. 2016.
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Alternativamente a plataforma de CubeSats, para a constru¢do de picossatélites
h& algumas opc¢des de baixo custo como a utilizacdo de um kit de picossatélite na
plataforma TubeSat da Interorbital Systems, 10S, adaptado para atender aos
novos requisitos. Esta solucao sera utilizada na proposta do estudo de caso deste
trabalho onde varias mudancas de escopos estavam presentes e servira de base
para aplicacdo da metodologia de reengenharia proposta e concretizado no

picossatélite Tancredo®-1 a ser colocado em 6rbita via ISS brevemente.

1.2. Motivacao

A motivacao deste trabalho de dissertacdo surgiu com a demanda de consultoria
técnica do INPE ao projeto de um picossatélite, aqui denominado UbatubaSat™*
cujo escopo passou por diversas alteragcdes e uma metodologia para gerir este
aspecto do projeto passou a ser necessaria. Seus idealizadores ndo possuiam
experiéncia na area espacial e necessitavam de diversas adaptacfes de projeto
para viabilizarem sua missdo. Quando do contato com o INPE, surgiu a
necessidade de uma metodologia que pudesse guiar esse processo de

reengenharia do projeto original do picossatélite.

A proposta do projeto UbatubaSat é desafiadora por ser empreendida numa
escola publica da cidade litoranea de Ubatuba no Estado de Sdo Paulo e tendo
como idealizador um fisico e professor de matematica. A ideia surgiu de um artigo
numa revista popular nacional sobre viabilidade de construcdo de picossatélites e

langamentos via empresa americana Interorbital Systems. Esta empresa estava

° Disponivel em: <http://www.tancredoubatuba.com.br/ubatubasat/satelites.php>. Acesso em: 25 abr. 2016.

10 Disponivel em: <http://www.tancredoubatuba.com.br/ubatubasat/satelites.php>. Acesso em: 25 abr. 2016.
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http://www.tancredoubatuba.com.br/ubatubasat/satelites.php

desenvolvendo seu proprio lancador e comercializando kits de picossatélite

TubeSat a baixo custo com langamento incluso.

O objetivo do projeto é despertar nos alunos o interesse pela Ciéncia e
Tecnologia na pratica. O projeto desta escola de Ubatuba, Escola Tancredo de
Almeida Neves ¢é liderada pelo Professor Candido Osvaldo de Moura e tem como
foco a educacdo em Ciéncia, Tecnologia, Engenharia e Matematica, STEM
(acrénimo inglés para Science, Technology, Engineering and Mathematics). Esta
abordagem integra disciplinas e se utilizou da concepg¢éo do projeto UbatubaSat

para organizar equipes de alunos do ensino fundamental a partir do 5° ano.

A ideia inicial do projeto UbatubaSat € a montagem do TubeSat, pelos alunos da
Escola Tancredo Neves, e a colocacdo em 6rbita utilizando o foguete Neptune-30
da préopria empresa fabricante dos kits. Para a montagem do TubeSat, a empresa
recomendou que a escola, por ser de ensino fundamental, procurasse algum
Orgdo que desse suporte técnico necessario para a concretizacdo da fabricacao

do picossatélite.

Em 2010, a Escola Tancredo Neves procurou o INPE e foi formalizado em
meados de 2011 um acordo de parceria entre a Unido, representada pelo
Ministério da Ciéncia e Tecnologia, por intermédio do Instituto Nacional de
Pesquisas Espaciais e a Prefeitura Municipal da Estancia Balnearia de Ubatuba.
O acordo tem como objeto estabelecer e regulamentar as atividades, sem 6nus
ao INPE, na éarea de Engenharia e Tecnologia Espacial, voltadas para a

programacao, montagem, integracao e testes e operacéo do picossatélite.

Nas atividades iniciais de cooperacao foi definida a carga util a ser embarcada na

plataforma consistindo de um gravador e reprodutor de voz com mensagens pré-

6



gravadas, previstas inicialmente em trés idiomas, escolhidas num concurso

interno entre alunos da escola.

Tendo em vista 0os atrasos no desenvolvimento do lancador da Interorbital
Systems, o Projeto UbatubaSat conseguiu uma oferta de langamento junto a AEB
(Agéncia Espacial Brasileira) via ISS com a JAXA (Japan Aerospace Exploration

Agency), com previséo para Outubro de 2016.

1.3. Definicdo do Problema

7

A adaptacdo a novos contornos devido a mudanca de escopo é um esforco
recorrente em projetos espaciais e bem mais frequentes em projetos de satélites
miniaturizados como exposto na introducdo deste trabalho. Logo, ha a
necessidade da passagem de um esquema ad-hoc para uma sistematizacdo de
métodos nesta abordagem onde os diversos e mais relevantes aspectos
sistémicos devem ser lidados de forma que a reengenharia de sistemas espaciais
seja minimamente abrangente. Entretanto que aspectos abordar? Qual a ordem
destes aspectos? Existem interdependéncias e/ou desdobramentos nestes
aspectos? Quando um processo menor de reengenharia é concluido? Essas e
muitas outras questdes devem ser abordadas por uma metodologia para que

possa contribuir positivamente aos projetos espaciais.

Tomando novamente o exemplo da plataforma TubeSat original da Interorbital
Systems, a mesma foi concebida idealmente no contexto de uma determinada
arquitetura de missado voando num foguete ainda em desenvolvimento e com
requisitos de seguranca limitados. Entretanto, em sua pratica novos contornos
foram impostos ao projeto, fora da linha de controle do mesmo, e alguns

comentados a seguir:



a)

b)

d)

O primeiro picossatélite do projeto UbatubaSat, denominado Tancredo-1,
foi montado com a participacdo dos alunos da Escola Municipal Tancredo
Neves do ensino fundamental. Esses alunos n&o tiveram maiores
conhecimentos de eletrbnica, utiizavam o kit da IOS com limitacdes e
tiveram, mais tarde, que optar por outro foguete que levaria o picossatélite

até a ISS para ser ejetado;

O picossatélite montado a partir do projeto original descrito no kit da 10S
nao atendia aos novos requisitos impostos, principalmente de seguranca

(como desacoplamento total da bateria) para permanecer a bordo da ISS;

Geralmente, as oportunidades de voo de instrumentacéo espacial sdo bem
limitadas. Em paralelo, existem diversas demandas no INPE para o
embarque de instrumentos cientificos, principalmente do grupo de
Aeronomia. Como contrapartida ao acordo de parceria com o INPE, o
projeto UbatubaSat concordou que seria interessante o embarque de um
experimento cientifico do INPE consistindo de sondas de Langmuir para
estudos ionosféricos. Essa nova carga util gerou um novo contorno ao
projeto UbatubaSat, pois novos requisitos e restricbes funcionais e

operacionais devem ser atendidos;

N&o se tem conhecimento do histérico de voo dos componentes utilizados
no projeto. Sdo COTS (Commercial Off The Shelf) que seréo submetidos,
no ambiente espacial, as condigdes de alto vacuo, temperaturas extremas

e relativamente altos niveis de radiacao ionizante;



e)

f)

9)

h)

)

K)

A cablagem entre as diferentes placas dos subsistemas cria dificuldades na
montagem, integracdo, testes, manutencdo e atualizacdo do picossatélite

diminuindo a sua confiabilidade;

Realizagcdo de testes ambientais do picossatélite num cenario com

mudancas de langador;

Adaptacao da estrutura do picossatélite ao novo dispositivo ejetor devido a

mudanca de lancador;

Envio de telemetrias e dados de cargas uteis pelo Tancredo-1;

Recebimento de telecomandos como, por exemplo, de interrupcdo de

transmissdo, sendo este um requisito mandatério;

Solicitacdo de frequéncia (pré-definida) de operacdo junto aos o6rgaos
reguladores nacionais e mundiais e aprovacdo com designagcao da

frequéncia coordenada,;

Comunicagéo entre radioamadores através do Tancredo-1 e atualizacao

remota de mensagens pré-gravadas.

Basicamente, estes séo alguns dos novos contornos do projeto UbatubaSat, com
mudancas de escopo, que uma metodologia deve lidar e sua proposicéo discutida

neste trabalho.

1.4. Objetivo da Dissertagcéo

Este trabalho tem por objetivo principal propor uma metodologia de reengenharia
de sistemas espaciais diante da realidade de mudancas de escopo de projetos

espaciais e aplica-la ao dominio de satélites miniaturizados.
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Como estudo de caso, optou-se por um projeto de picossatélite em atual

demanda no INPE.
1.5. Solucéo Proposta

A adaptacdo de subsistemas e processos de Engenharia de Sistemas Espaciais €
0 aspecto chave para projetos cujo escopo mude ao longo do seu ciclo de vida.
Tendo em vista 0s objetivos, requisitos e restricoes levantados, pode-se optar por
buscar uma solucdo de melhor custo-beneficio e com agilidade através de

reengenharia de sistema espacial.

A solucado proposta, de uma metodologia de reengenharia de sistemas espaciais
apresentada no capitulo 3, engloba processos de reengenharia e elementos que
devem ser abordados de forma ordenada e segura para que a migracao de uma
plataforma genérica para um arranjo satisfaca 0s novos requisitos de missao
minimamente. Alguns dos elementos e ou atividades de Engenharia de Sistemas

Espaciais sao listados abaixo:

a) Arquitetura Elétrica: (1) Reformulacdo do layout das Placas de Circuito
Impresso (PCBs) para 0s novos requisitos de qualidade e seguranca fisica;
(2) Adocéo de um barramento de sinais facilitando a montagem e
otimizando o uso de cablagem; (3) Levantamento de requisitos de
poténcia/energia com inclusdo de novas cargas uteis;

b) Montagem, Integracédo e Testes: (1) Verificacdo, validacdo e testes de
PCBs adaptadas para a nova estrutura, e.g., Poténcia, Comunicacdes,

Computador de Bordo, Cargas Uteis e Painéis Solares; (2) Procedimentos

10



f)

g9)

h)

para realizacdo de testes funcionais e ambientais para protétipos de
engenharia/ qualificacao e voo;

Balancos de Engenharia: Verificacdo de aspectos relativos aos diversos
balancos de engenharia, e.g., poténcia e RF;

Cargas Uteis: Adaptacéo das cargas Uteis dos diversos stakeholders;
Supervisao de Bordo: Estudo de inclusado de telecomandos e telemetrias
com definicdo das estruturas das mensagens;

Segmento Solo: (1) Levantamento de requisitos de operacoes; (2)
Especificacdo de Estacdo Terrena para operacdes do satélite;

Segmento Lancador: Aspectos de interface com lancadores, ISS e
campanha de lancamento;

Telecomunicagdes: Processo de obtencédo e autorizacao de frequéncia de

operacdo do picossatélite e de sua estacao terrena.

Para a validacdo da solucdo, a metodologia utilizard& como estudo de caso a

adaptacdo e desenvolvimento de um protétipo de picossatélite baseado em

plataforma TubeSat cujo escopo final, apés mudancas, visa atender a uma

missao dual e com utilizacdo da ISS no langcamento. Em especial, a missao apés

duas mudancas de escopo, foi estendida para fins cientificos em complemento ao

propdsito inicial exclusivamente educacional. A missao cientifica (do grupo de

lonosfera do INPE) consiste no estudo da dindmica da atmosfera ionizada com

énfase em estudos referentes a bolhas de plasma.

No estudo de caso, o projeto de arquitetura elétrica original da plataforma espacial

adotava um barramento em topologia estrela, onde o computador de bordo
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controlava cada subsistema por linhas separadas de dados, e sem maiores
preocupacdes com seguranca fisica. O projeto foi modificado para atender os
objetivos da misséo dual tendo em vista a indefinicdo do foguete e o cronograma

de lancamento e também o surgimento de novos requisitos e restrigoes.

A abordagem ad-hoc para o aspecto sistémico, por exemplo, mudanca da
arquitetura elétrica de um sistema pronto, poderia levar a um projeto elétrico
inadequado, visto que para a sua execucao seria necessario ter o conhecimento
completo dos subsistemas através de engenharia reversa com a inclusdo dos

Novos requisitos e restricoes.

A partir da metodologia proposta, uma nova plataforma deve ser readaptada para
utilizar uma topologia com barramento linear onde os conectores sao fixados
diretamente e acessam suas alimentagcfes e seus sinais com outros subsistemas
e cargas uteis. E todos os subsistemas deverao ter as placas reprojetadas para

atender os requisitos dos diversos stakeholders.

A plataforma derivada deverd facilitar a ergonomia em sua montagem, integracao
e realizacdo de testes. Este requisito, além de motivar os alunos como
stakeholders do projeto, pode gerar conhecimentos e técnicas espaciais, como
por exemplos, projetar um equipamento de suporte mecanico de solo para testes

de vibracdo do picossatélite ou projetar um novo sistema de antena retratil.

Finalmente, um outro aspecto desafiador € como facilitar o desenvolvimento de
software tanto da plataforma espacial como da estacdo terrena, visto que a
plataforma original, pelo lado externo, ndo tem acesso aos pinos de programacgao

do computador de bordo.
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1.6. Organizacédo da Dissertacao

Este trabalho esta estruturado sumariamente da seguinte forma: este Capitulo 1
apresentou a motivacdo e o0s objetivos do trabalho; o Capitulo 2 discute
sucintamente sua fundamentacéo tedrica; o Capitulo 3 expde a metodologia a ser
utilizada para o seu desenvolvimento; o Capitulo 4 introduz uma misséo para um
picossatélite TubeSat como proposta de estudo de caso; o Capitulo 5 mostra os
resultados obtidos; o Capitulo 6 conclui texto com suas consideracfes finais e
sugestdes de trabalhos futuros. Uma série de apéndices e anexos complementa a

documentacédo deste trabalho.
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2 FUNDAMENTACAO TEORICA

Este capitulo apresenta os conceitos basicos necessarios para o desenvolvimento
do trabalho, com uma variedade de topicos, a saber: Engenharia de Sistemas
Espaciais e o método SMAD, satélites miniaturizados com foco na plataforma
TubeSat, o ambiente espacial com offgassing/outgassing e bolhas de plasma
monitorados por sondas de Langmuir, lancadores para a ISS e finalmente

conceitos de reengenharia.
2.1. Engenharia de Sistemas Espaciais e SMAD

A Engenharia de Sistemas € uma abordagem metdédica e disciplinada de projetos
que abrangem sua consecuc¢do, gerenciamento técnico, suas operacdes e,
finalmente, o descarte de um sistema (NASA, 2007). Um sistema ¢é
genericamente definido como uma composicdo ou colecdo de diferentes
elementos com propriedades emergentes, i.e., esses elementos juntos produzem

resultados que n&o seriam obtidos por elementos individualmente.

Os conceitos de Engenharia de Sistemas sdo aplicados na elaboracdo de
missdes espaciais as quais consistem de um conjunto de elementos denominado
de Arquitetura da Missdo Espacial segundo Wertz et al. (2011) e sao

apresentados como na Figura 2.1.

Uma arquitetura de uma missao espacial possui basicamente oito elementos: (1)
Aplicacédo para o qual a missao € construida; (2) Segmento Espacial referente a
plataforma do satélite; (3) Segmento Espacial referente a carga Gtil do satélite; (4)
Segmento Missdo com o0 pessoal e 0s equipamentos operacionais da missao; (5)

Orbita referente ao curso ou trajetéria do segmento espacial no espaco; (6)
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Arquitetura de controle, comando e comunicacfes; (7) Segmento do lancador e

sua infraestrutura; (8) Segmento de Solo e sua infraestrutura.

O arranjo desses elementos forma a arquitetura da misséo espacial. O Conceito
de Missdo é a declaracdo mais fundamental de como a misséo sera realizada e

como ira obter as informacdes.

Figura 2.1 — Arquitetura da misséo espacial.

Fonte: Wertz et al.(2011).

O processo de analise da missdo espacial tem uma abordagem iterativa para
refinamento de requisitos e métodos empregados para obté-los sdo sintetizados
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na Tabela 2.1 (WERTZ et al., 2011). As sucessivas iteracdes levam a uma melhor

definicdo do conceito de missé&o espacial.

Tabela 2.1 — Definicdo da misséo espacial e fases de analises.

Fluxo
. Passos
Tipico
Definir 1. Definir objetivos amplos e restricdes
e * Objetivos | 2. Estimar necessidades da miss&o quantitativamente e requisitos
3. Definir Conceitos alternativos de Missao
—> l Caracterizar | 4. Definir arquiteturas alternativas de missao
a Missdo | 5. Estimar necessidades da missao e requisitos
6. Caracterizar conceitos de missao e arquiteturas
j—
, 7. Definir requisitos criticos
} | Avaliar a . " -
. Miss30 8. Avaliar a utilidade da missao
9. Definir conceito de missao (baseline)
D * Definir ~ |10. Definir requisitos de sistema
Requisitos |11. Alocar requisitos para elementos do sistema

Fonte: Wertz et al. (2011).

Uma vez definida a missdo espacial, inicia-se a exploracdo do Conceito da

Missdo que geralmente segue um fluxo de trabalho tradicional como o

apresentado na Figura 2.2. Este fluxo inclui a caracterizacdo da missdo espacial

para se selecionar e definir combinacfes de solucdes possiveis com suas orbitas,

satélites, foguetes e operacdo de missdo. Mediante andlises de requisitos e

restricbes, o espaco de solucdes € diminuido. Para cada conceito de missao

identificado, e.g. “A” e “B” na Figura 2.2, se quantifica o melhor design baseado

em sua efetividade (MoEs) e desempenho (MoPs).
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Figura 2.2 - Fluxo de trabalho tradicional para exploracéo de conceito de missao.
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Fonte: Adaptada de Wertz et al. (2011).

Uma visdo geral do projeto de um sistema espacial consta no que denomina-se

de ciclo de vida que é tipicamente dividido em fases e atividades conforme a

Figura 2.3.
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Figura 2.3 — Ciclo de vida tipico de projeto espacial.
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Fonte: Bogossian e Souza (2013).

2.2. Satélites Miniaturizados

Um satélite artificial conceitualmente é dividido em duas partes (WERTZ et al.,
2011): a plataforma e a carga util. A carga util, ndo necessariamente Unica, €

definida pela misséo do satélite.

A plataforma é constituida usualmente pelos subsistemas de Controle de Atitude,
Suprimento de Energia, Telecomunicacédo de Servico (TT&C), Gestdo de Bordo,
Propulsdo, Controle Térmico e Estrutura e Mecanismos. A cablagem é

considerada um subsistema dependendo de sua complexidade.

Os satélites artificiais podem ser classificados por diferentes formas como pelo
tipo de orbita, custo, tamanho, massa, frequéncia, etc. Segundo Fortescue (2003)
h& uma nomenclatura para referenciar os satélites por sua massa de acordo com

a Tabela 2.2.
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Tabela 2.2 — Classificacdo de satélites por massa.

Classe Massa (kQ)
Satélite grande convencional > 1000 kg
Satélite pequeno convencional 500 a 1000 kg
Minisatélite 100 a 500 kg
Microsatélite 10 a 100 kg
Nanossatélite 1al0kg
Picossatélite 0.1a1kg

Fonte: Fortescue (2003).

Diversos satélites miniaturizados com custos relativamente baixos empregam
componentes COTS para obter funcionalidade complexa. O ambiente espacial
pode ser particularmente prejudicial para componentes COTS devido as seguintes
condi¢cdes hostis (FORTESCUE, 2003): Alto vacuo (podendo liberar produtos
quimicos); Temperaturas extremas (fria e quente); Altos niveis de radiacdo

ionizante.

Para comunicacdo com solo, os dados de uma aplicacdo em satélites
miniaturizados que utilizam as faixas de comunicagdo radioamador s&o
geralmente codificados no protocolo AX.25 (BEECH et al., 1998), modulados e
transladados para faixa de UHF ou VHF para serem irradiados pela antena como
indicado na Figura 2.4. Os telecomandos séo sinais que contém dados originados
no segmento solo e que sdo enviados para o0 sistema espacial para serem

processados pela plataforma.
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Figura 2.4 — Fluxo de informacfGes da aplicacdo entre o sistema espacial e estacao

terrena.
] ]
Picossatélite : Link de radio : Estagdo Terrena
! 1
Aplicacéo : ] Aplicacéo
Dados l : Dados
! |
) : : )
|
Protocolo AX.25 | : Protocolo AX.25
! |
1
) ! i )
MODEM ! : MODEM
! I
I | : 1
. Perda de Propagacéo ! .
Radio/Antena - : - Radio/Antena
i & Ruido :
! i

Fonte: Adaptada de Alminde et al. (2002).

O sinal de RF recebido na plataforma é transladado e demodulado para banda
basica e os dados séo recuperados no formato AX.25 e decodificados para obter
os dados da aplicacdo. Os dados da plataforma transmitidos pelo sistema
espacial e recebidos pelo segmento solo sdo denominados de telemetria de
servico ou housekeeping. Os dados dos instrumentos do segmento espacial sdo

telemetrias de cargas Uteis.
2.2.1. A Plataforma TubeSat

A empresa americana Interorbital Systems desenvolveu um kit'' de satélite
denominado “TubeSat” para ser langado originalmente em orbita terrestre baixa
(LEO - Low Earth Orbit) a aproximadamente 310 km utilizando o seu préprio
lancador Neptune. A 6rbita do TubeSat é circular polar com periodo aproximado
de 90 minutos e tempo de vida estimado em 90 dias quando reentra na atmosfera

se desintegrando e, portanto, ndo contribuindo com lixo espacial. O foguete

n Disponivel em: <http://www.interorbital.com/interorbital_06222015_030.htm>. Acesso em 03 maio 2016.
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Neptune continua em desenvolvimento até a presente data e vai permitir aos
foguetes da série N30, a colocacdo em Orbita de até 32 TubeSats a partir dos
seus cilindros de ejecdo. A Figura 2.5 apresenta detalhes estruturais do foguete

Neptune.

Figura 2.5- Detalhes do Foguete Neptune da 10S.

_~ Nosecone

& _-Single, Double, or Triple
TubeSat Section

_~Single TubeSats Section

[

Max Diameter = 31.75in — ~— P

Fonte: I0S (2011).

O kit TubeSat pode ser considerado uma plataforma simplificada de picossatélites
onde um conjunto de subsistemas e interfaces formam uma estrutura comum
(core) onde outras arquiteturas de picossatélites derivados podem emergir
(MEYER e LEHNERD, 1997). O kit TubeSat inclui os seguintes componentes

(10S, 2011):

a) Arquivos Gerber para a fabricacéo de placas de circuito impresso (PCB);

b) Um transceptor;

c) Uma bateria;
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d) Células solares;

e) Microcontrolador e kit de desenvolvimento;
f) Antenas;

g) Um cilindro de ejecao.

O TubeSat tem a forma tubular hexadecagonal, conforme a Figura 2.6, com oito
painéis solares intercalados por oito tiras de aluminio. E possivel a inclusdo de um
hardware de aplicacdo, néo incluido no kit, a ser desenvolvido e integrado ao

TubeSat como carga Util de um experimento desejado.

Figura 2.6 - TubeSat em forma hexadecagonal com cilindro de ejecéo.

Fonte: 10S (2011)

7z

A estrutura “core” da plataforma TubeSat de picossatélite é apresentada na
Figura 2.7 com suas comunalidades onde, de baixo para cima, tem-se as
seguintes placas: Antena, Gerenciamento de Poténcia, Comunicacgdes,

Computador de Bordo e uma placa a ser integrada de carga utl para

23



experimentos ou aplicacfes. A estrutura tem um espaco limitado para carga util,
cuja massa somada ao de todo o resto do picossatélite ndo devera ter mais que

750 gramas.

Figura 2.7 - Vista geral dos elementos “core” da plataforma TubeSat.

I S mIyem

ExperimentApplication Space

== Microcontrolier PCB

Transceiver PCB

- Power Management PCB

Coaxial Cable: From Antenna PCB
10 Transceiver PCB

-
<

Antenna PCB
tenna Antenna

Fonte: IOS (2011).

A placa da antena apresenta um dipolo, de meio comprimento de onda de metal
flexivel, com frequéncia Unica em UHF na faixa destinada ao radioamadorismo
para transmissdo e recepc¢ao de sinais. Desta forma o TubeSat opera somente no
modo de comunicacéo half duplex. O comprimento da antena deve ser ajustado
de acordo com a frequéncia de operacado e através de VSWR (Voltage Standing
Wave Ratio) ou analisador de rede. Além do dipolo, a placa da antena apresenta
o circuito de inibicdo da alimentacdo, apresentado na Figura 2.8, com um jumper
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(P1) a ser conectado antes do voo. A chave SW1 é mecanicamente mantida

fechada quando o TubeSat estiver fora do cilindro de ejecao.

Figura 2.8 Circuito de inibicdo do TubeSat.
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Fonte: Adaptada de I0S (2011).

A placa de Gerenciamento de Poténcia contém uma bateria, COTS, de ions de
litio de 3,7 volts e 5,2 AH, que é carregada, ndo simultaneamente, através das 8
placas de painéis solares fixadas externamente na estrutura do TubeSat. A faixa
de temperatura da operacéo especificada da bateria é de -20° a 60°C. A bateria
apresenta internamente dispositivos de protecdo contra curto-circuito e contra

carga e descarga excessivas.

A placa de poténcia alimenta as outras placas do TubeSat com a tensdo da
bateria e com tensdo regulada de 5,7 V utilizando um conversor DC-DC. A
Figura 2.9 apresenta a PCB e o diagrama de blocos simplificado com os
componentes eletrénicos P1 e SW1 localizados na placa da antena conforme

vistos na figura anterior.

Cada placa do painel solar apresenta 6 células solares triangulares avancadas
(TASC) de tripla juncdo de Arseneto de Gélio (GaAs) da Spectrolab com 28% de

eficiéncia. Estas células sdo mais que duas vezes eficientes quando comparadas
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as de silicio (SPECTROLAB, 2002). Alguns parametros elétricos de uma célula

TASC tipica da Spectrolab'? séo apresentados na Figura 2.10.

Figura 2.9 - Diagrama de blocos de gerenciamento de poténcia e a sua placa.
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Fonte: Producéo do autor.

12 Disponivel em: <http://www.spectrolab.com/>. Acesso em: 05 maio2016.
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Figura 2.10 — Parametros elétricos da célula solar TASC da Spectrolab.
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Fonte: Adaptada de I0S (2011).

Cada célula solar TASC fornece uma tenséo de 2,52 volts, sem carga, de acordo
com o0s parametros elétricos apresentados na Figura 2.10. E na associacdo em
paralelo de dois conjuntos de trés células solares em série, como apresentada na

Figura 2.11, a tenséo gerada é de aproximadamente 7,5 volts (sem carga).

Figura 2.11 — Esquema elétrico do painel solar.
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Fonte: Adaptada de I0S (2011).
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A placa de Comunicacdes, Figura 2.12, é composta principalmente pelos modulos

da Radiometrix*3: TR2M e AFS2.

O modulo TR2M é um transceptor UHF multicanal de FM de faixa estreita, COTS,
gue opera no modo half-duplex com poténcia de transmissdo de 100 mW (+20
dBm) com consumos de 110 mA e 27 mA nos modos, respectivamente, de
transmissdo e recepcgdo. A faixa de alimentacdo do componente € de 45V a

16 V e a faixa de temperatura € de -10 a 60 °C.

Figura 2.12 — Placa transceptora.

— 5=
TR2M-433-5

28kH2 NBFM Multi Channel Non Inverted Transceiver

0.05MHz - 434775MHz
llllﬂlWlll

Output Power: 100mW OFFSET 1800
45MHz IF Filter

Batch NoTR2C Tas8/100M/STD/ TRZ_V8_CODE/ 190809M

Serial Nox 117RMX

Fonte: IOS (2011).

O modulo AFS2 (COTS) é um amplificador de poténcia (na transmissao) e chave

de RF (na recepcdo) para ser utilizado juntamente com o médulo TR2M. A

13 Disponivel em: <http://www.radiometrix.com/>. Acesso em: 05 maio 2016.
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poténcia fornecida pelo conjunto na transmissao é de 500 mW com corrente de

360 mA e na recepc¢dao, a corrente é de aproximadamente 30 mA.

A frequéncia pode ser programada via interface serial em passos de 25 kHz na

faixa de 435 a 438 MHz através do pino PGM do TR2M.

A Figura 2.13 apresenta o diagrama de blocos simplificado da placa de
ComunicagBes. O modo de operagcdo da placa € half duplex, ou seja, a placa
funciona ora como transmissor, ora como receptor e nunca simultaneamente.
Quando a transmissdo € habilitada, o sinal de entrada AFSK1 é modulado em
TR2M, amplificado em AFS2 e irradiado (RF). No sentido oposto, quando a
recepcdo é habilitada, o sinal de RF em AFS2 é direcionado diretamente ao

modulo TR2M que realiza a demodulacao recuperando o sinal AFSK2 de saida.

Figura 2.13 — Diagrama de blocos simplificado da placa de comunicacdes.

AFSK1 .
(Entrada) AF_in
L R A2 RF——FF
ircuit
AFSK2
(Saida) AF_out
PGM En En
PGM  Enl En2

Fonte: Producédo do autor.
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A placa do Computador de Bordo utiliza o microcontrolador COTS BasicX-24 da
fabricante Atmel* que deve ser programado e configurado para atender os
objetivos e os requisitos definidos da missao. A Figura 2.14 apresenta o diagrama

de blocos bésico e a placa PCB do computador de bordo.

Figura 2.14 — Diagrama de blocos e placa PCB do Computador de Bordo.
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SOLARES '

I

LEITURA  CONTROLE
BATERIA TRANSCEPTOR

Fonte: Producéo do autor.

Na entrada da placa do computador de bordo, o sinal AFSK assincrono de

telecomando (TC) com taxa de dados de 1200 bps proveniente do transceptor é

14 Disponivel em: <http://www.atmel.com/>. Acesso em: 05 maio2016.
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demodulado em padrdo tipo Bell 202. Em seguida, o dado no formato de
protocolo AX.25 é decodificado por um controlador PIC e transferido serialmente
para o microcontrolador a taxa de 9600 bps. Semelhantemente, os dados de
telemetria (TM) da plataforma TubeSat sao lidos pelo microcontrolador e
transferidos em 9600 bps para o codificador de formato de protocolo AX.25 e
modulado em AFSK para serem transmitidos pelo transceptor. O firmware do
codificador e do decodificador AX.25 foram desenvolvidos pela empresa

Ringolake™.

O programa fonte do codificador AX.25 disponibilizado pela Ringolake deve ser
compilado, por exemplo, no ambiente MPLAB®. O firmware obtido deve ser

gravado no componente PIC16F628A ou outro compativel.

Através de um emulador de terminal de video, compativel com RS232-C, deve ser
feita, a programacédo do PIC16F628A informando a origem, destino e o numero de

flags a serem previamente enviados em uma transmissao.

Os dados de interesse devem ser enviados pelo microcontrolador no formato 8-N-
1 (8 bits, nenhum paridade e 1 stop bit). Assim que o buffer do codificador, 150
bytes, estiver completo ou quando receber o dado hexadecimal 13H (carriage
return), os dados do buffer sdo transferidos a 1200 baud no formato AX.25 para o

modulador FSK e transmitidos via radio pelo transceptor.

15 Disponivel em: <http://www.ringolake.com/pic_proj/t_trak/data_trak.html>._Acesso em: 25 abr. 2016.

16 Disponivel em: <http://www.microchip.com/>. Acesso em: 05 maio 2016.

31


http://www.ringolake.com/pic_proj/t_trak/data_trak.html
http://www.microchip.com/

O programa fonte do decodificador AX.25 também disponibilizado pela Ringolake
deve ser do mesmo modo compilado e o seu firmware gravado no PIC16F627 ou

outro processador compativel.

2.2.2. Estagdes Terrenas para Satélites Miniaturizados

Os elementos do sistema segmento de solo de acordo com (ECSS-E-ST-70C,
2008) sao: (a) Sistema de Controle de Missao; (b) Equipamentos Elétricos de

Suporte; (c) Sistema de Estacao Terrena; (d) Sub-rede de Comunicacéo Terrena.

O Sistema de Estacdo Terrena é um elemento do Segmento Solo que fornece a
ligacdo fisica com o segmento espacial enquanto em o6rbita (ECSS-E-ST-70C,

2008) como mostra a Figura 2.15.

Figura 2.15 - Sistema de Segmento Solo.
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Fonte: ECSS-E-70C (2008)

As funcdes do sistema de estacdo terrena geralmente incluem: recepcédo de

telemetria, transmisséo de telecomando, rastreamento, controle e monitoragao da
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estacdo, gerenciamento de tempo, gerenciamento de rede, distribuicdo de dados

e manutencao do sistema.

As estacdes terrenas de satélites miniaturizados como CubeSats e TubeSats
devem ser projetadas basicamente para receber telemetrias e enviar
telecomandos geralmente na faixa de VHF e UHF. Um exemplo de uma estacéo

de satélite miniaturizado € apresentado na Figura 2.16.

Os componentes dessa estacdo sdo divididos em dois grupos principais de
acordo com a localizacdo: (a) uma parte externa compreendendo o sistema de
antenas com rotores e antenas de UHF, VHF e opcionalmente antena de

banda S; (b) uma parte interna com sistemas eletronicos montados num rack.

Figura 2.16 — Estacéo Terrena de Satélite Miniaturizado da ISIS".
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Fonte: ISISY.

o Disponivel em: <http://www.isispace.nl/cms/>Acesso em: 15 maio 2016.
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A parte externa é composta de um mastro de antena que deve suportar o sistema
de antenas, mesmo em condicdes severas de tempo. As antenas estao
conectadas via cabos ao rack de instrumentacdo com transceptores, controlador
dos rotores e um computador. Opcionalmente, o rack podera ter um receptor
banda S e também um nobreak para manter a estacéo terrena em funcionamento
aproximadamente por 15 minutos para assegurar uma passagem completa de um

satélite, em caso de falta de energia elétrica.

2.2.3. Modulagao / Demodulagdo AFSK e Protocolo AX.25

A modulacdo AFSK (Audio Frequency Shift Keying) é uma forma de BFSK (Binary
Frequency Shift Keying) onde o sinal € modulado com dois tons de audio (AFSK,
2016). Esta modulacdo € utilizada principalmente por radioamadores com
protocolo AX.25 que implementa sincronizagédo, enderegcamento, encapsulamento
de dados e deteccdo de erros. Na comunidade de radioamadores a
implementag&o conjunta de AFSK e AX.25 é chamada de TNC (Terminal Node

Controller) (AFSK, 2016).

A modulacdo AFSK também é denominada camada fisica devido a sua utilizacdo
no protocolo AX.25 e pode ter designacao diferente de acordo com a taxa de
dados. Por exemplo, AFSK1200, ou modem Bell 202, codifica dados binarios com

taxa de 1200 bps.

As frequéncias utilizadas em AFSK1200 s&o 1200 Hz e 2200 Hz para codificar os
bits 0's e 1's, ou seja, a diferenca em frequéncia é de 1000 Hz. A Figura 2.17

mostra o espectro geneérico da modulagédo AFSK.
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Figura 2.17 — Espectro tipico do AFSK
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Fonte: AFSK (2016).

A Figura 2.18 apresenta o diagrama de blocos de um demodulador AFSK 1200

nao coerente com recuperacao do dado codificado em NRZ-L.

Figura 2.18 — Esquema de demodulacdo AFSK.
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Fonte: Producéo do autor.

O protocolo AX.25 é baseado no protocolo HDLC 7809 (High Level Data Link
Control) e de acordo com as normas Q.920 e Q.921 do CCITT (Committee in
International Telegraph and Telephone). A organizacdo de padrdoes ISO
(International Organization for Standardization) desenvolveu o conceito de
camadas de protocolo de comunicacdo que € um modelo de referéncia para
facilitar a interconexdo entre diferentes sistemas computacionais baseado em
camadas como mostrado na Figura 2.19. Este modelo tem sido utilizado por

estacles terrenas de pequenos satélites operando na faixa de radioamadores.

35



Figura 2.19 — Pilha de Protocolos ISSO.

Layer Function
7 Application
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Fonte: Beech (1998).

O protocolo AX.25 apresenta blocos de informagdo denominado quadros cuja
estrutura basica é mostrada na Figura 2.20 e pode ser de trés tipos:

I (informacao), S (supervisédo) e U (ndo numerado).
Figura 2.20 - Bloco de dados AX.25 e seus quadros S/U e I.

U and S frame construction
First Bit Sent
Flag Address Control | FCS Flag

01111110 | 112/560 Bits | 8 Bits 16 Bits | 01111110

Information frame construction
First Bit Sent
Flag Address Control | PID Info. FCS Flag

01111110 | 112/560Bits | 8 Bits 8 Bits | N*8Bits | 16 Bits | 01111110

Fonte Beech (1998).

2.3. O Ambiente Espacial

Esta subsecdo apresentard alguns conceitos importantes sobre o ambiente

espacial para satélites miniaturizados, dentre eles o0s efeitos de
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offgassing/outgassing, bolhas de plasma e o experimento sonda de Langmuir

como carga util para fins de medicgéo.

A atmosfera terrestre € extremamente complexa tendo principais parametros a

composi¢do quimica, a densidade e pressdo e a temperatura. A densidade e

D

pressdo variam com a altitude devido ao efeito gravitacional e a temperatura

dependente da radiagcdo solar e das correntes de conveccdo atmosféricas.

Os materiais estruturais de satélites no espago Sdo expostos as temperaturas
extremas e a ciclagem térmica que podem resultar em fadigas. Em baixas
temperaturas, os materiais podem tornar-se frageis e em altas temperaturas, eles

perdem suas propriedades mecanicas (BUSSU, 2008).

O controle térmico do satélite € necessario principalmente devido a duas razfes
principais: (1) os equipamentos eletronicos e mecanicos geralmente operam de
modo eficiente e confiavel somente dentro de faixas relativamente pequenas; (2)
a maioria dos materiais tem coeficientes ndo nulos de expansao térmica. Assim

mudancas de temperatura resultam em distorcdes.

Muitos componentes comercialmente disponiveis somente operam na faixa de
temperatura de 0 a +70 °C e portanto o projeto térmico do satélite deve ser levado
em conta para mitigar riscos de insucessos. Além da variacdo da temperatura, o
ambiente espacial apresenta diversas caracteristicas e perigos associados

conforme a Figura 2.21.

7

O Oxigénio atdbmico na atmosfera residual é responsavel pela corrosdo de
materiais como Kapton, Teflon e Mylar. Além disso, micrometeoritos e lixo

espacial podem estar presentes. A probabilidade de ocorréncia de choques deve
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ser estimada e medidas preventivas no projeto de satélites devem ser

incorporadas.

A radiacdo é resultado da presenca no ambiente espacial de elétrons, protons,
ions e raios cosmicos. Sua origem esta em particulas capturadas, explosées
solares e raios cosmicos tendo como efeito a degradacdo de células solares, o
mal funcionamento de componentes eletronicos denominados SEU (Single Event

Upset) e até a degradacdo de componentes eletronicos.

Figura 2.21 — Ambiente espacial e os seus efeitos.
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Fonte: Adaptada de Bussu (2016).

2.3.1 Offgassing/Outgassing

Outros efeitos de pressdo em ambiente espacial sdo relativos ao que se chama
de offgassing/outgassing (LEY et al., 2009). Em aplica¢Ges espaciais, 0s materiais

utilizados na sua fabricacdo sédo frequentemente testados para determinar a
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presenca ou auséncia de elementos contaminantes através de outgassing e

offgassing.

Outgassing™® é a liberacéo de produtos quimicos de substancias ndo metélicas
em condicdes de vacuo. O método de teste padrdo denominado ASTM™ E1559 é
rotinamente utilizado para avaliar as caracteristicas outgassing. Os resultados de
testes incluem a porcentagem de perda de massa total de uma amostra (TML%),
a porcentagem de material condensavel volatili coletado (CVCM%), e a

porcentagem adquirida do vapor d’agua (WVR%).

A ECSS define outgassing ou sublimacao como liberacdo no vacuo de moléculas
que foram aprisionadas sobre ou dentro de um material segundo a norma ECSS-
Q-TM-52A (2011). Ainda segundo a mesma norma, varios tipos de mecanismos

podem levar a outgassing como:

a) Desadsorcdo, que é a liberacdo de moléculas que foram adsorvidas no
topo de um material. Sendo que, segundo Dabrowski (2001), adsor¢éo € a
mudanca na concentracdo de uma dada substancia na interface entre
fases que podem ser liquida-gasosa, liquida-liquida, sélida-liquida e sélida-
gasosa,

b) Evaporacdo, que € a passagem de um contaminante a partir de sua fase
condensada (liquida ou solida) para a gasosa,;

c) Difusdo, que é o movimento aleatério das moléculas contaminantes que

podem estar localizadas profundamente dentro de um material.

18 Disponivel em: <http://www.vectranfiber.com/properties/offgassing-and-outgassing/>. Acesso em: abr. 2016.

19 Disponivel em: <http://www.astm.org/Standards/E1559.htm>. Acesso em: 06 maio2016.

39


file:///F:/%3chttp:/www.vectranfiber.com/properties/offgassing-and-outgassing/%3e.%20Acesso%20em:%20abr.%202016
file:///F:/%3chttp:/www.vectranfiber.com/properties/offgassing-and-outgassing/%3e.%20Acesso%20em:%20abr.%202016
http://www.astm.org/Standards/E1559.htm%3e.%20A

Offgassing refere-se a liberacdo de produtos quimicos de materiais na pressao
ambiente ou maior. O método de teste NHB 8060.1C (NASA, 1991) é
normalmente utilizado para medir as caracteristicas offgassing. Neste teste o
material a ser analisado é mantido a temperatura de 125 °C e pressdo ambiente
por 72 horas. A analise da amostra de gas permite identificar o produto e a sua
concentracdo. Para cada espécie, a razdo da concentracdo da amostra pela
concentracdo maxima permitida do satélite € calculada. A soma dessas razdes €

o valor T do material ou THI (Toxic Hazard Index).

2.3.2 Bolhas de Plasma e Sonda de Langmuir

Diversos satélites miniaturizados orbitam a uma altitude localizada na regido F da
ionosfera, camada da atmosfera terrestre acima de 150 km, que contém cargas
elétricas (ions e elétrons). Segundo Kirchhoff (1977), a ionosfera é basicamente
constituida por trés camadas verticais (D, E e F), que variam em funcao de varios
parametros geofisicos. Nesta regido F, subdividida em F1, F2 e F3, existem
irregularidades ionosféricas que sao objetos de estudo de diversas missfes
espaciais e de institutos de pesquisas como o INPE. A Figura 2.22 apresenta o

efeito da radiacéo solar sobre a ionosfera com as camadas D, E e F.

Figura 2.22 - Efeito da radiagdo solar na ionosfera.

Fonte: National Weather Service (2016).
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Segundo Pimenta (2002), as irregularidades ionosféricas de grande escala sao
denominadas normalmente de bolhas de plasma, que comecam a se desenvolver
na base da camada F em movimento ascendente néo linear, apos o por do sol e a
partir de perturbacdes na ionizagdo. Ainda segundo a mesma fonte, as bolhas
possuem dimensdes horizontais, ao longo das linhas de campo magnético, da
ordem de 5.000 km e na direcao perpendicular ao campo podem atingir 450 km,
acompanhando o equador magnético. A Figura 2.23 ilustra a formacdo e o
deslocamento para o leste de bolhas de plasma acompanhando o equador

magnético.

Figura 2.23 — Evolugéo das bolhas de plasma ao anoitecer.
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Fonte: Abdu® (2006).

As irregularidades na regido F foram estudadas por Clemesha (1964) usando um
radar de retroespalhamento em VHF e ele observou que essas irregularidades se

deslocavam para leste com velocidade da ordem de 100 m/s.

20 Imagem disponivel em: < http://www.laser.inpe.br/equars/eng/ionex.shtm>. Acesso em 03 maio 2016.
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As cintilacbes ionosféricas, flutuacbes nas amplitudes ou nas fases de sinais
eletromagnéticos na regido F, devido a bolhas de plasmas, sdo capazes de
perturbar as telecomunicacoes, sistemas de navegacdes como o GPS (Global
Positioning System) e sinais dos satélites, na faixa de VHF até a banda L.
Segundo Lany et al. (1988), através das perturbacdes no sinal recebido por um
receptor GPS, pode-se estudar a dinamica e morfologia das irregularidades

ionosféricas.

Segundo Pimenta (2002), outros métodos de deteccbes de bolhas de plasma

podem ser utilizados como por:

a) lonossonda, que é um tipo de radar que emite pulsos de energia
eletromagnética para a camada ionosférica em frequéncias variaveis entre
1e 25 MHz;

b) Instrumento ético como fotdmetro do tipo “all-sky” que detecta passagem
de bolhas de plasma quando h& variac6es bruscas na intensidade de
emissfes de luminescéncia atmosférica que tem origem na regido F;

c) Foguete com sensores para medidas de densidade eletronica como sonda

de Langmuir e sonda capacitiva de alta frequéncia.

A sonda de Langmuir consiste de um pequeno eletrodo, no interior do plasma, e
com a aplicacdo de uma tensdo determina-se a densidade e temperatura do
plasma a partir dos sinais |-V (corrente e tensdo), denominados curva
caracteristica da sonda de Langmuir (KAMINISHIKAWAHARA, 2004). A Figura
2.24 apresenta uma curva caracteristica I-V da sonda de Langmuir simples, com
variacdo da corrente na sonda em funcéo do potencial aplicado na sonda. As

seguintes regides podem ser identificadas: regido A — regido da corrente de
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saturacao eletronica; regido B — regido de transicdo; e regido C — regiao da
corrente de saturagdo ibnica. O potencial de plasma é indicado por V, e o

potencial flutuante pelo V.

Figura 2.24 - Curva caracteristica I-V da carga util: Sonda de Langmuir.

Regidio A

9

Fonte: Kaminishikawahara (2004).

O picossatélite a ser utilizado no estudo de caso, Tancredo-1, deverd embarcar
uma sonda de Langmuir, da Divisdo de Aeronomia do INPE, como carga util
cientifica que fara medidas (in loco) ao longo da érbita. Essas medidas ajudardo a
investigar o mecanismo de geracao de bolhas de plasma, medir a densidade de

elétrons e a distribuicdo espectral das irregularidades do plasma.

2.3.3 Missdes Anteriores com Sondas de Langmuir Embarcadas

Alguns experimentos com sondas de Langmuir foram embarcados ou estédo

previstos como, por exemplo, nos CubeSats abaixo:

a) DICE (Dynamic lonosphere CubeSat Experiment) (CROWLEY et al., 2011);
b) SORTIE (Scintillation Observations and Response of the lonosphere to

Electrodynamics) (COSMIAC, 2016);
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c) PICASSO (PICosatellite for Atmospheric and Space Science Observations)

(RANVIER et al., 2013).

A missdo DICE* consiste de dois idénticos CubeSats 1,5U de propriedade da
DICE Consortium e iniciou suas operagbes em 2011 com o objetivo de estudar
tempestades geomagnéticas e realizar medidas de densidade de plasma através

de sondas de Langmuir.

A Figura 2.25 apresenta o CubeSat com seus elementos em detalhes como as

sondas de Langmuir situadas nas partes superior e inferior da plataforma.

Figura 2.25 — O CubeSat DICE com sonda de Langmuir.
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Fonte: DICE (2016).

2 Disponivel em: <https://directory.eoportal.org/web/eoportal/satellite-missions/d/dice>. Acesso em: 05 maio 2016.
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O SORTIE é um CubeSat 6U do grupo COSMIAC da University of New Mexico e
apresenta uma carga util cientifica composta de dois instrumentos: (1) Medidor de
velocidade do ion para medicédo da direcdo dos fluxos ionosféricos; (2) Sonda de
Langmuir micro planar para medidas de densidades ionosféricas na regido F. O
seu lancamento esta previsto para 2017. A Figura 2.26 apresenta o CubeSat

SORTIE.

Figura 2.26 — O CubeSat 6-U SORTIE com experimento Sonda de Langmuir.

Fonte: COSMIAC (2016).

O PICASSO é um CubeSat 3U da ESA com lancamento em 2016 e tem como
missédo: (1) Medir a distribuicdo do ozbnio na estratosfera; (2) Medir temperaturas

na Mesosfera; (3) Medir a densidade de elétrons na ionosfera.
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Para medidas ionosféricas, sera utilizada uma sonda de Langmuir denominada
m-NLP?# (multi-needle Langmuir probe). A Figura 2.27 apresenta o CubeSat
PICASSO e a Figura 2.28 apresenta a sonda m-NLP em seus dois modos:

repouso (a esquerda) e operacional (a direita).

Figura 2.27 - llustracéo do CubeSat PICASSO.

Fonte: QB50? (2016).

Figura 2.28 - Posi¢bes da Sonda de Langmuir m-NLP na missédo PICASSO.

Fonte: QB50.

22 Disponivel em:_<https://www.qb50.eu/download/workshop/workshop5th/5_5thQB50WS-

ScienceUnits_and_Sensors.pdf>. Acesso em: 29 abr. 2016.

23 Disponivel em: <https://www.qb50.eu/download/workshop/workshop5th/5_5thQB50WS-

ScienceUnits_and_Sensors.pdf>. Acesso em: 30 abr. 2016.
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2.4. Lancadores para Estacdo Espacial Internacional

A Estacdo Espacial Internacional (ISS) tem-se tornado uma alternativa de
lancamentos de satélites miniaturizados e, desta forma, 0s mesmos necessitam
ser levados até a ISS. Os satélites miniaturizados sdo levados em naves que sao
colocadas em oOrbitas para serem acopladas a ISS e seus principais lancadores

sdo descritos nos paragrafos seguintes.

O H-1IB é um sistema projetado pela JAXA e Mitsubish Heavy Industries para
lancamento de Veiculos de Transferéncia HTV para a Estacdo Espacial
Internacional a partir do Tanegashima Space Center no Japao (JAXA, 2016). A

Figura 2.29 ilustra os foguetes da série H-II.

Figura 2.29 — Veiculo langador H-1IB em detalhes.
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56. 6m
First Stage
38m

First Stage LH. Tank

f | SRB-A

| First Stage Engine LE-7A

Fonte: JAXA (2016).
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O H-IIB € um foguete de dois estagios, onde o primeiro estagio utiliza oxigénio e
hidrogénio liquido como propelentes, com quatro foguetes aceleradores de

combustivel sélidos que utilizam polibutadieno como propelente (JAXA, 2016).

O primeiro langamento do H-1I1B, ocorreu com sucesso em 2009, com HTV-1 para
reabastecimento da ISS. Em Agosto de 2015, o lancamento do H-IIB levou os
CubeSats SERPENS, S-CUBE, Flock-2b, GOMX-3 e AAUSATS5 para a ISS a

bordo do HTV-5 (JAXA, 2016).

O Falcon-9 é um foguete da empresa SpaceX de dois estagios para colocacao de
satélites e da cépsula Dragon em Orbita. Em 2012 foi a primeira vez que uma
empresa comercial conseguiu acoplar o seu veiculo espacial a ISS (SPACEX,
2016). A Figura 2.30 mostra o Falcon 9 com o0s seus motores de propulséo e a
capsula Dragon projetada para transporte de carga para reabastecimento da ISS

(SPACEX, 2016).

Figura 2.30 - Falcon 9 com o satélite Dragon e a distribuicdo dos motores do primeiro
estagio.

Fonte: SpaceX (2016).
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O Antares é um foguete da Orbital ATK?* utilizado para lancamento da nave nédo
tripulada Cygnus para reabastecimento da ISS (ORBITAL ATK, 2016), ambos
mostrados na Figura 2.31. O foguete Antares foi projetado para conduzir cargas
Uteis de até 5.000 kg em orbitas LEO tendo 40,5m de altura, 3,9m de diametro e

pesando 240 toneladas.

Figura 2.31 - O foguete Antares da Orbital ATK e sua nave robotica Cygnus.
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Fonte: Orbital ATK (2016).

7

A Cygnus € uma espaconave de suprimentos nédo tripulada desenvolvida pela
Orbital Sciences Corporation como parte do programa Commercial Orbital

Transportation Services (COTS) da NASA.

2 Disponivel em: <http://www.orbitalatk.com/space-systems/human-space-advanced-systems/commercial-resupply-

services/docs/FS003_08_OA _5033_CRS.pdf#search="antares>. Acesso em: 29 abr. 2016.
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Finalmente o Atlas V, Figura 2.32, € um veiculo de lancamento descartavel, ainda
em atividade da familia de foguetes Atlas. Ele foi operado primeiramente pela
Lockheed Martin e atualmente € operado pela joint venture Lockheed Martin-

Boeing e United Launch Alliance (ULA, 2016).

Figura 2.32 - Detalhes do foguete Atlas V.
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Second Stage a
First Stage Centaur SR
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A ‘.
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< ' Payload Fairing

)&

-
2=

RD-180 Engine Solid Rocket Boosters

Fonte: ULA (2016).
2.5. Conceito de Reengenharia

O termo “reengenharia” dentro do dominio de Engenharia de Sistemas Espaciais
ndo é comumente utilizado apesar de ser frequentemente empregado. Entretanto
o termo ocorre em outros dominios como na area de Inteligéncia de Negdcios, por

exemplo, como:

“‘Reengenharia é o repensar fundamental e projeto
radical de processos de negocios visando obter melhorias

consideraveis nas atuais métricas de desempenho tais como
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custo, qualidade, servico e velocidade” (HAMMER E

CHAMPY, 1993).

Segundo Chikofsky e Cross (1990), o termo “reengenharia” também é usado em
outras areas como a de Engenharia de Software e contextualizado na Figura 2.33
onde se definem as interacdes existentes entre os trés estagios do ciclo de vida
de um projeto com niveis distintos de abstracdo, a saber: Requisitos, Design e

Implementacao. Neste dominio, a seguinte definicdo é extraida:

“Reengenharia € o exame e alteracdo de um sistema
para reconstitui-lo em nova forma e a implementacdo desta

nova forma.” (CHIKOFSKY E CROSS, 1990).

Figura 2.33 — Relacao entre os diversos termos ancilares a reengenharia.

Requirements
(g%m Design implementation
business rules)
Forward Forward
............. engineering | | engineering f 1l
Reverse Reverse
engineering engineering | | -
‘- -------------------------
Design Design
recovery =™ [T —:'/recovery
e <A _
Reengineering Reengineering
(renovation) (renovation)
: ' Redocumentation,
Restructuring Restructuring restructuring

Fonte: Chikofsky e Cross (1990).

Segundo Chikofsky e Cross (1990), a engenharia direta € o processo tradicional

de se mover a partir de abstracfes e l6gica de alto nivel para a implementacao
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fisica de um sistema. Por sua vez, a engenharia reversa € o processo de analise
de um aspecto de um sistema para se identificar os componentes ou inter-
relacbes desse sistema ou criar representacdes do sistema em outra forma ou
nivel mais alto de abstracdo. Engenharia reversa possui duas sub-areas:
redocumentacdo e recuperacdo de design (design recovery). Ainda segundo
Chikofsky e Cross (1990), a redocumentacdo é a criacdo ou revisdo de
representacfes semanticamente equivalentes dentro de um mesmo nivel de
abstracdo. A recuperacdo de design € um subconjunto da Engenharia reversa no
qual conhecimento de dominio, informacdo externa ou raciocinio dedutivo sao
adicionados as observacoes de um sistema para se identificar abstracdes de mais

alto nivel.

A reestruturacdo é a transformacdo de uma representacdo em outra em mesmo
nivel de abstracdo, mas mantendo seu comportamento funcional. Como pode ser
observado na Figura 2.33, as reestruturacfes nao geram mudancgas no nivel de

abstracdo (CHIKOFSKY; CROSS, 1990).

Finalmente, a reengenharia reconstitui um sistema em uma nova forma e o
implementa em seguida. Geralmente, a reengenharia inclui alguma forma de
engenharia reversa e, em seguida, alguma forma de engenharia direta ou
reestruturacao. Isto pode incluir modificacdes com relacdo a novos requisitos ndo

satisfeitos no sistema original (CHIKOFSKY; CROSS, 1990).

Considerando-se as definicbes apresentadas, verifica-se que a reengenharia tem
como origem um sistema pronto, diferenciando-se, dessa forma, de um novo
desenvolvimento (engenharia direta) que se inicia a partir da especificagdo do

sistema que ainda sera construido.
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Atualmente diversos paradigmas da area de Engenharia de Sistemas séo
advindos, ou mesmo, estendidos de conceitos surgidos na area de Engenharia de
Software como o conceito de Engenharia de Sistemas Dirigida por Modelos (do

inglés, Model-Driven Systems Engineering) (BOCCIARELLI, 2014).

Finalmente, se considera a definicdo de Engenharia de Sistemas constante no

Padrao 1220-1994 do IEEE (1995) como sendo:

abordagem colaborativa interdisciplinar para
derivar, desenvolver e verificar uma solucdo balanceada do
sistema ao longo do ciclo de vida, que satisfaca as
expectativas dos stakeholders e atenda a aceitacdo publica”

(IEEE, 1995).
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3 PROPOSICAO DE UMA METODOLOGIA PARA REENGENHARIA DE

SISTEMAS ESPACIAIS

Neste capitulo sera exposta a metodologia para guiar um processo de
reengenharia de sistemas a ser aplicado no estudo de caso do capitulo 4 deste

trabalho.

De acordo com as definicdes anteriores apresentadas na secao 2.5 do capitulo
anterior, este trabalho fornece o significado do que seja a “Reengenharia de
Sistemas Espaciais” adaptadas a este contexto como sendo: “uma abordagem
colaborativa interdisciplinar de se examinar e alterar um sistema espacial anterior
de forma a reconstitui-lo em uma nova solucdo balanceada ao longo do ciclo de
vida e a implementacdo desta nova solugcdo mediante derivacdo, interacao,
desenvolvimento e verificagdo satisfazendo as novas expectativas dos

stakeholders com novos requisitos e atendendo a aceitacao publica”.

3.1. O Processo de Design de Satélites

O processo que sera utilizado para a fase de design de satélites é iterativo, pois
diversos ciclos de engenharia sdo necessarios até que se obtenha uma
arquitetura de sistema espacial que atenda minimamente o propdsito da misséo

em vista (WERTZ et al., 2011).

A Figura 3.1, embora ndo sendo estritamente reengenharia, mostra como
requisitos de missdo acabam influenciando diversos aspectos da arquitetura de
sistemas de um satélite bem como possiveis realimentacfes da arquitetura na

prépria missdo quando sua viabilidade de escopo necessita ser revista.
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Figura 3.1 — Inter-relacdo entre requisitos e a arquitetura de sistema espacial.
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Uma visado mais detalhada do processo iterativo de design de missao e satélite é
ilustrada na Figura 3.2 onde se destaca um modelo conceitual com certo grau de
acoplamento e precedéncia entre as solucdes dos diversos subsistemas e como
isto se relaciona com requisitos e restricbes da missdo espacial bem como os
resultados de estudos desse design. Isso implica, segundo Bandecchi et al. (1999),
que a definicdo e evolugcdo de cada componente tem um impacto sobre outros

componentes e um estudo prévio de impacto de mudancas € essencial para
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assegurar que 0s processos iterativos de design convergem para uma solucao

otimizada.

Figura 3.2 — Modelo Conceitual do processo de design da misséo e satélite.
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Fonte: Bandecchi et al. (1999).

Esta mecanica de iteracdes sera também utilizada na definicdo da metodologia

proposta a seguir.

3.2. Metodologia Proposta para Reengenharia de Sistemas Espaciais

A derivacdo da metodologia para reengenharia de sistemas espaciais é baseada
essencialmente nas referéncias (CHIKOFSKY; CROSS, 1990) e (HAMMER;
CHAMPY, 1993), ambas advindas de dominios onde o conceito de reengenharia

ja esta consolidado.
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A metodologia proposta (extensédo das diferentes reengenharias) é iterativa, pois
passa por Varios ciclos de engenharia direta, reversa, reestruturacdo e
reengenharia como mostrado na Figura 3.3 e utiliza os diversos relacionamentos
entre os termos ancilares ao conceito de reengenharia segundo em Chikofsky e
Cross (1990). Na fase de design mostram-se as interdependéncias entre 0s
diversos subsistemas a serem projetados e qual seu sequenciamento. Isto implica
que a definicdo e desenvolvimento de cada componente tem um impacto sobre
outros componentes e qualquer mudanca podera propagar através do sistema

(BANDECCHI et al., 1999).

Figura 3.3 — Metodologia de Reengenharia para sistemas espaciais.
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Fonte: Producgédo do autor.
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A metodologia de reengenharia de sistemas espaciais se concretiza mediante
uma seérie de iteracdes com cinco atividades basicas detalhadas na Figura 3.4 e
sendo executadas como citadas em Hammer e Champy (1993), sumariamente
listadas como: (a) Preparar-se para reengenharia; (b) Mapear e analisar o design
atual; (c) Idealizar o novo design; (d) Implementar a reengenharia; (e) Melhorar
continuamente no tempo disponivel. Estas atividades séo repetidas para cada
subsistema do satélite em reengenharia até que um design efetivo, completo e

estavel seja obtido dentro do espacgo de tempo e custo que se tem disponivel.

Figura 3.4 — Passo-a-Passo de atividades na metodologia de reengenharia.
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Fonte: Adaptada de Hammer e Champy (1993).
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Quando da aplicacdo da metodologia proposta de reengenharia, ela podera sofrer

adaptacdes dependendo do escopo de cada tipo de projeto, seu custo e seu

tempo limite de entrega. No estudo de caso veremos um projeto de um

picossatélite com limitantes em custo e tempo de entrega que demandara

processos de reestruturacdo, engenharia direta, engenharia reversa (incluindo

redocumentacdo e recuperacdo de design) e reengenharia. O processo ou

processos de reengenharia a serem utilizados na realizacdo de um sistema serao

definidos de acordo com os conceitos da metodologia proposta e resumidos

fundamentalmente a sequir:

a)

b)

d)

Engenharia direta, quando um novo desenvolvimento se inicia a partir da
especificacdo de um sistema que ainda sera construido;

Engenharia reversa, quando é necessario analisar um sistema para
identificar o0os seus componentes e inter-relacionamentos, e criar
representacfes do sistema em outra forma ou em nivel de abstracéo
maior;

Recuperacdo de design, quando é necessario identificar abstracbes de
nivel maior de um sistema através de combinacdes de métodos (como
documentacgbes, experiéncia pessoal, conhecimento geral do problema,
etc.) para completo entendimento do sistema: O que faz? Por que faz?
Como faz?

Redocumentacdo, quando se deseja recuperar a documentacdo de um
sistema através da criagcdo ou revisdo de representacdo equivalente

semanticamente dentro do mesmo nivel de abstragéo;
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e) Reestruturacdo, quando visa a melhoria de um sistema sem alterar o seu

f)

comportamento externo através da transformacdo de uma representacdo
para outra, no mesmo nivel de abstracao;
Reengenharia, quando um sistema € examinado e alterado para ser

reconstituido e implementado em uma nova forma com possivel incluséo

de novos requisitos ndo atendidos originalmente.
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4 ESTUDO DE CASO - REENGENHARIA DE UM PICOSSATELITE

Este capitulo aplica a metodologia proposta no capitulo 3 onde o objeto de estudo
de caso é picossatélite Tancredo-1 do Projeto UbatubaSat ( Dos-Santos et al.,
2010). Aqui sédo abordados basicamente os temas: adaptacdo e aplicacdo da
metodologia de reengenharia ao contexto exigido face aos eventos de mudanca

de escopo deste projeto e sua subsequente implementagéo.
4.1. Eventos e Mudancas de Escopo da Missédo Espacial

Cada projeto é sujeito as vezes a certo grau de alterac6es de escopo. No caso do
projeto UbatubaSat, a Figura 4.1 lista a sequéncia cronolégica dos eventos,

descritos em seguida, que implicaram em mudancas de escopo do referido

projeto.

Figura 4.1 — Cronologia de eventos para mudanca de escopo no Projeto UbatubaSat.
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Fonte: Producgédo do autor.

63



As principais mudancas de escopo da misséo espacial sdo listadas abaixo:

a)

b)

d)

Mudanga de Missao: Inicialmente, estritamente educacional com uma
carga util de gravador de voz, passou a uma missdo dual com fins
educacionais e cientificos, com a inclusdo da sonda de Langmuir do grupo
DAE/INPE;

Mudancgas de Lancador: Inicialmente era Neptune-30, com seu atraso na
entrega, AEB junto com a Gauss/CalPoly, respectivamente brokers para o
lancamento e TuPOD, fornecem lancamento via lancadores e naves
americanas de transferéncia de carga para ISS, Cygnus da Antares ou
Dragon da Space-X. Finalmente, houve a desisténcia da equipe mexicana
gue também voaria neste lancamento. A Gauss opta por incluir um picosat
americano (OSNSat) utilizando lancador japonés via H-11B e carga para ISS
com nave Kounotori (HTV-6);

Mudancas de Requisitos: (1) A plataforma original era de baixa qualidade
gerando novos requisitos em confiabilidade cablagem, inclusdo de
deslizador Teflon, chaves de Inibicdo, etc.; (2) Além disso, pelo segmento
de lancador foram introduzidos requisitos de seguranca (safety)
inexistentes até o momento exigindo alteracdo em diversos itens (software
de bordo, bateria e circuitos de protecao, AlT).

Mudanca de StakeHolders: (1) Inicialmente tinha-se a escola Tancredo
Neves; (2) Em seguida houve o ingresso da AEB como copromotora do
langamento; (3) Inclusdo da ISS/Kibo e JAXA/JAMSS que inclui requisitos
de safety e interfaces com a Gauss / CalPoly; (4) A divisdo DAE/INPE
incorpora uma sonda de Langmuir; (5) Para o uso da faixa de frequéncia,

as entidades reguladoras ANATEL, IARU e ITU foram contatadas.
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Chegamos ao final do projeto com uma lista de pelo menos 11
stakeholders: {Escola Tancredo Neves, seus estudantes, AEB, ISS/Kibo e

JAXA/JAMSS, Gauss, CalPoly, DAE/INPE, ANATEL, IARU e ITU }.

4.2. Adaptacéo da Metodologia de Reengenharia de Sistemas Espaciais

A adaptacdo do picossatélite demandara uma Reengenharia de Sistemas

Espaciais além de novos circuitos eletrdnicos. Neste cenério, diversas

consideracdes devem ser lidadas para que a migracdo ocorra de maneira segura

e ordenada respeitando os diversos aspectos de Engenharia de Sistemas

Espaciais, alguns aqui listados:

a)

b)

d)

f)

9)

Reformulacéo do layout das Placas de Circuito Impresso (PCBs) para 0s
novos requisitos de qualidade e seguranca fisica;

AIT na nova estrutura,

Verificacdo de aspectos relativos a balancos de poténcia e RF, layout de
painel solar;

Adaptacéo da Carga Util do UbatubaSat (Gravador de Voz) e protocolo de
bordo para que possa aceitar novas mensagens via telecomando;

Aspectos de interface com lancadores para a ISS e campanha de
langcamento;

Estudo de uma potencial missdo de interesse ao INPE com essa nova
plataforma de picossatélites;

Estudo de Inclusdo de Telecomandos e Telemetria.

O resumo da aplicacdo da metodologia de reengenharia proposta no projeto

UbatubaSat é apresentado na Tabela 4.1. Na primeira coluna temos as principais

atividades do projeto e nas demais colunas, 0s processos da metodologia. As
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justificativas dos processos utilizados nas atividades descritas na Tabela 4.1 séo

apresentadas na proxima secao.

Tabela 4.1 — Adaptacdo da metodologia de reengenharia de sistemas espaciais para
atividades do Projeto UbatubaSat.

Processo Eng. Eng.

Direta Reversa Recuper.Design | Reestrut. | Redoc. Reeng.

Atividades

Misséo do
picossatélite

Arquitetura v/ 7 / v/ v
Elétrica

Subsis}em_a de . . J J v
Poténcia

Subsistema
Comunicacfes

Subsistema / / J J y
Computador de

Rardn

Subsistema J / / J y
Estrutura

SubS|ste,ma. . v
Controle Térmico

Carga Util /
Educacional

Carga Util v/
Cientifica

Software de Bordo v/

Software de Solo v

(continua)
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Tabela 4.1 — Conclusao.

Processo Eng. Eng. Recuper.
. g 9 P Reestrut. Redoc. Reeng.
Direta Reversa de
Atividades Desian
Aquis. Compon.
Manufatura de v v
PCBs
Regulagédo de v
Frequéncia
Handover-JAXA v
Segmento Solo v
Mock-Up Picosat
v v
& Estacdo Terrena
Gestéo de Projetos v

Fonte: Producéo do autor.

4.3. Reengenharia da Misséo Espacial

Com as diversas mudancas apresentadas com stakeholders, lancamento e
objetivos da missao, foi adotado de acordo com a metodologia proposta, o
processo de Reengenharia para a redefinicAo da missdo espacial, conforme
assinalado na Tabela 4.1, visto que a missao foi alterada com inclusdo de novos
requisitos ndo presentes originalmente. Para tanto foram
Diagrama de Conceito da Missdo (CONOPs) bem como a Arquitetura da Misséo

Espacial, respectivamente Figuras 4.2 e 4.3, incorporando todas as mudangas

relevantes de escopo do projeto.
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A missdo cientifica basicamente tem como objeto bolhas de plasma em seu
ambiente final da ionosfera. Entretanto, como a plataforma sera lancada a partir
do médulo japonés da ISS, Kibo, isto podera implicar num tempo de
armazenamento no seu interior donde requisitos de seguranca fisica (safety)

afetardo os subsistemas de computacéo de bordo, poténcia e comunicacodes.

Figura 4.2 - Diagrama conceitual de operacfes do picossatélite Tancredo-1.

Ionosphere
ELECTRONS

Instant N1 Instant N2
TubeSat TubeSat

Audio Chip

TRANSCEIVER
X

ANTENNA

\\ UHF / Neik ‘ 4

// VvV \ U H F ,/\'/

AMATEUR RADIO 1 AMATEUR RADIO 2

Fonte: Producé&o do autor

Os stakeholders educacionais requerem a utilizacdo de um gravador e
transmissor de MP3 como carga util educacional e também atende a comunidade
de Radioamador, que demanda um retorno devido ao uso de UHF na faixa
dedicada a estes. Estes aspectos sdo sumariamente ilustrados na Figura 4.3 com
a Arquitetura da Missdo Espacial minima que atenda aos requisitos da missao

final do picossatélite.
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Figura 4.3 - Reengenharia ha Arquitetura da Missdo Espacial do Tancredo-1.

| R 2 |

m v
lll H "

AX2S
Protecol
Mxé14
Mode m

- Missao
Arquitetura CCC A \\\
(Comando, Controle \ s
y n Tancredo-1

e Comunicagdes)

Orbita e Constelagao
TuPOD

Objeto de

<— | Conceito de Missao

Operacoes de Missdao \

v

Segmento
Espacial

Carga Util

Satélite

Fonte: Produc¢éo do autor.

Cabe ressaltar que houve uma configuracdo intermediaria do picossatélite,

mostrada na Figura 4.4, a titulo de informacdo de como a mudanca de escopo
alterou a configuracao externa do picossatélite.

Figura 4.4 - Estrutura Mecanica para uma versao anterior do Tancredo-1.

4 xTeflon sliders

Teflonslider
efionsiic 4 x Contact switches

Fonte: Teixeira (2014).
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4.3.1. Reengenharia da Arquitetura Elétrica

De acordo com a metodologia proposta, 0s processos envolvidos nas atividades

sSao:

a)

b)

d)

Reengenharia, devido a renovacéo da arquitetura com a inclusdo de novos
requisitos como facilitar AIT, inclusdo da nova misséo, etc.;

Engenharia reversa, em razdo da andlise do sistema implementado em
topologia estrela e a criacdo da representacdo de uma nova arquitetura em
nova topologia;

Recuperacdo de design, em razdo da necessidade do completo
entendimento de inter-relacionamentos, principalmente devido aos
problemas de interligacdo entre os subsistemas computador de bordo e
poténcia;

Reestruturacdo, devido a melhoria da arquitetura elétrica sem alteracao do
comportamento externo e com transformacdo de uma representagdo
(topologia estrela) para outra (nova topologia) com mesmo nivel de
abstracao;

Redocumentacao, devido a necessidade de registrar a nova arquitetura

elétrica decorrente das alteracdes realizadas.

O desenvolvimento da arquitetura elétrica passou por diversas alteracées devido

aos requisitos de confiabilidade pelos stakeholders para que o projeto final

acomodasse todas as restricoes e requisitos derivados.

O apéndice A.1 apresenta as atividades realizadas de reengenharia de arquitetura

elétrica com mudancgas de topologia estrela para linear com incorporacédo de

novos requisitos para AIT e misséo cientifica. A nova arquitetura elétrica é
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apresentada com a definicdo de todos os sinais com suas interligacdes entre os
subsistemas. E também séo apresentadas as novas placas padrdes, reprojetadas

com conectores de barramento, e o empacotamento destas na nova estrutura.

4.3.2. Reengenharia do Subsistema de Poténcia

O subsistema de poténcia (EPS) € o responsavel por gerar energia elétrica a
partir dos painéis solares, armazenar esta energia em bateria e distribuir de forma

regulada para os todos os subsistemas do picossatélite incluindo cargas uteis.

A reengenharia deste subsistema usard 0s seguintes processos: Reengenharia,
Engenharia  Reversa, Recuperacdo de Design, Reestruturacdo e
Redocumentacgdo. Basicamente, isto € necessario por ser um subsistema que tem
interface com todos os outros e ser vital para a missdo sendo foco de varios
requisitos. As justificativas para utilizagcdo desses processos da metodologia

proposta sdo apresentadas a seguir:

a) A Reengenharia sera utilizada no subsistema de poténcia devido a sua
renovacao com a inclusdo de novos requisitos, principalmente relacionados
a seguranca, nao atendidos no subsistema original. O subsistema sera
reprojetado, de acordo com na nova estrutura de topologia com barramento
linear, com a insercdo de novos componentes eletronicos de protecédo da
bateria;

b) A Engenharia Reversa sera utilizada em razdo da analise do subsistema
original implementado para criagdo de uma nova versao com nova
disposicéo de componentes para utilizacdo na nova estrutura de topologia

com barramento linear;
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c) A Recuperacédo de Design serda utilizada devido a interface do subsistema
de poténcia com todos os outros subsistemas demandando conhecimento
completo sobre balancos de energia de todo o sistema espacial;

d) A Reestruturacdo sera utilizada para melhoria do subsistema de poténcia
sem alteracdo do comportamento externo, mas com nova representacao
(conector de barramento) de mesmo nivel de abstracdo da representacéo
atual (diversos conectores de interligacao);

e) A Redocumentacdo sera utilizada para registrar 0 novo subsistema

decorrente das alteracfes realizadas.

O apéndice A.2 apresenta as atividades realizadas de reengenharia do
subsistema de poténcia com incorporacdo de novos requisitos, originalmente
inexistentes, devido a utlizacdo da ISS. Neste sentido foram realizadas
adaptacdes no subsistema com a inclusdo do conector de barramento e

componentes de protecao exigidos.

4.3.3. Reengenharia do Subsistema de Comunicacdes

Os processos envolvidos da metodologia proposta de reengenharia para o

subsistema de comunicac¢fes sao:

a) Engenharia Reversa, em razdo da andlise do subsistema implementado
utilizando topologia estrela para criacdo da representacdo em nova
topologia (linear);

b) Recuperacao de Design, em razdo do completo entendimento de inter-

relacionamentos com outros subsistemas;
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c) Reestruturacdo, devido a melhoria do subsistema sem alteracdo de
comportamento e com insercdo de conector de barramento para ser
utilizado na nova topologia de arquitetura com maior confiabilidade;

d) Redocumentacdo, devido & necessidade de registrar o subsistema

reestruturado.

O apéndice A.3 apresenta as atividades realizadas da metodologia de
reengenharia do subsistema de comunicacdes, principalmente através do
processo de reestruturacdo, com incorporacdo do conector de barramento. Sao
apresentados 0s conceitos e 0s sumarios dos enlaces de descida e subida para o
picossatélite. Também um método de programacéao de frequéncia de operacédo do

transceptor € apresentado.

4.3.4. Reengenharia do Subsistema de Computador de Bordo

A reengenharia deste subsistema segue o mesmo padrdo das estratégias
adotadas para o subsistema de poténcia por possuir interface com todos os
outros subsistemas gerando alto acoplamento de requisitos. Desta forma, serdo

utilizadas as seguintes estratégias:

a) Reengenharia, devido a renovacédo da arquitetura com a inclusdo de novos
requisitos como facilitar AIT, nova missao, etc.;

b) Engenharia reversa, em razao da andlise do sistema implementado em
topologia estrela e a criagdo da representacédo de uma nova arquitetura em
nova topologia;

c) Recuperacdo de Design, em razdo da necessidade do completo

entendimento de inter-relacionamentos, principalmente devido aos
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problemas de interligacdo entre os subsistemas computador de bordo e
poténcia,;

d) Reestruturacdo, devido a melhoria da arquitetura sem alteracdo do
comportamento externo e com transformacdo de uma representagcdo
(topologia estrela) para outra (nova topologia) com mesmo nivel de
abstracao;

e) Redocumentacdo, devido a necessidade de registrar a nova versdo do

subsistema.

O Computador de bordo € o subsistema responsavel por manter o sistema
espacial funcionando num modo de operacdo pré-estabelecido. Ele realiza o
monitoramento, controle, interfaceamento e processamento de dados de outros

subsistemas e de cargas Uteis.

O apéndice A.4 apresenta as atividades realizadas de reengenharia do
subsistema computador de bordo com incorporacdo de novos requisitos
facilitando montagem, integracao e testes. O problema apresentado na integracéo
do computador de bordo de ndo carregamento de programas e, portanto de
desenvolvimento de software do computador de bordo é apresentado assim como
a solucdo obtida. Também sdo abordados os processos de aquisicdo de dados

dos painéis solares, geracéo do sinal AFSK e inclusdo do sensor de temperatura.

4.3.5. Reengenharia do Subsistema de Estrutura

O subsistema de estrutura sofreu diversas alteragdes para atender os requisitos
oriundos de mudancas de escopo. Assim a reengenharia deste subsistema usara

0S seguintes processos da metodologia proposta: Reengenharia, Engenharia
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Reversa, Recuperacdo de Design, Reestruturacdo e Redocumentacdo. As

justificativas para utilizacdo desses processos sao apresentadas a seguir:

a) A Reengenharia sera utilizada devido a sua renovacao com suporte a nova
arquitetura elétrica com a inclusdo de componentes como barramento
linear de dados no lugar de cablagens, para melhoria de confiabilidade do
sistema espacial, e componentes relacionados a seguran¢ca como chaves
de inibicdo, para atender os requisitos ndo cumpridos no subsistema
original,

b) A Engenharia Reversa serd utilizada em razdo da analise do subsistema
original implementado para criagdo de uma nova versao com nova
disposicdo e inclusdo de novos componentes como chaves extras de
inibicdo de poténcia, discos de teflon para facilitar ejecdo, pelicula de
poliamida para ajudar na protecdo térmica e barramento linear para suporte
a PCBs;

c) A Recuperacdo de Design serd utilizada devido a interface do subsistema
de estrutura com todos os outros subsistemas demandando conhecimento
completo sobre os elementos da arquitetura do sistema espacial;

d) A Reestruturacdo serd utilizada para melhoria do subsistema de estrutura
sem alteracdo do comportamento externo, mas com nova representagao
(chaves de inibicdo e teflons de deslizamento) de mesmo nivel de
abstracdo da representacéao original (formato hexadecagonal);

e) A Redocumentacdo sera utilizada para registrar 0 novo subsistema

decorrente das alteragdes realizadas.

O objetivo do subsistema de estrutura é fornecer uma estrutura robusta e modular

permitindo a integracdo dos demais subsistemas do picossatélite de forma a
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atender os requisitos advindos do uso com ejetor e fase de lancamento. Portanto,
entre outras atribuicdes, a estrutura deve permitir a fixagdo, ajustes de abertura

das chaves do subsistema de poténcia e contribuir para o controle térmico.

O apéndice A5 as atividades realizadas de reengenharia do Subsistema de
Estrutura com a descricdo das chaves de inibicdo, dos discos de teflon e
concepgcao de um dispositivo Remove Before Flight para manter o sistema

espacial desligado.

4.3.6. Reengenharia do Subsistema de Controle Térmico

O Subsistema de Controle Térmico foi concebido de acordo com os requisitos
tardiamente identificados durante testes de termovacuo e incluidos no escopo da
missdo. Os processos envolvidos neste subsistema de acordo com a metodologia

proposta sao definidos a seguir:

a) Reengenharia, devido a renovacdo do controle térmico de formas:
passiva, através de filmes de poliamida encapsulando os componentes
criticos para mitigar temperaturas extremas; ativa, através de
gerenciamento térmico realizado automaticamente pelo computador de
bordo. O projeto inicial apresentava, para o controle térmico, somente o
modo passivo com superficies de aluminio intercalando os painéis
solares.

b) Engenharia direta, devido a implantacdo dos métodos de controle
térmico a partir dos requisitos tardiamente surgidos, do conceito de
melhoria continua mencionado no capitulo 3. Isto foi possivel devido ao
adiamento do langamento conjunto com o TubeSat mexicano e apés a

realizacdo dos testes de Termovacuo.
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O apéndice A.6 apresenta as atividades realizadas de reengenharia do
Subsistema de Controle Térmico utilizando o0s processos mencionados da

metodologia proposta.

4.3.7. Reengenharia da Carga Util Educacional

Para a carga Uutil educacional, apenas o processo de Engenharia Direta da
metodologia proposta foi necessaria, pois segue o fluxo tradicional de atividades

de definicdo de requisitos, design e implementacao.

A carga util educacional foi definida pela Escola Tancredo Neves com a utilizacdo
de um gravador e transmissor de voz. Em seguida, foi escolhido um circuito
integrado que permite a gravacao e a sua reproducdo por trechos da sua memoria
interna para atender os objetivos dos alunos e professores de gravar diferentes

mensagens.

O apéndice A.7 as atividades realizadas de reengenharia do Subsistema de
Carga Util a partir do chip gravador/reprodutor de audio escolhido: definicdo do
modo de enderecamento; definicho do numero de mensagens e a duracdo de
cada mensagem; definicdo de regides de memoria para gravacdo e reproducao;

elaboracao do projeto com sinais de controle a serem utilizados.

4.3.8. Reengenharia da Carga Util Cientifica

Semelhantemente a carga 0til educacional, apenas o processo de Engenharia
Direta, da metodologia proposta, foi necessaria para a carga util Cientifica pelas

mesmas razdes de fluxo tradicional: requisitos, design e implementacéo.

A insercdo da carga util, a Sonda de Langmuir, em uma estrutura pré-definida

demandou um grande esforco de acomodacao tanto do lado da plataforma de
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picossatélite quanto do lado do grupo de lonosfera da CEA/INPE. Portanto, foi
realizada uma cuidadosa adaptacdo e reprojetos de placas com restricoes,
principalmente quanto a possiveis interferéncias de diversas naturezas como

espacos fisicos e consumo de energia.

O apéndice A.8 as atividades realizadas de reengenharia do Subsistema de
Carga Util Cientifica realizadas para atender os requisitos dos stakeholders
(Grupo de Aeronomia-INPE) como fornecer tensédo regulada de 5 volts e corrente
de até 150 mA, adaptar sensor da sonda de Langmuir na estrutura, adquirir dados

da sonda de forma periodica.

4.3.9. Projeto de Software de Bordo

O software de Bordo foi concebido de acordo com o0s requisitos de missao
apresentado no conceito de operagdes (CONOPs) descrito no item 4.1. O
conceito de reengenharia neste caso formalmente ndo se aplica, pois se trata de
um desenvolvimento em Engenharia Direta: implementacdo do software de bordo
(inexistente) a partir dos requisitos e restricbes aplicados aos elementos da
missao espacial por diferentes stakeholders. Entre os diversos requisitos,
podemos destacar, por exemplo, 0s seguintes: a) o sistema espacial, apés a sua
ejecdo no espaco, devera aguardar mais de 30 minutos para iniciar qualquer
transmissao; b) o sistema espacial devera interromper a sua transmissao assim
que um orgdo regulador de frequéncias solicitar; c) o sistema espacial devera
irradiar periodicamente mensagens pré-gravadas de voz; d) a missdo espacial

devera adquirir pelo menos duas amostras de dados ionosféricos por segundo.

O picossatélite devera transmitir os dados da plataforma e/ou de cargas Uteis de

forma que possam ser identificados e processados pela estacéo terrena. Assim foi
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definida uma estrutura de quadro de telemetria conforme a Figura 4.5 contendo

palavras de sincronismo, dados uteis e cédigo corretor.

Figura 4.5 — Estrutura do quadro de telemetria.

BYTE BYTE TAMANHO | IDENTIF. 000

SINCL SING2 MENSAG ™ DADO 1 DADO 2 DADON | CHECK SUM

Fonte: Producéo do Autor.

O apéndice A.9 define diferentes tipos de mensagens utilizando a estrutura de
quadro de telemetria que podem ser transmitidas pelo sistema espacial e ainda
apresenta basicamente os seguintes itens: a) O fluxograma do software de bordo
com explicacBes do seu funcionamento e dos diferentes modos de operacdes; b)

As politicas de gerenciamento de energia e temperatura.

4.3.10. Projeto de Software de Solo

Do mesmo modo que o software de bordo, o software basico do Segmento de
Solo foi concebido de acordo com o conceito de operacdes (CONOPS), descrito
no item 4.1. Neste caso, 0 conceito de reengenharia formalmente ndo se aplica,
pois se trata de um desenvolvimento em Engenharia Direta: implementacdo do
software de solo (inexistente) a partir dos requisitos e restricdes aplicados aos
elementos da missdo espacial por diferentes stakeholders. Entre os requisitos
principais estao a aquisicdo de dados de telemetria, tanto de housekeeping como
de carga util, e o envio de telecomandos principalmente para interromper a

transmisséo do sistema espacial.
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O picossatélite devera enviar os dados de telecomando de forma que possa ser
identificado e processado pelo sistema espacial. Assim foi definida uma estrutura
de quadro de telecomando conforme a Figura 4.6 contendo palavras de
sincronismo, dados uteis e coédigo corretor. O apéndice A.10 apresenta as
estruturas de mensagens definidas de telecomando e o fluxograma do software

de solo com explicagbes do seu funcionamento.

Figura 4.6 — Estrutura do quadro de telecomando.

BYTE BYTE | TAMANHO | IDENTIF.
000
SNCL SINC MENSAG ™ DADO 1 DADO2 DADON | CHECK SUM
Fonte: Producéo do Autor.
4.3.11. Processo de Aquisicdo de Componentes e Manufatura de PCBs

Engenharia direta e reengenharia foram as estratégias adotadas para o processo
de aquisicdo de componentes e manufatura de PCBs. Na montagem das placas
foram necessarios alguns componentes que tem restricdo de vendas para o
Brasil. Através de cumprimentos de normas do ITAR foi possivel a compra de

componentes como painéis solares, baterias, transceptores e controladores.
4.3.12. Regulagcéo de Frequéncia Junto a ANATEL, IARU, ITU e JSC

Para a autorizacdo de uso de frequéncia junto a agéncias reguladoras, o conceito
de reengenharia ndo € aplicavel por este demandar apenas a estratégia de

Engenharia Direta a partir dos requisitos exigidos por cada organizacgao.
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Todo transmissor de radio com capacidade de operar nos segmentos de
frequéncias alocados ao servico de radioamador necessita de uma licenca de
estacdo (espacial ou de solo) expedida pela Agéncia Nacional de
Telecomunicagbes (ANATEL). Os regulamentos que regem o0 servico de
radioamador no Brasil s&o as resolucdes de nlimeros 449 e 452 (AMSAT-BR?). O
processo de coordenacgdo de frequéncia do picossatélite e da sua estacao terrena

deve ser realizado para permitir as operacdes de ondas de radio frequéncia.

As entidades a serem contatadas e 0s principais processos de regulagéo para

coordenacao de frequéncia sdo descritas no apéndice A.11.
4.3.13. Planejamento para Handover-JAXA

O evento de entrega do picossatélite a autoridade gerenciadora do segmento de
lancamento € chamado de handover e, tecnicamente, segue o fluxo tradicional de

fases de projetos demandando cumprimentos de requisitos via Engenharia Direta.

Para a familia de satélites CubeSats, que tem um padrédo cubico de 10 cm de
aresta e massa até 1,33 kg, tem sido utilizado uma interface também padrdo com
lancadores e satélites miniaturizados chamados de P-POD (Poly-Picosatellite
Orbital Deployer), um dispositivo utilizado para a colocacdo de até 3 CubeSats em

Orbita desenvolvido pela CalPoly.

Para a familia de TubeSats, as solu¢cdes adotadas basicamente sdo semelhantes
a CubeSats, mas internamente em formato cilindrico permitindo que se usem P-

PODs facilmente adaptados para TubeSats. Desta forma, foi entdo desenvolvido

2 Disponivel em: <http://amsat-br.org/>. Acesso em: 05 maio 2016.
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o TuPOD 3U (Tubesat Picosatellite Orbital Deployer) , Figura 4.55, pela Morehead
State University com capacidade de lancamento de até dois TubeSats em

sequéncia.

Figura 4.7 — O dispositivo ejetor de TubeSats - TUPOD.

Fonte: Teixeira (2014).

Apos os testes ambientais e funcionais do Tancredo-1 (e de acordo com a
empresa JAMSS/Gauss) devera ser feita a verificagao final da compatibilidade do
picossatélite com o dispositivo ejetor TUPOD (fitcheck) e ser aprovado na revisao
de verificacdo e aceitacdo de conformidade dos itens de seguranca (Safety

Acceptance Review).

Antes da entrega final para o lancamento (handover), a bateria do picossatélite
deve ser carregada pela ultima vez, até sua liberacdo em orbita. O picossatélite
Tancredo-1 devera estar desligado por todo o percurso. Um carregador devera

ser disponibilizado para carga da bateria.

Adicionalmente, o procedimento de limpeza do picossatélite devera ser realizado
para remocdo de particulas contaminantes e também proceder ao devido

empacotamento.

82



4.3.14. Implementacdo do Segmento de Solo

O design do Segmento de Solo segue o fluxo tradicional de requisitos quanto a

implementacéo e neste caso a estratégia indicada € a Engenharia Direta.

A estacao terrena do segmento solo do Projeto UbatubaSat esta planejada para
ser instalada com recursos da AEB na Escola Tancredo Neves em Ubatuba, para
operar satélites miniaturizados operando nas faixas UHF e VHF e opcionalmente
receber sinais de telemetria em banda S. Assim a estacdo terrena terd a
capacidade de operar além do Tancredo-1 outros satélites operando nas faixas

suportadas.

A Estacdo Terrena de Ubatuba serd similar a Estacéo Terrena do INPE-ITA, com
tecnologia SDR (Software Defined Radio), alocada no Instituto Tecnolégico de
Aeronautica e com 0s mesmos elementos basicos apresentados na Figura 2.16
na secao 2.2.2, ou seja, internamente a estacdo devera possuir um transceptor
VHF/UHF, um controlador do rotor da antena, um computador, um nobreak e
opcionalmente um receptor em banda S. Externamente, a estacdo devera possuir
protecdo contra raios, rotor e suportes para antenas tipo Yagi, para as faixas UHF

e VHF, e opcionalmente uma parabdlica para a banda S.

A Figura 4.8 ilustra uma implantacdo simples do segmento solo com tecnologia
SDR do radioamador Edson Pereira para recepcdo de satélites de

radioamadores.
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Figura 4.8 - Estacao Terrena SDR de radioamador.

Fonte: Rodriguez (2016).

4.3.15. Planejamento para Picossatélite Mock-Up Educacional e sua

Estacédo Terrena

Um modelo mock-up de um satélite é simplesmente um modelo réplica do modelo
de voo que € mantido em solo para estudo e/ou validagcdo de planos de voo, por
exemplo. A necessidade de provisdo de um picossatélite mock-up Educacional e
sua Estacdo Terrena foram identificadas como uma negociacéo na fase final entre
stakeholders do projeto. Desta forma seus requisitos foram tardiamente
identificados apdés a aprovacdo nos testes ambientais e incluidos no escopo da

missao.

As estratégias adotadas sdo aplicaveis dentro do conceito de reengenharia de
aspectos pré-existentes e um novo desenvolvimento usando Engenharia Direta a

partir de requisitos tardiamente definidos.

Para a montagem de picossatélite mock-up feita pelos alunos da Escola Tancredo

Neves, treinamentos avancados de solda devem ser realizados devido a
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componentes SMD criticos, principalmente dos subsistemas de energia e

computador de bordo.

Foi montado um novo picossatélite para atuar como uma estacdo terrena de
laboratério de forma a se poder receber telemetrias e enviar telecomandos, além
de também permitir o desenvolvimento de software, tanto do segmento espacial
como de solo. Basicamente, neste esquema usa-se 0 proprio transponder de
bordo do satélite do modelo mock-up como um espelho reverso do transponder

do modelo de voo.

7

Esta solucdo é interessante e mostrado na Figura 4.9, pois se obtém duas
funcionalidades em um mesmo artefato, um picossatélite mock-up e também uma
estacdo terrena, com decodificacdo de telemetrias e codificacdo de
telecomandos, para se comunicar com o satélite em voo e mediante comunicagao

serial de um computador desktop atuando como front-end da estacao terrena.

Figura 4.9 - Emprego de satélite mock-up como estacdo terrena e comunicando com
modelo de voo.

Fonte: Producao do Autor.
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4.3.16. Reengenharia no Estilo de Gestao de Projetos

A maioria da equipe do INPE envolvida no projeto UbatubaSat advém de projetos
de grandes satélites com caracteristicas divergentes de projetos para satélites
pequenos. Neste contexto, surge a necessidade de uma reengenharia no estilo de
gestao de projetos, pois a dinamica e o fluxo de trabalho bem como as demandas
em tempo sdo mais frenéticos e menos metddico do que o cenario para projetos

formais de satélites maiores.

Neste sentido, as estratégias adotadas foram a Engenharia Direta para novas
acOes do projeto de picossatélites e Engenharia Reversa para adaptarmos

atividades mais tradicionais destes projetos, como AIT, por exemplo.

O apéndice A.12 apresenta o estilo gestéo agil de projetos para gerenciamento do

Projeto UbatubaSat.
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5 TESTES E RESULTADOS OBTIDOS

Como mencionado no capitulo 2, o projeto de um satélite € dividido em fases, e a
fase de integracdo e testes, que inclui a montagem dos subsistemas e cargas
Gteis em um satélite integrado, deve assegurar que O mesmo ira operar

apropriadamente no seu meio ambiente no qual deve funcionar.

Neste capitulo sdo apresentados os testes e o0s resultados obtidos quanto a
reengenharia dos diversos subsistemas e os testes realizados no LIT dentro da

especificacao na qualificacéo exigida pela JAXA/NASA.
5.1. Preparativos para AIT-INPE

As atividades de AIT executadas pelo LIT/INPE devem ser auxiliadas por
equipamentos mecanicos (MGSE Mechanical Ground Support Equipment) e
elétricos (EGSE - Electrical Ground Support Equipment) conforme ilustra a
Figura 5.1. Todos os componentes do EGSE que afetam os equipamentos do
sistema espacial serdo concebidos de acordo com os padrbes aplicados ao

hardware espacial.

Figure 5.1 — Diagrama de funcionalidades do sistema de apoio de solo.

Handling &
Servicing
Equipment ]

Information Describing Performance

Ground Support Satellite to be
System

Tested

Information to Establish
Operating Conditions

Environmental
Stimulus

Fonte: Coelho (2014).
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O MGSE consiste de ferramentas especificas necessarias para operacdes
mecanicas e compreende facilidades mecanicas de apoio, principalmente para
realizacdo de testes de um sistema espacial. O item RBF mencionado no

capitulo 4 pode ser considerado um dispositivo de MGSE.

O EGSE compreende os equipamentos necessarios para monitorar e controlar
um sistema espacial durante integracdo elétrica e teste, em todos os niveis, do
equipamento em nivel de sistema de acordo com a norma ECSS-E-70 (2008). De
acordo com a norma, o EGSE seré& produzido para elementos do sistema espacial
para cada nivel de decomposicao e alinhado com a filosofia do modelo de projeto.
Ele compreendera equipamentos de testes em nivel de equipamento (produto),

subsistema e sistema.

Os equipamentos de apoio devem entre outras funcionalidades, estabelecer
condicBes de operacao dos subsistemas do satélite, coletar e processar dados do

satélite que indicam o seu desempenho em resposta a estimulos ambientais.

As principais interfaces de entrada do EGSE séo: dados de telemetria e pontos de
testes com dados de medicdo; e as interfaces de saida séo: telecomandos e
dados de estimulos usando sistemas computadorizados separados denominados
como equipamentos de verificacdo especial (SCOE). As interfaces com RF e
TT&C do EGSE serdo projetadas de acordo com documento de controle de

interface solo-espaco (SGICD).

Os testes ambientais (vibracdo e termovacuo) sdo os testes essenciais exigidos
pelo segmento lancador e para realiza-los, o picossatélite deve estar preparado e
permitir a coleta dos dados. Nos testes de vibragdo, os dados coletados sé&o

principalmente referentes aos dados dos acelerdbmetros, pois o picossatélite é
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testado integrado no interior do TuPOD. Nos testes térmicos e de alto-vacuo, o
picossatélite, no interior da camara, € testado energizado para poder verificar o

seu desempenho.

O computador de bordo apresenta portas de entrada/saida que podem ser
conectadas a um computador com o ambiente de desenvolvimento do BasicX
para o desenvolvimento de firmware do picossatélite. No projeto de reengenharia,
essas portas foram projetadas para ficarem num conector do cabo umbilical no
topo da antena pelo lado externo do picossatélite para facilitar a atualizacdo de
programas. Adicionalmente, pelo mesmo umbilical, € possivel ter acesso aos
terminais da bateria para efetuar a sua carga. A Figura 5.2 mostra o conector
umbilical com os pinos da bateria (GND, VBAT) e de programacgdo (TX, RX,

ATN, GND).

Figura 5.2 - Conector umbilical de programacéo e de carga da bateria.

Fonte: Producédo do autor.

No teste de Termovacuo, termopares sdo instalados no picossatélite tanto na

parte externa de sua estrutura quanto na parte interna em componentes criticos,
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como computador de bordo, transceptor e bateria. Desta forma é possivel avaliar
0 comportamento das temperaturas nesses elementos dentro da camara. Em
seguida, os fios de termopares sdo ligados a um conector duplo de bypass
localizado na superficie da cdmara, sendo um conector com pinos no interior da

camara, e 0 outro conector oposto, com pinos do lado externo.

Da mesma forma, os pinos com sinais essenciais do computador de bordo para
upload de programas e monitoracdo devem ser passados pelo conector de
bypass. Externamente a camara, o conector com termopares deve ser ligado a
um sistema de aquisicdo de dados de temperatura. Os pinos dos sinais do
computador de bordo do picossatélite devem ser ligados a um computador portatil

com software apropriado para avaliacdo dos dados recebidos.

Finalmente, a Figura 5.3 apresenta o carregador de bateria em uso (corrente de

500 mA) através de acesso via cabo umbilical.

Figura 5.3 - Carregamento da bateria.

Fonte: Produc¢édo do autor.
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O carregador de bateria foi desenvolvido consistindo de uma fonte de corrente
constante de 500 mA adaptada de um carregador de celular com o propdésito de

manter a bateria carregada antes do handover.

5.2. Testes do Subsistema de Poténcia

Neste subsistema devem ser testados todos 0s seus circuitos de poténcia: painéis

solares; alimentacdo da bateria; conversor DC-DC; conversor A/D.

As chaves de inibicdo, que controlam as tens@es dos painéis solares e da bateria,
fazem parte do Subsistema de Estrutura, onde estdo descritos os seus testes

especificos.

A bateria do circuito de alimentacdo € um componente critico, ndo sé no aspecto
de fornecimento de energia em eclipse como também em termos de seguranca
fisica (safety), principalmente se o sistema espacial for langado da ISS. Os planos
de testes em nivel de qualificacdo da bateria sédo apresentados no Apéndice D e o

relatério correspondente com resultados nos Anexos A e B.

A Tabela 5.1 apresenta os consumos médios de corrente de subsistemas e de
cargas Uteis do picossatélite Tancredo-1 alimentado por uma fonte de tensdo. A
bateria e os painéis solares foram desconectados para esse levantamento de

consumo de carga do picossatélite.

Como o consumo de poténcia do picossatélite depende de seu modo de
operacédo, o ciclo basico de operacdo (tipico) é apresentado segmentado por
trechos na Figura 5.4 e os respectivos consumos de carga (mAh) do picossatélite
por trechos e total sdo apresentados na Tabela 5.2 utilizando transmissor a 500

mW e a 100 mW. Esse tipo de informacdo é importante na inferéncia da
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profundidade de descarga da bateria (DOD - Depth of Discharge) em situacfes de

eclipse.

Tabela 5.1 — Consumos de corrente dos subsistemas e cargas Uteis do picossatélite.

Subsistema/Carga Util Corrente(mA)

40 (Recepcao)

130 (Transmissao sem

L amplificador)
Comunicacoes

380 (Transmissdo com
amplificador)

Computador de bordo 100
Carga Util Educacional 50
Carga Util Cientifica 150
Poténcia 28

Fonte: Produc¢éo do autor.

Figura 5.4 — Sequéncia de atividades do picossatélite num ciclo tipico de operacao.

A B C D E F G H
Audio 2 Audio 2 Audio 1
M| TC || TM ™ BT TM i T
SL SL SL
[ Aquisicéo pelo computador de bordo B: Bateria
. T. Temperatura
D Transmiss&o [M: Telemetria PS: Painel Solar
[] Recepcéo TC: Telecomando SL: Sonda Langmuir

Fonte: Producéo do Autor.
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Tabela 5.2 — Carga consumida pelo picossatélite durante um ciclo basico.

Trecho

i A B C D E F G H Total
do ciclo

Duracéo
do trecho
(s)
Consumo
em (mAh)
utilizando | 0,03 | 0,17 | 0,02 1,2 | 0,04 | 2,33 | 0,04 | 4,67 | 0,04 | 8,554
transm.
500mwW

0.19 3 0,15 12 0,19 12 0,19 24 0,21 | 51,9

Consumo
em (mAh)
utilizando | 0,02 | 0,17 | 0,01 1,2 0,02 1,5 0,02 3 0,03 | 5,97
transm.
100mw

Fonte: Producéo do Autor.

Com o picossatélite integrado com todos os subsistemas e cargas Uteis, foram
realizados os testes de carga e descarga de bateria em laboratorio simulando
condicdes de iluminacdo em orbita com duracéo aproximada de 90 minutos. Para
simular trecho iluminado de uma Orbita, o picossatélite foi alimentado com uma
fonte de corrente externa de 500 mA (estimativa para 3 painéis solares iluminados
simultaneamente) durante 55 minutos; e para simular eclipse, a fonte externa foi

desconectada durante 35 minutos.

O picossatélite foi configurado para operar no modo ciclico tipico de acordo com a
Figura 5.4 e realizado os seguintes testes: a) Transmissdo com poténcia de
100 mW em todos os ciclos; b) Transmissdo com poténcia de 500 mW em todos
os ciclos; ¢) Transmissao de poténcia de 100 mW e 500 mW de forma alternada a

cada ciclo tipico. A Figura 5.5 apresenta o resultado dos testes.
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Figura 5.5 — Comportamento da tensdo média da bateria durante simulacéo de
operacdo em Orbita de acordo com a poténcia transmitida.

3,74
"..Ill.
30— —pilge ey Ny
"ﬂ v" ..
pe’ ¢ "
37 |- +
*
w
§ 3,68 ¢
4 500mW
3,66 *
B 100mW
3,64 . Alternada (100mW e 500mW)
3,52 T T T T ]
0 20 40 60 80 100

Tempo (minutos)

Producéo do Autor.

Para testes e calibracdo do circuito conversor DC/DC do subsistema de poténcia,
foram aplicadas diferentes tensdes na sua entrada e realizados os ajustes

observando-se a sua resposta através de um osciloscopio.

Os painéis solares tiveram que ser montados com as células solares soldadas
cuidadosamente ao manusea-las, pois elas sao laminas frageis e oferecem riscos
de cortes. O modo mais simples de testar o painel solar, antes da integracdo na
estrutura do picossatélite, consistiu na sua exposi¢do a luz solar medindo-se a
tensdo nos terminais do painel com um multimetro. Com o picossatélite
(totalmente integrado e com o software de bordo instalado) exposto a luz solar, os
painéis solares foram verificados através de telemetrias, dos seus dados obtidos

do conversor A/D, recebidas pela estacao terrena (mock up).
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5.3. Testes do Subsistema de Comunicacdes

O teste do subsistema de comunicagcbes consiste em verificar de um modo
simples suas funcionalidades basicas e essenciais. Para o subsistema, em modo
de transmissdo, foram observadas as amplitudes dos sinais transmitidos e
captados por um analisador de espectros, com frequéncia central na mesma faixa
do transmissor, ou seja, em 437,2 MHz. A Figura 5.6 mostra os resultados para o

transmissor operando em 100 mW e 500 mW.

Figura 5.6 - Teste do transmissor a 100 mW e a 500 mW.

Fonte: Producéo do Autor.

Para o teste do subsistema de comunicacbes no modo de recepc¢ao, foi utilizado o
computador de bordo transmitindo um sinal AFSK conectado na entrada de um
modulador FM (Modulador HP 8568B) e irradiado o sinal. Este sinal é

apresentado na Figura 5.7 quando o transceptor € configurado como receptor.
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Figura 5.7 - Sinal AFSK demodulado pelo transceptor.

Tek gl @ Stop M Pos: —1.040ms CURSOR
Type

Source
CH1

M 1.00ms

Fonte: Producéo do autor.

5.4. Testes do Subsistema de Computador de Bordo

O teste deste subsistema busca verificar de um modo simples as funcionalidades
basicas através das cadeias de transmissédo e recepc¢do do préprio subsistema
em banda bésica. Figura 5.8 ilustra os blocos basicos e a realimentacdo para

testes de verificagcdo de funcionamento do subsistema de Computador de Bordo.

Figura 5.8. Teste do subsistema de Computador de Bordo.

i - i | Modulador
Saida »| Codificador AX.25 - AFSK
Computador
De
Bordo
Entrada l= Decodificador | Demodulador |
B AX 25 = AFSK [T

Fonte: Producéo do autor.
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A sequéncia de dados gerados pela CPU do computador de bordo € codificada
em AX.25 e modulada em AFSK, que por sua vez é realimentada na cadeia de
recepcdo para demodulacdo e decodificacdo AX.25, em um esquema
denominado loop-back. Os dados de entrada da CPU sao entdo comparados com
os dados enviados. A comparacao pode também ser feita observando os sinais

de entrada e saida por um osciloscépio.

O computador de bordo apresenta portas de entrada/saida que podem ser
conectadas a um computador com o ambiente de desenvolvimento do BasicX
para o desenvolvimento de firmware do picossatélite. No projeto de reengenharia,
essas portas foram projetadas para ficarem num conector umbilical no topo da
antena pelo lado externo do picossatélite para facilitar a atualizacdo de
programas. Além disso, pelo mesmo conector umbilical, &€ possivel ter acesso aos

terminais da bateria para efetuar a sua carga.

A programacdo do computador de bordo é feita via interface serial através da
conexdo do conector da antena do picossatélite com o conector serial RS232C de
um computador pessoal (PC). Como as portas de programac¢éo do computador de
bordo trabalham com niveis 0 e 5 volts, um circuito conversor de nivel, utilizando
um circuito integrado MAX232, foi desenvolvido para realizar a interface entre o

computador de bordo e o PC.

A localizacdo exterior do conector umbilical de programacdo do picossatélite
permite a atualizacdo de firmware e testes, inclusive durante AIT, através de

cablagem (harness).

A seguir, temos a reproducao da tela do ambiente de desenvolvimento do BasicX

com a execugdao do software de bordo, desenvolvido de acordo com as estruturas
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de telemetria e telecomando. Os telecomandos foram enviados do protétipo

bésico de estacdo terrena para realizacéo de testes.

2016/03/07 11:12:11 ;horario corrente do computador de bordo
Seq:71 ;sequéncia do quadro

ARF CFG=255 ; configuragdo atual do picossatélite

REC CFG=2 ;idem

VBat = 729 : 3.56305V ;tensdo da bateria

Pw50 Omw ; poténcia disponivel

Temperature = 33.7 C ;temperatura corrente

SP(1)=0 ;dados do painel solarde 1 a 8

SP(2)=0

SP(3)=0

SP(4)=0

SP(5)=0

SP(6)=0

SP(7)=0

SP (8) =0

SP_500mi ; poténcia utilizada na transmisséo
G<SolarP (65) ;transmissao da telemetria dos painéis solares
TM (1) =235 ;inicio do quadro Telemetria

T™™ (2)=144

™ (3) =21 ;tamanho do quadro

;trecho suprimido

™ (17)=0

cksTM=203 ;fim do quadro T™M

Wait TC .. ;inicio da janela de telecomando
TC (1)=235 ;dados recebidos de TC
TC(2)=144

TC(3)=12

TC (4)=15 ;identificacdode TC

TC (5)=20 ;ano

TC(6)=16

TC(7)=3 ;més

TC (8)=7 ;dia
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TC(9)=11
TC(10)=12
TC(11)=19
TC(12)=18
cks=0

TCcode 15: executed

2016/03/07 11:12:19

time: updated
TC 500mW
G<TC ACK(246)
TM (1) =235

TM(2)=144

TM(14)=12
TM(15)=19

cksTM=241

Wait Pub_ Aud
LP(1)= 307
LP(2)= 320
VBat = 717
Pw100mw
Temperature =
LP_100
G<LangPr (20)
TM(1)=235

TM (2)=144

TM(16)=1

cksTM=100

PubA 100

G<Pub_Aud (115)

TM (1)=235
TM (2)=144
TM (3)=9

;horas

;minutos

;segundos

;checksum do quadro TC

;checksum na recepcéo no OBC

; codigo identificado e processado

;dados do processamento

; TC processado: atualizacdo de datacéo

; poténcia utilizada na transmisséo

;transmite informacédo de TC ok ;com dados recebidos

;inicio do quadro TC_ACK

;trecho suprimido

;fim do quadro TC_ACK

;aguarda janela para gravacao de audio publico

;leitura simultanea da sonda Langmuir

; poténcia disponivel: 100mwW

; poténcia transmitida:100mwW

;transmissao do quadro com dados da sonda

;trecho suprimido

;fim do quadro

; poténcia de audio: 100mwW
;transmissao do inicio do audio publico

;inicio do quadro

;tamanho do quadro
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TM(4) =115

TM(5)=205
TM(6)=2

TM(7)=153
TM(8)=2

cksTM=159
LP(1)= 308
LP(2)= 320

VBat = 709 : 3.465298V

Pw100mw
Temperature = 33.2 C

G<LangPr (20)

T™ (1)=235
T™ (2)=144
™ (3)=17
PrvA 100

G<Prv_Aud(117)

TM(1)=235
TM(2)=144
™ (3)=9

™ (4)=117
TM (5)=197
TM(6)=2
TM(7)=123
TM(8)=2
cksTM=195
LP(1)= 308
LP(2)= 319
LP(3)= 318
LP(4)= 318
VBat = 709 : 3.465298V
Pwl100mw

Temperature = 33.2 C
LP 100

G<LangPr (23)
TM(1)=235

TM (2)=144

;dados da sonda

;dados da sonda

;fim do quadro

;dados da sonda: leitura

;tensdo da bateria na aquisicdo da sonda

;temperatura durante aquis. dos dados da sonda

;transmissao dos dados da sonda

;trecho suprimido

;transmissado de audio privado e leitura da sonda

;inicio do quadro

;fim do quadro

;dados da sonda Langmuir

;poténcia: 100mwW

;transmisséo dos dados da sonda Langmuir
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TM (3)=19
T™ (4)=23
T™(5)=11 ;horario da leitura dos dados da sonda.
™ (6)=12
TM(7)=55

TM(8)=197 ;dados da bateria

TM(9) =2

TM(10)=68 ;dado da temperatura

T™(11)=52

™™ (12)=1 ;dados da sonda: inicio
TM (13) =63

™ (14)=1

T (15)=62

™ (16)=1

T™(17)=62

TM(18) =1 ;dados da sonda: fim

cksTM=15

Temperature = 33.7 C ;temperatura na aquisicdo

5.5. Testes do Subsistema de Estrutura

De acordo com a descricdo no item Reengenharia do Subsistema de Estrutura, 0s
testes do Subsistema de Estrutura devem ser realizados para o ajuste dos
deslizadores e do funcionamento das chaves na estrutura. Quando a estrutura,
com as chaves e os deslizadores de teflon fixados, estiver dentro do ejetor, deve
ter o deslocamento suave e ao mesmo tempo as chaves deverdo estar abertas.

Em contraposicéo, do lado de fora do ejetor, as chaves deveréo estar fechadas.

Para se verificar o atendimento dos requisitos do ejetor e do lancador, o
picossatélite passou por testes, principalmente de vibrac&o, para atestar que sua
estrutura é robusta para ser colocado em 6érbita. Maiores detalhes dos resultados

destes testes estao disponiveis nos Apéndices E e G e no Anexo C.
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5.6. Testes do Subsistema de Controle Térmico

Os testes deste subsistema, com os procedimentos descritos em Reengenharia
do Subsistema de Controle Térmico, foram realizados quando da realizacdo de
testes ambientais do picossatélite, no Laboratério de Integracdo e Testes (LIT).
Sua implementacdo € de acordo com o0s requisitos exigidos pelos responsaveis
pela colocacdo do picossatélite em Oérbita, os quais definiram os patamares
qguente e frio, bem como sua duracéo e numero minimo de ciclos necessarios de
temperatura e vacuo. O Apéndice F apresenta o Plano de Testes de Termovacuo

e maiores detalhes dos resultados destes testes estao disponiveis ho Anexo B.

5.7. Testes da Carga Util Educacional

O teste da carga Uutil educacional consiste basicamente em se verificar a
capacidade de gravacdo e reproducdo de dois audios distintos com duracdes

aproximadas de 12 e 24 segundos.

O instrumento da carga Util educacional foi integrado ao computador de bordo e a
entrada do instrumento foi conectada a saida de audio de um laptop e a saida do
instrumento, por sua vez, foi conectada num alto falante e também num

osciloscopio.

De acordo com os enderecos da regido das mensagens e sinais de controle foi
desenvolvido um programa para a carga util que realiza a gravacdo e a

reproducado de audio. O algoritmo do trecho do programa de gravacéo € descrito

abaixo:
S3 <- X ‘ X=0: Regiao 1 e X=1: Regiéo 2
E2 <- X ‘ X=0: Regiao 1 e X=1: Regiao 2
REC/ <- 0 " Inicia a gravacéo
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Atraso de Y segundos ' Tempo de gravacao: Y=24: Regido 1
v Y=12: Regido 2:

REC/ < 1 ' Fim da gravagéo

A gravacéo foi iniciada em seguida com as execuc¢des simultaneas do programa
do computador de bordo e do reprodutor de audio do laptop. Da mesma forma,
para a verificacdo da reproducdo, segue o algoritmo do trecho do programa de

reproducao conforme descrito seguir:

S3 <- X v X=0: Regido 1 e X=1: Regiéo 2

E2 <- X v X=0: Regido 1 e X=1: Regiéo 2

PLAYL/ <- 0 ' Inicia a gravacao

Atraso de Y segundos ' Tempo de gravacéo: Y=24: Regido 1
'Y=12: Regido 2:

PLAYL/ < 1 ' Fim da gravacédo

Nos testes foram observadas a reproducédo e duracdo do audio, do instrumento
conectado ao alto falante e ao osciloscépio, de acordo com a regido da memaria

selecionada.

5.8. Testes da Carga Util Cientifica.

A Sonda de Langmuir foi desenvolvida e fabricada pela Divisdo de Aeronomia do
INPE e integrado para testes, principalmente com os subsistemas de poténcia e

computador de bordo da plataforma.

Os testes realizados foram de verificagdo de funcionamento do controle de

alimentacéo da sonda e da leitura dos dados da carga Uutil.

O controle da alimentacao é realizado através do sinal LPPWCT. Observou-se 0 a
interrupg@o da alimentagdo da sonda com o sinal LPPWCT em nivel zero, e em

nivel 1, o restabelecimento da mesma.
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Para a leitura dos dados da sonda foi utilizado um sinal triangular com periodo
aproximado de dois segundos, gerado internamente na placa deste instrumento
conforme a Figura 5.9, para representar as possiveis variacbes de amplitude do
sinal do sensor ionosférico. Com a sonda integrada ao computador de bordo, foi
realizada a leitura do sinal de saida da sonda obtendo-se os valores esperados

dos dados amostrados.

Figura 5.9 — Teste da Sonda de Langmuir.

Vertical
VDN 500mY 4 5

Horizontal
S/Div: 160mS

oV

Fonte: Producéo do autor.

Posteriormente com o0 picossatélite completo e integrado com todos os
subsistemas foi realizada a calibracdo da carga util, utilizando resistores de
precisdo conectados em pontos de calibracdo da placa desse instrumento,

obtendo-se os valores esperados.

5.9. Resultados da Coordenacgédo de Frequéncia ANATEL, IARU, ITU e JSC

Os resultados dos processos de regulacdo de frequéncia coordenada estdo
apresentados abaixo ap0s as varias incursdes em cada uma das organizacoes.
Esta obtencdo de resultados é importante, pois a JAXA se nega a embarcar

picossatélite sem frequéncia devidamente licenciada.
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A Tabela 5.3 apresenta o resultado, da solicitacdo da regulamentacdo de
frequéncia junto & ANATEL e ITU, publicado na pagina®® da organizagéo
internacional. A regulacdo de frequéncia junto a JSC esta a cargo da JAXA

atravées da submissdo do formulario da JSC conforme apresentado no

Apéndice B.

Na pagina da IARU foi publicada a coordenacdo de frequéncia do Tancredo-1

conforme mostra a Figura 5.10.

Tabela 5.3- Dados do Relatério da ITU.

Ntc_id ntwk_ sat_name long_no ntf_rsn ssn_ref | ssn_no | wic_no
org m
115545006 UBATUBASAT | N-GSO | A API/A 9960 2805

Fonte: ITU*

26 Disponivel em: <http://www.itu.int/en/ITU-R/space/snl/SNLReport/BR-ref-list-2015-annex1.txt>. Acesso em: 30 abr.

2016.
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Figura 5.10 - Regulacéo pela IARU de Frequéncia do Tancredo-1.

The International Amateur Radio Union

Since 1925, the Federation of National Amateur Radio Societies
Representing the Interests of Two-Way Amateur Radio Communication

a

IARU Amateur Satellite Freq cy Coordi ion

Back to List of Sats whose Frequencies have been coordinated

s g .z e Tancredo de
P¥ e Bl o Almeida Neves
Contact Person ubarubasat@gmail. com nospam

Headline Details: The Tancredo 1 Tubesat is the first satellite of the Ubatubasat Project, designed
in the elementary school “Presidente Tancredo de Almeida Neves” | located in Ubatuba, Sdo Paulo,
Brazil Our goal 1s to arouse the interest in Science and Technology 1n our students, aged between
ten to fourteen ( the youngest team in the world to build a satellite). Our tasks range from
mntegration, testing, assembly, coding, launching and operating the satellite, aizming students to
pursue careers in the science and technology areas, especially in the Space Engineering fields. The
project has received since its inception the technological support from INPE, AEB- Brazilian Space
Agency and UNESCO. Additionally, it 1s getting a lot of repercussion in the Brazilian and World
media as well as a great support from the scientific community. Tancredo 1 was developed from a
commercial kit supplied by the company Interorbital Systems from CA-USA, the original project
has been greatly modified and improved by the project team, especially by the engineer Auro
Tikami from INPE, as part of his masters dissertation. Tancredo 1 has a on-board voice recorder IC
as payload, that will ransmit a message chosen by a contest among students from our schools in
Ubatuba The Tancredo 1 TubeSat ground station segment will make the down and up radio data
links using a ground stations located at Ubatuba which i1s provided by the Brazilian Space Agency
(AEB). This ground station may receive also other tubesats, cubeSats or even small satellite signals
in Low Earth Orbit — LEO which uses radio amateur frequencies. Some of the cubesats are from
university matiatives such as: UFSM, ITA and INPE all in Brazil Finally, the ground station 1s a
compact turnkey setup with full Azimuth and Elevation tracking, designed for LEO applications
and ready for the Global Educational Network for Satellite Operations mmtiative (GENSO). The

92 Smm x 127mm TubeSat 1s planning a UHF 1k2 AFSK downlink with AX2S being
immplemented. Expected to be deployed from the 1SS 1n Nov 2014. More info from

www tancredoubatuba com br/ubatubasat ** A downlink on 437.200 MHz has been coordinated**

Application Date: 20 Jul 2014 Freq coordmation completed on ‘l,_g lJ ;n

The IARU Amateur Satellite Frequency Coordination Status pages are hosted by AMSAT- UK as a
service to the world wide Amateur Satellite Community

Fonte: IARU?’

5.10. Testes AIT-INPE

Esta secdo descreve os testes de qualificacdo necessarios para aceitagdo de

parte da missdo a bordo de naves cargueiras de transferéncia e da ISS. Devido

27 Disponivel em: <http://www.amsatuk.me.uk/iaru/finished_detail.php?serialnum=419>. Acesso em: 30 abr. 2016.
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aos requisitos de seguranca exigidos pelas agéncias JAXA/NASA, testes
ambientais em nivel de qualificacdo e funcionais elétricos adicionais foram feitos
na bateria do subsistema responsavel pela geracdo de energia. Adicionalmente,

foram realizados testes ambientais de sistema em nivel de aceitacao.

Nas atividades de AIT no LIT/INPE utilizamos o processo de Engenharia Reversa
da metodologia de reengenharia proposta para selecdo e adaptacdo das
ferramentas de apoio de testes e Engenharia Direta na realizacdo dos testes

ambientais.

Para o subsistema de poténcia elétrica (EPS), os testes em nivel de qualificacdo
foram aplicados a placa PCB contendo somente a bateria (com circuitos internos
de protecdo) de modelo de voo conforme ilustrado na Figura 5.11, onde a

sequéncia realizada de testes é apresentada também.

Figura 5.11 — Sequéncia de testes ambientais exigidos para o EPS.

VIBRACAO .| VIBRAGAO .| VIBRAGAO
. SENOIDAL *|  ALEATORIA *|  SENOIDAL
Accelerometers
Poiticn
Y
TESTES
ASSINATURA
DA BATERIA
¥
n-< TESTES
, ASSINATURA |« TERTNE?)I{EJ&%UO
DA BATERIA

Fonte: Producéo do autor.

Todos os procedimentos e os resultados de testes ambientais do EPS sao

apresentados no Apéndice D e nos Anexos A e B.
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Para testes ambientais de Sistemas, a sequéncia de integracdo e testes foi
realizada utilizando o modelo de voo (MV) em nivel de aceitacédo e de acordo com

a Figura 5.12.

Figura 5.12 — Sequéncia de Testes Ambientais de Sistemas para Tancredo-1-MV.

MEDIDA DE INTEGRAGAO INTEGRAGAO Jgﬁ%ﬁg
MASSA — COMTUPOD [—™| COMTEST.POD [
SENOIDAL
TESTEDE TESTES B ?»?”T%ZL’Z%% JESTEDE
CICLAGEM  fe—|  ESTES — lo | DAINTEORACAO 1« ViBRAGAO
TERMOVACUO A ALEATORIA
TESTES
FURSTES | ARMAZENAMENTO

Fonte: Produc¢éo do autor.

Para a inclusdo do picossatélite na nave robdtica de transferéncia de carga para a
ISS, a Kounotori?®, mostrada na Figura 5.13, foram exigidos dados de centro de

centro de gravidade CG, para posicionamento em palete da Kounotori.

Figura 5.13 — Kounotori docking no médulo Kibo na ISS e seu palete.

Preswunized Loghtics
Carriee (RO

Fonte: Kounotori®.

28 Disponivel em: <http://www.spacesafetymagazine.com/space-debris/falling-satellite/japanese-cargo-vehicle-htv-5-

safely-de-orbited/>._Acesso em: 05 maio 2016.
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Desta forma, um processo foi concebido para se estimar o centro de gravidade,
CG, do picossatélite conforme ilustra a Figura 5.14. Inicialmente, o picossatélite
foi pendurado por um fio partir de um dos pontos indicados na figura e, apos
estabilizar-se, foi medido a sua inclinagdo em relagéo a linha vertical. O processo

foi repetido para os outros dois pontos ortogonais restantes.

Figura 5.14 - Estimativa do centro de gravidade do picossatélite.

A=(4,54: 0; -5 83)
B=(0; 4,54; -5,83)

Cul0 0: 0) C =09 = (XCG = ¥CG=0)

/
h in|
.i-, Az= 4 54 sin{1)
/ 1 Sin{89)
&/ Az= 0079
I
/ Abs(z)= 5,83-0,079
f
Z=-575
A
AZ
CG=(0; 0, -5,75)
Massa: 573,27 g.

Tancredo-1 Center-of Gravity Estimation April 30th 2016

Fonte: Produc¢éo do autor.

Para se determinar a inclinacdo do picossatélite nos trés eixos, a Figura 5.15
ilustra o0 método concebido. Uma aplicacéo (app) disponivel na Loja de Aplicativos

Android, chamada “Digital Level”, foi instalada. Apds a sua calibragéo, foi utilizada
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para se determinar, de modo aproximado, a inclinacdo do picossatélite alinhando

se o feixe indicador do instrumento com uma das arestas.

Figura 5.15 — Uso de app Android, “Digital Level”, para estimar inclinagéo.

Fonte: Producéo do autor.

Desta forma, foi estimado o centro de gravidade como sendo um ponto no eixo
central imaginario localizado a 5,75 cm do topo da antena. A massa do
picossatélite obtida foi de 573,27 gramas a partir de uma balanca digital do

Laboratorio do INPE.

Para os testes de termovacuo (TVAC), o picossatélite foi instrumentado com oito

termopares, internos e externos, tal como apresentados na Figura 5.16.
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Figura 5.16 — Instrumentacéo de termopares para o teste TVAC.

Termopares Localizagao
TC1 Externa:tampa superior
TC2 Externa:lateral
TC3 Externa: lateral
TC4 Externa: tampa inferior
TCS Interna: bateria
TC6 Interna: transceptor
TC7 Interna: Controlador PIC
TC8 Interna: gravador de voz

Fonte: Producéo do autor.

Os procedimentos e os testes ambientais do picossatélite sdo apresentados em

detalhes nos Apéndices E e F. Os relatorios dos testes nos Anexos C e D.

O firmware deve ser carregado via computador com saida serial com padrédo de 5
volts. Para padrdo do computador sendo RS232C tipico, deve ser utilizado um
driver de conversdo de niveis. Foi montado uma interface para possiveis
atualizacbes de firmware antes do handover utilizando circuitos integrados que
realizam a conversdo de niveis RS232C para 5 volts. A Figura 5.17 mostra
picossatélite Tancredo-1 sendo carregado e conectado ao computador para

atualizacdo de firmware através do cabo umbilical.
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Figura 5.17 — Dispositivo de carga da bateria e firmware do Tancredo-1.

Fonte: Producédo do Autor

5.11. Testes do Segmento de Solo

A localizacdo do conector umbilical pelo lado externo do picosat e a utilizacdo
conjunta com o prot6tipo em mock-up de engenharia, como estagdo terrena tem
facilitado o desenvolvimento tanto do software do computador de bordo como da

estacao.

O programa da Estacdo Terrena segue o fluxograma apresentado anteriormente
na Figura 4.42 e foi desenvolvido utilizando as estruturas definidas de telemetria e
telecomando. Os testes realizados conjuntamente com uma versao do software

de computador de bordo foram cumpridos com sucesso.

A seguir, temos a reproducdo em sequéncia dos dados da tela do ambiente de
desenvolvimento do BasicX na recepc¢do, atuando como estacao terrena, com
comentarios. Inicialmente sdo apresentados os dados brutos e em seguida os

dados processados.

112



Waiting TM .. ;Aguardando telemetria

Count=31 ;Quantidade de bytes no buffer TM
2016/02/10 16:34:00 :Horario de recebimento da telemetria
Seq:0 :Sequéncia do quadro da Estacéo
tm(1)=80 ;bytes:_tm(1) a _tm(11):

tm(2)=89 ;Inserido pelo programa datatrak AX.25
tm(3)=48 ;com identificacdo de origem e destino
tm(4)=69 ;de chamadas na faixa de radio amador
tm(5)=84 ;origem Tancredo-1:PYOETA
tm(6)=65 ;destino: broadcasting

tm(7)=62

tm(8) =66

tm(9) =67

tm(10)=76

tm(11)=58

tm(12)=235 ;byte de sincronismo

tm(13) =144 ;byte de sincronismo

tm(14)=18 ;tamanho do quadro de telemetria
tm(15) =65 ;identificacdo da telemetria

tm(16)=3 ;inicio dos dados de telemetria
tm(17)=0

tm(18)=4

tm(19)=3

tm (20)=66

tm(21)=0

tm(22)=0

tm(23)=0

tm(24)=0

tm(25)=0

tm(26) =0

tm(27) =0

tm(28) =0 ;fim dos dados da telemetria identificada
tm (29) =230 ;checksum dos dados

tm(30)=13 ;caractere de carriage return

tm (31)=10 ;caractere de line feed
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Telemetrias iniciais processadas pela estacao terrena:

;Telemetria dos painéis solares
;Contador de quadros de telemetria
;Tensdo da bateria

;temperatura do picossatélite

SolarP (65) >G

SAT Counter= 3

Bat= 772 (3.773216 V)
Temp= 66 (32.3 C)

SP(1)=0 ;painel solar 1 sem iluminacao
SP(2)=0 ;painel solar 2 sem iluminacao
SP(3)=0 ;painel solar 3 sem iluminacao
SP(4)=0 ;painel solar 4 sem iluminacao
SP(5)=0 ;painel solar 5 sem iluminacao
SP(6)=0 ;painel solar 6 sem iluminacao
SP(7)=0 ;painel solar 7 sem iluminacao
SP(8)=0 ;painel solar 8 sem iluminacao

Envio de telecomando de datacéo pela estacédo terrena:

;Envio de telecomando de atualizac&o
;de datacéo

SAT<=TC:Date U

Date Update

tc(l)= 35 ;Envio do cabecalho com bytes
tc(2)=144 ;de sincronismo

tc(3)=12 ;tamanho do quadro de telecomando
tc(4)=15 ;tipo de telecomando

tc(5)=20 ;dados uteis de telecomando: ano
tc(6)=16

tc(7)= 2 'més

tc(8)= 10 ;dia

tc(9)= 16 ;horas

tc(10)=34 ;minutos

tc(l1l)= 2 ;segundos

cksTC=6 ;checksum

Waiting TM ..

BufCount=30
2016/02/10 16:34:07

Seq:0

;aguardando telemetria sobre o TC enviado.
;quantidade de dados no buffer recebido
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tm(1)=80 ;cabecalho inserido ;pelo programa datatrak

tm(2)=89 :com informacdes de origem e destino
tm(3)=48 ;de chamadas
tm(4)=69
tm (5) =84
tm (6)=65
tm(7)=62
tm(8)=66
tm(9)=67

m(10)=76
tm(11)=58
tm(12) =0 ;fim do cabecalho do datatrak
tm(13)=235 ;byte de sincronismo
tm(14)=144 ;byte de sincronismo
tm(15)=16 ;tamanho do quadro de telemetria
tm(16)=246 ;indica telecomando recebido sem erro
tm(17)=15 ;codigo de telecomando aceito: datacao
tm(18) =255 ;status dos dados internos ;de configuracéo
tm(19)=2 ;:do modo de operacédo do picossatélite
tm(20) =1 ;atraso entre ciclos
tm(21)=235 ;:cabecalho de sincronismo identificado
tm(22) =144 ;cabecalho de sincronismo identificado
tm(23)=214 ;tensdo da bateria
tm(24) =2 ;tensdo da bateria
tm(25)=16 ;relégio interno atualizado: horas
tm(26) =34 ;minutos
tm(27) =2 ;segundos
tm(28) =231 ;check sum
tm(29)=13 ;carriage return
tm(30) =10 Jline feed

O picossatélite Tancredo-1 também foi utilizado para testes do mini-receptor
FUNCube com tecnologia SDR conectado via USB num laptop. A Figura 5.18
ilustra a sintonia do sinal de RF. O &udio também foi recebido corretamente pelo

receptor USB.
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Figura 5.18 - Teste com receptor SDR FUNcube de telemetria.

Fonte: Producéo do Autor

Finalmente, foram feitos testes de enlace e a Figura 5.19 ilustra a primeira
captacdo do sinal de telemetria do picossatélite Tancredo-1, irradiado a partir do
INPE com a recepcéao feita pelo radioamador e Prof. Dr. Douglas Soares por meio
de sua estagédo “PY2DGS”, localizada no Instituto Tecnolégico de Aeronautica. O
audio, com mensagens previamente gravadas dos alunos da Escola Tancredo

Neves, também foi captado e reproduzido na estacgao.

Na ocasido, também foi realizado o teste de upload de audio com a transmissao
de uma mensagem pela mesma estacdo, pelo Dr. Douglas, de duracdo
aproximada de 10 segundos. Essa mensagem foi gravada em tempo real na
memoéria do picossatélite e, em seguida, ecoada de volta, captada e reproduzida

na mesma estacdo de origem.
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Figura 5.19 — Recepcado de telemetria do Tancredo-1 na Estacdo PY2DGS concebida
pelo Prof. Dr. Douglas Soares - ITA.

el Iw 20 230 ol Tre B N "Il':‘l-l

W L tod
)

.

Fonte: Producéo do Autor.

5.12. Testes de Verificacao e Validacdo de Manufatura de Circuitos

As placas de circuito impresso, PCB, foram fabricadas a partir dos arquivos
gerados no desenvolvimento do picossatélite utilizando o software de fonte aberta
KiCAD. A montagem e os testes das placas foram realizados de acordo com 0s

paragrafos abaixo.

As novas placas fabricadas foram examinadas e testadas antes da montagem dos
componentes, principalmente verificando-se inexisténcia de curto-circuitos nas
trilhas de alimentacbes das PCBs e algumas falhas de fabricacdo de dificil
percepcdo, por exemplo, a verificacdo da largura de trilhas que eventualmente

podem ocorrer alterando a funcionalidade da placa.

A montagem dos componentes foi feita preferencialmente por circuitos estanques
realizando todos os testes funcionais isoladamente. Em caso de nao
funcionamento de algum circuito, deve ser verificado e corrigido o motivo do

insucesso.
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Finalmente, apos o funcionamento de todos os circuitos, estes foram integrados
um a um e testados observando a ocorréncia de sobrecorrente indevida que pode
ocorrer por algum motivo qualquer podendo provocar o sobreaquecimento de

componentes.
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6 COMENTARIOS FINAIS

Este capitulo apresenta as principais conclusdes e contribui¢cdes atingidas com
este Mestrado bem como sugere futuros trabalhos que podem ser derivados a

partir deste esforgo.

6.1 Conclusoes

Esta dissertacdo apresentou uma metodologia para a reengenharia de sistemas
espaciais e 0 aplicou ao projeto do picossatélite Tancredo-1, como descrito no
objetivo geral. A utilizacdo desta metodologia € interessante para eliminar o
carater ad-hoc adotado ao problema recorrente de se lidar com alteragbes de
escopo que podem adicionar ou remover requisitos influenciando o reprojeto e
impactando diversas dimensdes do projeto. O objetivo geral foi atingido no

Capitulo 3 e implementado e validado respectivamente nos Capitulos 4 e 5.

No estudo de caso, a metodologia proposta foi adaptada na reengenharia do
picossatélite Tancredo-1, projeto UbatubaSat, cujo escopo foi sujeito a uma série
de alteracBes onde sendo a mais importante foi o emprego do médulo Kibo da
ISS para ejecdo em Orbita e em seguida a decisdo de uso do lancador H-IIB
levando a nave robdtica de carga Kounotori. Esperam-se que estes eventos
ocorram ao final de 2016. Neste contexto foram empregados basicamente
processos de Engenharia Direta, Engenharia Reversa, Reengenharia,
reestruturacdo, redocumentacdo e recuperacdo de design dependendo das

atividades dos elementos da missao espacial em foco.

As novas cargas uteis foram definidas e adaptadas, como a sonda de Langmuir

de pesquisadores do INPE e o gravador/reprodutor de voz da Escola Tancredo
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Neves. Por isso o leque de aspectos abordados foi extenso, de software de bordo
ao controle térmico, como exige um processo completo de Engenharia de
Sistemas Espaciais, de forma a se obter uma solucéo iterativa balanceada ao
longo do ciclo de vida e a implementacéo satisfazendo as novas expectativas dos

stakeholders e aceitacao publica.

Devido a variedade de stakeholders presentes no projeto e a diversidade de seus
interesses, a reengenharia também atuou na dimensdo da gestdo do projeto
através de adocdo de praticas de projetos ageis (lean agile) para dinamizar o

fluxo de trabalho, resolver conflitos e cumprir prazos.

No capitulo 1, na definicdo do problema, foram levantadas algumas questdes a
serem abordadas em projetos espaciais sujeito a mudanca de escopo por uma
metodologia para que a reengenharia de sistemas espaciais seja minimamente
abrangente: Que aspectos devem ser abordados? Qual a sua ordem? Existem
interdependéncias e/ou desdobramentos nestes aspectos? Quando um processo

menor de reengenharia € concluido?

De acordo com a metodologia proposta, as respostas a essas perguntas
dependerdo fundamentalmente do gerenciamento dos novos requisitos e
restricbes oriundos da mudanca de escopo impostos por diferentes stakeholders.
No Projeto UbatubaSat, por exemplo, foram abordados todos os aspectos ou
atividades de projeto visando inicialmente o cumprimento da missdo educacional
e depois da missao dual com a inclusdo da missao cientifica. Alguns aspectos de
projeto apresentam interdependéncias claramente com o subsistema de poténcia,
pois os subsistemas de comunicagfes, computador de bordo e até as cargas

Uteis necessitam das alimentacdes para o seu funcionamento. Em relacdo a
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pergunta: Quando um processo menor de reengenharia € concluido? A resposta

dependera do aspecto do projeto a ser abordado. Novamente tomando como

exemplo o Projeto UbatubaSat, temos as atividades do subsistema computador

de bordo, com o processo recuperacao de design precedendo o processo de

reengenharia da metodologia proposta.

6.2 Principais Contribui¢cdes

Este trabalho obteve diversas contribuicdes a medida que a reengenharia era

implementada, sendo aqui algumas destacadas:

a)

b)

d)

O projeto inicial do kit TubeSat da Interorbital Systems foi totalmente
reformulado tornando a plataforma mais confiavel e robusta do que seu
design original e pode ser considerada como uma nova linha de TubeSats
com custos da mesma praticamente inalterados;

O projeto original apresentava um problema critico de integracdo entre os
subsistemas do computador de bordo e gerenciamento de poténcia, o qual
foi isolado e resolvido;

A arquitetura elétrica baseada num esquema estrela com diversas
cablagens foi trocada por um barramento linear de dados para sinais e
alimenta¢cdes com alto ganho em ergonomia, acessibilidade, manutencao e
facilidade de AIT;

Placas PCB foram alteradas com conectores tipo plug and play facilitando
manutenc¢ao e integracao;

Foi gerado um software embarcado mais eficiente e com melhores
funcionalidades, controlabilidade e supervisdo de bordo com a introducéo

de processamento de telemetrias e telecomandos;
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f)

)

h)

)

K)

Uma Politica de Gestdo de Energia via software foi concebida e validada
para uma maior autonomia do picossatélite em orbita;

Uma Politica de Gestdo Térmica foi concebida para manter os
componentes do picossatélite dentro da faixa de temperatura operacional
utilizando elementos passivos como cobertura de superficies e elementos
ativos, via software, como ativagdo On/Off de unidades para uso articulado
da poténcia dissipada;

Método de avaliagdo de centro de gravidade do picossatélite em laboratério
de um modo simples e facilmente replicavel;

Um protocolo para o segmento de solo foi proposto e validado para
comunicacdo nos enlaces de subida e descida do picossatélite;

Um protocolo de bordo foi proposto e validado para empacotamento e
desempacotamento de telemetrias e telecomandos;

Um dispositivo RBF foi concebido e validado para atuar em chaves de
inibicdo e realizar economia no uso da bateria de bordo;

Um dispositivo deslizador em disco de teflon foi concebido e validado para

facilitar o processo de ejecédo do TubeSat do TuPOD;

m) Empacotamento de mensagens de Voz foi concebido e validado para o

n)

0)

Gravador / Reproducéao de Voz;

Construcdo e emprego de um picossatélite mockup como demonstracéo
tecnoldgica e uso como estacao terrena para operacdes em solo;

Projeto de conexdo OBC com PC Desktop apresentava diversas
inconsisténcias que foram resolvidas as compatibilidade de niveis TTL

(OBC) e niveis RS232C (PC Desktop).
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6.3Trabalhos Futuros

Como sugestdes de trabalhos futuros, podem ser listados 0s seguintes temas:

a)

b)

d)

f)

Migracdo dos esforcos para uma plataforma CubeSat e avaliacdo de seu
custo-beneficio;

Reengenharia da plataforma CubeSat do mesmo fabricante do TubeSat
através da metodologia de reengenharia apresentada neste trabalho;
Estudo de potenciais novas missdes e/ou subsistemas para futuros
projetos derivados;

Consideracdes de nacionalizacdo da plataforma com pico e nanossatélites
para futuros projetos;

Desenvolvimento de projetos junto a universidades e escolas técnicas
visando a formacéo de Recursos Humanos;

Estudo de potenciais novas missdes num esquema de constelagdo ou

formacéo de voo (formation flying) ou novas cargas uteis.
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APENDICE A — REENGENHARIA DA MISSAO ESPACIAL

Este apéndice apresenta as atividades relativas aos processos de reengenharia
das secdes do capitulo 4. A reengenharia do sistema espacial foi realizada tendo
em vista os requisitos e as restricdes ja mencionados bem como outros limitantes
como: a duracdo prevista da missdo de até trés meses, o reaproveitamento dos
componentes originais do fabricante do TubeSat e simplificagdo da montagem do

picossatélite (diminuindo o grau de dificuldade para os alunos).

A.1 - Reengenharia da Arquitetura Elétrica

A arquitetura elétrica do picossatélite apresenta uma topologia do tipo estrela
apresentada na Figura A.1.1 onde o computador de bordo mantém conexdes

separadas para cada subsistema e também para carga util.

Figura A.1.1 — Topologia original em estrela entre computador de bordo e periféricos.

Computador de
Bordo

Carga Util
Educacional

Fonte: Producédo do autor.

No projeto original, mostrado na Figura A.1.2, as interconexfes nao eram

confiaveis, pois eram efetuadas por cablagens entre os subsistemas. Na pratica,
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esta solucéo exigia cuidado especial na montagem e manuseio das placas PCBs
para que ndao houvesse problemas como rompimento de fios, solda fria e nem
curto-circuito. Cada ligacao tinha ter um comprimento adequado para permitir a
realizacdo e verificagdo dos testes dos circuitos de cada subsistema e também da

montagem, integracao e testes com os subsistemas integrados.

Figura A.1.2 - Montagem do TubeSat com Subsistemas Interligados por Cablagens.

Fonte: Produc¢éo do autor.

Com a colocacao do picossatélite em orbita utilizando a ISS, o picossatélite deve
atender a uma série de requisitos nos testes de Vibracdo e Termovacuo com

verificagdo funcional antes e apds cada teste.

Durante a fase de montagem, integracdo e testes funcionais de cada subsistema

do modelo de Engenharia, em laboratorio do projeto no INPE, essa solucdo para
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interligacdes dos subsistemas se mostrou ser problematica. Além disto, os alunos

do projeto deveriam ter maior facilidade para AIT.

Paralelamente, o computador de bordo apresenta internamente uma EEPROM
serial para armazenamento do firmware. Observou-se na pratica, a
impossibilidade de se carregar qualquer firmware quando o subsistema de
poténcia era integrado a placa do computador de bordo. A integracdo entre eles é
necessaria para se efetuar a leitura de telemetrias dos painéis solares via um
conversor analogo-digital do subsistema de poténcia. Portanto, a solucdo de
interconexao teve que sofrer uma completa reengenharia face aos problemas e

dificuldades citados.

Para atender os aspectos de engenharia de sistemas citados e de acordo com o0s
processos da metodologia de reengenharia proposta, foi reprojetada uma nova
arquitetura elétrica com topologia linear para o picossatélite, mantendo-se as
restricbes de tamanho e peso. A nova arquitetura proposta utiliza um barramento
linear, como apresentado na Figura A.1.3, onde as novas placas dos subsistemas
e cargas Uteis sdo conectadas no barramento, com todos 0s sinais e

alimentac@es presentes.

Desta forma, um novo diagrama de blocos funcionais do picossatélite,
apresentado na Figura A.1.4, foi reestruturado tendo face aos novos requisitos de

missao.
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Figura A.1.3 — Topologia em barramento linear para nova arquitetura elétrica.

Subsistema

Controlador

]
]

Carga Util
Educacional

Fonte: Produc¢éo do autor.

$ )

]

Carga Util
Cientifica

Figura A.1.4 — Diagrama de blocos na nova arquitetura elétrica.

Gravador
Reprodutor de
Audio

Processador

Sonda de
Langmuir

Fonte: Produc¢édo do autor.
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As placas dos subsistemas originais foram reprojetadas, detalhes a segquir,
realocando-se e mantendo-se praticamente 0s mesmos componentes do projeto
original, mantendo o formato externo hexadecagonal original do TubeSat,
evitando assim gastos maiores com a compra de novos componentes, para a

insercao de conectores de barramento.

Para a confeccdo de placas de circuito impresso foi utilizado o software CAD
Kicad aproveitando os arquivos com bibliotecas de componentes fornecidos pelo
fabricante do kit TubeSat para manter certa compatibilidade com as novas placas,
gue foram desenvolvidas, tais como tamanhos das trilhas, diametros das ilhas,

etc.

As placas dos instrumentos foram projetadas pelo grupo de apoio do INPE ao
projeto UbatubaSat (gravador e reprodutor de 4udio) e pelo grupo da Divisdo de
Aeronomia (Sonda de Langmuir). Desta forma, todos os sinais, alimenta¢des dos
subsistemas e cargas Uteis foram levantados para serem distribuidos no

barramento.

Em funcdo da area da placa, do espacamento dos pinos dos conectores e da
disponibilidade das portas vagas do Cl do controlador, foi definida a utilizacdo de
conectores com 24 pinos. Assim dois tipos padrdes de placas com conectores de
barramento foram concebidos, sendo um padrao de placas de topo e fundo e o

outro padrao de placas intermediérias ou internas.

A Figura A.1.5 apresenta o desenho dessas placas e a Figura A.1.6 apresenta a
placa de circuito impresso fabricada de acordo com 0s conectores e sinais

definidos no barramento da nova concepcéo do picossatélite.

135



Figura A.1.5 — Padréo de placas do picossatélite.

@ ®

Fonte: Producéo do autor.

Figura A.1.6 — Vista frontal e traseira da placa de barramento do picossatélite.

CONTROLLER

Fonte: Produc¢éo do autor.

Para apoio as antenas, novas PCBs foram reprojetadas e manufaturadas, cuja

vista superior e inferior sdo apresentadas na Figura A.1.7.
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Figura A.1.7 — Vista superior e inferior da placa para antenas do picossatélite.

Fonte: Producéo do autor.

Uma nova estrutura de empacotamento de PCBs é apresentada na Figura A.1.8.
Esta concepcao serve como coluna vertebral da estrutura em barramento onde as

novas placas facilmente podem se conectar ou desconectar.

Figura A.1.8 — Estrutura de empacotamento para novas PCBs do picossatélite.
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Fonte: Produc¢édo do autor.
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Finalmente, a arquitetura elétrica do picossatélite € apresentada na Figura A.1.9

com a definicdo de seus sinais.

138



Figura A.1.9 — Arquitetura Elétrica do Picossatélite Tancredo-1.
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Fonte: Producéo do autor.
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Todos conectores do picossatélite, com todos o0s pinos nomeados sao

apresentados na Figura A.1.10. O conector de cada subsistema apresenta o0s

sinais em negrito que sao originados ou destinados dentro do subsistema que ele

penence.
Figura A.1.10 — Conectores e sinais
CARGA UTIL EDUCACIONAL  CARGA UTIL CIENTIFICA  CONTROLADOR COMUNICACGES
VBAT| 1|2 (LG VRN [i]2|LANGP VBAT| 1|2 |LANGP  WRAT| 1|2 |Lwep  VBAT
GND| 3 | 4 | GND GND [3|4|GND  GND|3|4|GND  GND|3|¢|GND GND
REC/ | 5| 6 | onorFTR Rey | 5| 6 |owoFFTR REC/ {5 | 6 | ONjOFFTR REC/| 5 |6 ONjoFFTR REC/
ARMIC| 7|8 |PT ARMC | 7| S|P ARMIC| 7|8 [P APMIC| 7| [P ARIC
wsK [ 9 | 10] pat msk | oft0]p ArsK|9|0|pat sk 9| 10]|pat A
s3( 11|15 3 [1] 1] s311 12| v SIRIERE! 9
GND| 13| 14| LPPWCT  GND [13]14|lPWcT  GND|13|14|LPPWCT  GND|13|14|1wcT  OND
B[ 15 16| vp B2 |15 16| SvLp E2[15] 16| 5P AMEE B
GND|17|18|PwtOn  GND |17|18|Pautth  GND[17|18|Poutcin  &ND|17[i8|Pourcn  SND
PLY/ [19] 20| pincest Y/ [19] 20| Pincout  PLY/ (19| 20| Pincout P/ [ 19|20 |Pncout P/
sp+ | 2t | 22| s P+ (22| see|2t|nles0 |2 2|mp Pt
37|33 4| K W73 4| KK SVI[23|24|SCLK 7| 23| 24| SO N

Fonte: Producéo do autor.
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A.2 — Reengenharia do Subsistema de Poténcia

A Figura A.2.1 apresenta em detalhes os elementos e os sinais deste subsistema

isoladamente na nova arquitetura com barramento linear.

Figura A.2.1 — Diagrama de blocos do subsistema de poténcia.

SCLK
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Potéencia GND
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Fonte: Produc¢éo do autor.

Como o picossatélite serd colocado em Orbita a partir da ISS e devido a riscos
inerentes a bateria, um requisito extra de seguranca a ser atendido consiste no
desacoplamento total do sistema de alimentagéo, i.e., as linhas positivo (Hot) e
retorno (Return) da bateria devem estar desacopladas enquanto permanecer na
ISS. A Figura A.2.2 mostra a solucdo sugerida e implementada de seguranca em

conformidade com exigido pela JAXA/NASA.
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Figura A.2.2 - Materializacdo do requisito de desacoplamento total do sistema de
alimentacéo.
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Fonte: Produc¢éo do autor.

Esse requisito inexistia no projeto original e seu cumprimento exige a insercao de
componentes eletronicos de seguranca. Isto demandou um procedimento
criterioso de alteracdes de trilhas em regifes de dificil acesso nas placas de PCBs

fabricadas e montadas.

Outro requisito de seguranca adicionado é que o EPS devera assegurar protecao
contra sobrecarga, sobre-descarga, curto-circuito e atender, entre outros, 0s
requisitos da JAXA/NASA. Para evitar maiores modificacdes no circuito original da
IOS e garantir conformidade com o0s requisitos impostos, na Figura A.2.3 sdo

mostradas as alteracdes implementadas e aprovadas pela JAXA/NASA.
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Figura A.2.3 - Implementacao de requisitos de protecdo do subsistema de poténcia.
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_/ _/
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Fonte: Produc¢éo do autor.

A chave SW1, originalmente apresentada na Figura A.2.2, entre o painel solar e a
bateria foi retirada na versao final, pois o painel solar quando no interior do
TuPOD néo ira gerar energia antes de ser ejetado. Adicionalmente, foram
inseridos os seguintes componentes eletrdénicos: um termofusivel, para protecdo

contra sobreaquecimento; um termistor PTC, para protecao contra curto-circuito.

A bateria consiste de duas células, de ions de litio tipo 18650 em paralelo, com
tensdo de 3,7 volts e capacidade de 5200 mAh da marcaTenergy®®. A Figura
A.2.4 apresenta a estrutura da célula tipo 18650 de ions de litio. A Figura A.2.5
apresenta a bateria original com a placa de protecdo contra curto-circuito,
sobrecarga e sobre-descarga. A Figura A.2.6 apresenta todo o conjunto da bateria
com os componentes eletrbnicos adicionais: o PolySwitch RUEF300 (dispositivo

PTC de protecao de sobre-corrente) e termofusivel DF240S.

29 Disponivel em: <http://www.tenergy.com/>. Acesso em: 02 maio2016.
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Figura A.2.4 - Estrutura da célula de bateria tipo 18650 de ions de litio.
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Fonte: GeB.*

Figura A.2.5— Bateria de ions de litio com duas células em paralelo.

Fonte: Produc¢éo do autor.

30 Dispomivel em: < http://www.gebattery.co/geb/EN/ProductList.asp?SortID=135&SortPath=0,133,135>. Acesso em:

30 abr. 2016.
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Figura A.2.6 — Bateria com componentes extras de protecao.
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Fonte: Producéo do autor.

A placa do subsistema de poténcia teve que passar por reprojeto com a
adaptacado para inclusédo de conector e inclusdo dos circuitos de protecdo

exigidos. A nova placa € apresentada na Figura A.2.7.

Figura A.2.7 — Nova placa de circuito impresso do subsistema de poténcia.

Fonte: Produc¢édo do autor.
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Para a geracdo de energia para o picossatélite, oito painéis solares sdo montados
em volta de sua estrutura. Como mostra a Figura A.2.8, cada painel contém um
arranjo com seis células solares com terminais para monitoramento da tensao
gerada e enviada via telemetria. A aquisicdo é realizada utilizando-se de um
conversor A/D MAX1112 mediante a rotina de leitura desenvolvida em linguagem

BasicX no computador de bordo (veja o apéndice A.4 para maiores informacoes).

Durante a luz do dia, as células solares fornecem energia para os subsistemas e
cargas Uteis, sendo a energia excedente armazenada na bateria para ser utilizada

durante periodos de eclipse pelo picossatélite.

Figura A.2.8 — Placa e esquema elétrico do painel solar.

Ty P4 Ne

Fonte: Producgédo do autor.
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A.3 — Reengenharia do Subsistema de Comunicacdes

Tendo em vista os processos da metodologia proposta, sdo apresentados a
seguir nesta subsecdo: conceitos relacionados a enlaces de comunicaces;
resultados dos calculos de enlaces de subida e descida; procedimentos de

programacao de frequéncia; modos de operacéo do transceptor.

A andlise de enlace de comunicacdo é extremamente importante e foi realizada
utilizando a planilha®* da IARU através de parametros do subsistema como:
poténcia de transmisséo, frequéncia, taxa de dados e largura de faixa, entre
outros. Esta avaliacdo utiliza as principais relagdes entre os parametros no célculo
do enlace inclusas numa planilha de calculo e sdo descritos brevemente a seguir

(LARSON E WERTZ, 1999).
A poténcia recebida no receptor (P;) pode ser escrito em dB como:
P, = P + G + G, — (4mR?%/ A)? [dBW] (4.1)

Onde: P:.:Poténcia transmitida, G;: Ganho da antena de transmissdo, G,: Ganho

da antena de recepcéo e A: Comprimento de onda.

O produto da poténcia e o ganho da antena no transmissor € a Poténcia Irradiada

Isotropica Efetiva (EIRP):
EIRP = P+ G; [dBW] (4.2)

E o termo,

s Disponivel em: < http://www.amsatuk.me.uk/iaru/AMSAT-IARU_Link_Model_Rev2.5.3.xls >. Acesso em: 05 maio
2016.
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(4R?/ A)* = perda em propagacao no espaco livre 4.3)

Em adicdo a perda em propagacdo no espaco livre, h4 também outras perdas
como devido a condi¢cdes atmosféricas e perdas na linha devido a conectores no

transmissor e no receptor.

O ruido térmico ou ruido branco, distribuido igualmente sobre a banda inteira, é

proporcional & largura de faixa de ruido; e a poténcia de ruido é dada por:
Pn =K. Tn.Bn (4.4)

Onde: k: constante de Boltzmann, T,. Temperatura fisica em Kelvin e B,. Largura

de faixa de ruido [Hz].

A figura de ruido (NF) € a taxa de degradacéo do sinal através de um circuito e &

dada pela relacéo entre as rela¢cdes sinal/ruido na entrada e na saida:
NF = (S/N)e = (S/N)s (4.5)

A relacédo sinal / ruido (S/N) € a relacdo entre a poténcia do sinal e a poténcia do

ruido presente no canal.

Em comunicacfes digitais, a figura de mérito é definida como a relagdo entre a
energia de bit e a densidade de ruido Ep/N, e esta relacionada a relacdo

sinal/ruido por:
S/Ngs = Ep/No + 10 . log(fp) — 10 . log(B) (4.6)
Onde: f,: frequéncia do simbolo e B: largura de faixa.

Os sumarios dos enlaces de descida e subida (utilizando a planilha da IARU) s&o
apresentados nas Figuras A.3.1 e A.3.2 respectivamente. Os parametros
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utilizados foram: elevacgéo (5°); distancia da estacdo terrena ao satélite (1754 km);

frequéncia (437,5 MHz); outros parametros (apresentados nas préprias tabelas).
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Figura A.3.1 — Sumario do enlace de descida.

Downlink Telemetry Budget:

Parameter: Value: Units:
Spacecraft:

Spacecraft Transmitter Power Output: 0.5 watts

In dBWV: -3.0 dBWW

In dBm: 27,0 dBm
Spacecraft Total Transmission Line Losses: 1.9 dB
Spacecraft Antenna Gain: 2.2 dBi
Spacecraft EIRP: [ 2.8 |aBww

Downlink Path:
Spacecraft Antenna Pointing Loss: 0.3 dB
S5/C-to-Ground Antenna FPolarization Loss: 0.2 dB
Path Loss: 1502 dB
Atmospheric Loss: 2,1 dB
lonospheric Loss: 0.4 dB
Rain Loss: 0.0 dB
Isotropic Signal Lewvel at Ground Station: | -155.9 |dBW
Ground Station (EbNo WMethod):
------- Eb/No Method -----——-

Ground Station Antenna Pointing Loss: 0.4 dB
Ground Station Antenna Gain: 17,5 dBi
Ground Station Total Transmission Line Losses 0.5 dB
Ground Station Effective MNoise Temperature: 565 K
Ground Station Figure of Merrit (G T): -10,6 dB/K
G.S. Signal-to-MNoise Power Density (S/Mo): 61,7 dBH=
System Desired Data Rate: 2400 bps

In dBHz: 33.8 dBH=z
Telemetry Systerm Eb/Mo for the Downlink: | 27.9 WdB
Demodulation Method Seleted: AFSKIFM |
Forward Error Correction Coding Used: Hone
System Allowed or Specified Bit-Error-Rate: | 1, 0E-04 |
Demodulator Implementation Loss: 1 dB
Telemetry System Required Eb/MNo: 21 dB
Eb/Mo Threshold: [ 22 JaB
System Link Margin: l 5,9 1dB

Ground Station Alternative Signal Analysis Method (SNR Computation):

SNR Method
Ground Station Antenna Pointing Loss:
Ground Station Antenna Gain:

Ground Station Total Transmission Line Losses
Ground Station Effective Noise Temperature:
Ground Station Figure of Merrit (G/T):

Signal Power at Ground Station LMNA Input: |

Ground Station Receiver Bandwidth (B): |

G.5. Receiver Moise Power (Pn = kTB) |

Signal-to-MNoise Power Ratio at G.5. Rcwr: |

Analog or Digital System Required S/MN: |

System Link Margin l

0.4 dB
17.5 dBi
0.5 dB
565 K
-10,6 dB/K
-139.3 |aBww
15.000 |Hz
1593 |aBww
20.0 JdB
16.6 laB
3.4 laB

Fonte: Producéo do autor a partir da planilha da IARU.
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Figura A.3.2 — Sumério do enlace de subida.

Uplink Command Budget:

Parameter: Value: Units:
Ground Station:
Ground Station Transmitter Power Qutput: 50,0 waltts
In dBWV: 17,0 dBW
In dBm: A7.0 dBm
Ground Stn. Total Transmission Line Losses: 36 dB
Antenna Gain: 17.5 dBi
Ground Station EIRP: | 30.8|dBwW
Uplink Path:
Ground Station Antenna Pointing Loss: 0.4 dB
Gnd-to-S/C Antenna Polarization Losses: 0,2 dB
Path Loss: 1502 dB
Atmospheric Losses: 21 dB
lonospheric Losses: 0.4 dB
Rain Losses: 0.0 dB
Isotropic Signal Level at Spacecraft: [ -122 4|dBW

Spacecraft (Eb/No Method):
Eb/No Method

Spacecraft Antenna Pointing Loss: 0.3 dB
Spacecraft Antenna Gain: 2.2 dBi
Spacecraft Total Transmission Line Losses: 1,7 dB
Spacecraft Effective Moise Temperature: 256 K
Spacecraft Figure of Merrit (G/T): -23,7 dB/K
S/C Signal-to-Moise Power Density (S/MNa): 822 dBHz
System Desired Data Rate: 1200 bps
In dBHz: 30,8 dBHz
Command System Eb/No: | 51,4 JdaB
Demodulation Method Seleted: AFSK/IFM |
Forward Error Caorrection Coding Used: None
System Allowed or Specified Bit-Error-Rate: | 1,0E-04 |
Demodulator Implementation Loss: 1,0 dB
Telemetry System Required Eb/Na: 21 dB
Eb/Mo Threshold: | 22 JdaB

Spacecraft Alternative Signal Analysis Method (SNR Computation):
———— SNR Method

Spacecraft Antenna Pointing Loss: 0.3 dB
Spacecraft Antenna Gain: 2.2 dBi
Spacecraft Total Transmission Line Losses: 1,7 dB
Spacecraft Effective Noise Temperature: 256 K
Spacecraft Figure of Merrit (G/T): 23,7 dB/K
Signal Power at Spacecraft LMNA Input: | 1223 |dBwWW
Spacecraft Receiver Bandwidth: | 15.000 |Hz
Spacecraft Receiver Moise Power (Pn = kTB) | -162.8 | dBWW
Signal-to-Moise Power Ratio at G.S. Rcvr: | 40,5 dB
Analog or Digital System Required S/M: | 14,4 |dB
System Link Margin | 26,1 1daB

Fonte: Producéo do autor a partir da planilha da IARU.
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Além da poténcia de 500 mW do transmissor, 0 picossatélite também permite
utilizar a poténcia de 100 mW para gerenciamento de energia. A Tabela A.3.1
apresenta (para poténcia de 100 mW do transmissor) as margens do enlace de

descida de acordo com a elevagédo e método de calculo utilizado (Eb/No ou SNR).

Tabela A.3.1 — Margens do enlace de descida com transmissor em 100 mW.

Elevacéo Distancia da Método Eb/No Método SNR (dB)
(graus) EstacadoTerrena ao (dB)
picossatélite (km)
5 1754 -1,1 -3,6
16 1091 3,1 0,5
25 810 57 3,1
90 383 12,2 9,6

Fonte: Producéo do autor.

A frequéncia de operacéo licenciada pelos 6rgaos reguladores internacionais para
0 picossatélite Tancredo-1 foi coordenada em 437,2 MHz tanto para enlace de
subida como de descida operando em modo half duplex. O transceptor multicanal
Radiometrix TR2M-436.50-10 (CHO) de FM faixa estreita de 25 kHz e o
amplificador Radiometrix AFS2-436 sdo utilizados na placa do subsistema de

Comunicagoes.

O canal k de uma frequéncia a ser programada no transceptor é calculado a partir
da equacdo (4.7) derivada das equacbes apresentadas no manual do

componente TR2M*.
k= (Freq Alocada - Freq Inicial) / Largura Faixa FM 4.7)

Assim temos:

32 Disponivel em: <http://www.radiometrix.com/node/187>. Acesso em: 05 maio 2016.
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k = (437,2 - 436,5). 10°/ 25 10° = 28 (4.8)

A programacao da frequéncia de operacéo, 437,2 MHz, deve ser feita através do
pino PGM do transceptor via comando /GOCHAN[nUmero_do_canal] de um

microcomputador com padréo serial RS232-C (2400-8-N-1).
Portanto, o transceptor deve ser programado serialmente através do comando:

- /GOCHANZ28.

A confirmacédo da frequéncia programada pode ser vista através de um analisador
de espectro ou frequencimetro. A Figura A.3.3 apresenta a tela do analisador de

espectros HP8568B com a frequéncia programada.

Figura A.3.3 — Visualizacdo da frequéncia programada.

MKR 437.2000 M-z
) REF -40.0 dBm ATTEN 10 o8B -77 .60 dBm
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437.2000 MHz BATTERY
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wﬁ !ﬁ\'m"\*wf?"!,";“‘w‘ﬂi },f Mﬁmwlmﬂwwwﬁ

CENTER 437.2000 Mz
RES BW 1 kM2 VBW 1 kHz SWP 300 msec

SPAN 100.0 kM2

Fonte: Produc¢éo do autor.

O transceptor utilizado, TR2M, é multicanal com faixa FM de 25 kHz. Essa largura
de faixa pode ser verificada através da modulacao da portadora (437,2 MHz) com
sinal de &udio mp3 e utilizando o analisador de espectros com a fungdo MAX
HOLD ativada. A Figura A.3.4 apresenta a realizacdo da verificacdo da largura de

faixa de um canal de FM do transceptor.
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Figura A.3.4 — Largura de faixa FM com sinal de mp3.
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Fonte: Producéo do autor.

O diagrama de blocos do subsistema de comunicagbes com os sinais de controle

e alimentacao definidos no barramento é apresentado na Figura A.3.5.

Figura A.3.5 — Diagrama de blocos do subsistema de comunicacgoes.

Vout:

A e— 545V
Regulader Linear Regulader Linear
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J J GMD GHND
PTT [C= GHND GMND
PALl [

Fonte: Produc¢édo do autor.
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Os sinais de selecdo do modo de operacao do subsistema de comunica¢cdes séo

apresentados na Tabela A.3.2.

Tabela A.3.2 — Modo de operacéo do subsistema de comunicacgdes.

Placa Transceptora
PTT PA1l Modo
1 1 Recepcéo
0 1 Transmisséo 100 mwW
0 0 Transmisséo 500 mW

Fonte: Produc¢éo do autor.

A nova placa do subsistema de comunicacbes com todas as alteracbes é

apresentada na Figura A.3.6.

Figura A.3.6 - Vistas superior e inferior da placa do subsistema de comunicagdes.

= 20150017A

2| v®

Fonte: Producéo do autor.
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A.4 — Reengenharia do Subsistema de Computador de Bordo

O projeto da nova concepcgao do computador de bordo com barramento de dados,
apresentada na Figura A.4.1, deveria utilizar preferencialmente componentes
qualificados de voo em razdo do ambiente espacial com temperaturas hostis e
radiacfes. Devido ao custo, desses componentes qualificados espacialmente e
para mitigar riscos, poder-se-ia utilizar componentes COTS com histéricos de

VOOS COMm SucCessos.

Figura A.4.1 — Diagrama de blocos do Controlador.

Demodulador Decodicador
AFSK > AX 25
i
TC
\
o Sensor AN Processador M _ | Codificador | Modulador
AFSKTC || Temperatura N™"V] x4 Tl AX25 ¥ AFSK
[
AFSK_TM

Fonte: Produc¢éo do autor.

Os dados do conversor A/D dos painéis solares séo lidos serialmente utilizando-
se 0s mesmos sinais de controle que ddo acesso a meméria EEPROM serial do
computador de bordo. Essa memoria esta localizada internamente no maédulo
Processador BX24 e os seus sinais de controle estdo disponiveis no barramento

de dados.
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Assim, o problema surgido de ndo carregamento do firmware, como mencionado
anteriormente no item Reengenharia da plataforma TubeSat, se deve ao nao
casamento de impedancias entre a placa do computador de bordo do subsistema
controlador e o circuito de conversdo anélogo-digital do subsistema de poténcia.
Esse problema somente ocorre quando os subsistemas s&o integrados e foi
resolvido, conforme a Figura A.4.2, através de casamento de impedancia para
evitar reflexdes de sinal com a insercdo de um resistor em série na interligacao

entre os dois subsistemas.

Figura A.4.2 — Esquema adotado para o funcionamento do computador de bordo para
aquisicao de dados seriais.

PinCout

Din L LeT——A Dout
Dout PoutCin m Din

Subsistema Subsistema
Poténcia Computador
de Bordo

Fonte: Producéo do autor.

A Figura A.4.3 apresenta o circuito de aquisicdo de dados do painel solar (apenas
o painel solar 1 € mostrado) utilizando o sensor de corrente MAX9929 e conversor
anélogo-digital MAX1112. O diodo D1 é utilizado para evitar o fluxo de corrente da

bateria para o painel solar quando n&o houver iluminacgao.
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Figura A.4.3 — Circuito de leitura da corrente do painel solar.

D1 _n7 AGND  AGND
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]
z
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=
1uF
AGND DGND
AGND DGND

Fonte: Adaptado de 10S(2011).

A aquisicao dos dados do conversor € feita através de comandos via Computador
de Bordo utilizando interface SPI (Serial Peripheral Interface) com os sinais SCK,
CS/, DIN e DOUT. A Figura A.4.4 ilustra o processo com o0s sinais CS/0,

PinCout e PoutCin correspondendo respectivamente a CS/, DIN e DOUT.
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Figura A.4.4 — Aquisicdo de dados do painel solar.
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Fonte: Producéo do Autor

O sinal AFSK é modulado a partir dos dados transmitidos pelo computador de
bordo e a taxa de dados pode ser verificada num osciloscopio digital, como ilustra

a Figura A.4.5, assim como a amplitude pode ser ajustada e verificada.
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Figura A.4.5 — Visualizacao do sinal AFSK.
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Fonte: Producéo do autor.

O TubeSat original ndo apresenta nenhum sensor que possibilite obter a sua
temperatura interna entretanto esta € uma medida fundamental para mitigar riscos

de seu funcionamento operacional.

De acordo com a temperatura podemos prolongar a vida util do picossatélite
através de desligamento de cargas Uuteis e transceptor/amplificador quando

estiverem fora das suas faixas operacionais.

Devido ao espacgo disponivel internamente e as portas de entrada/saida limitadas,
nao foi instalado nenhum aquecedor ou resfriador ativo. Apenas um sensor de
temperatura foi instalado em todo o picossatélite que esta localizado préximo ao

computador de bordo.

O sensor de temperatura utilizado é o LM35 conforme ilustra a Figura A.4.6. O

circuito permite a leitura de temperatura de -55°C a + 150 C. Como as portas
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analdgicas do controlador BX24 podem somente tratar tensdes positivas, a

entrada negativa do LM35 é polarizada usando o par de diodos 1N914.

O LM35 é alimentado pela linha de 5V regulado do BX24, que apresenta
conversores ADC de 10 bits ou 1024 passos de aproximadamente 4,8 mV. Como
o LM35 apresenta variacdo de 10mV por grau Celsius podemos entdo medir com
uma precisdo de 0,5°C. A leitura da tensédo de temperatura Vout € realizada de
forma mais acurada lendo duas portas do BX24 ligadas ao LM35%* conforme a

Figura A.4.6 para compensar o desvio de tensdo dos diodos com a temperatura.
Figura A.4.6 - Sensor de temperatura de -55°C a + 150 C .

+V5

LM35 +

1IN914 18 k
10%

VOUT

Fonte: Datasheet LM35 (Texas Instruments).

Uma rotina de leitura da temperatura em BasicX desenvolvida pelo autor é

apresentada a seguir.

%% Datasheet disponivel em: < http://www.ti.com/lit/ds/symlink/Im35.pdf >. Acesso em: 05 maio 2016.
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Private Sub Read Temperature ()

Templ=GetADC (+) ;leitura da temperatura

TempRef=GetADC (-) ;leitura do valor de referéncia

TEMP= (Templ-TempRef)

TEMPEng=CSng (TEMP)

TEMPEng =100.0* (TEMPEng*5.0) /1023.0 ;'calibragdo: 10mV por Celsius
Debug.Print "Temperature = " & Fmt(TEMPEng,1l) & " C"
End Sub

De acordo com a Resolucao 449 e o Artigo 19 da ITU é necesséria a alocacdo de
um indicativo de satélite para transmissdo nas frequéncias alocadas para o
servico de radioamador. O indicativo alocado para o picossatélite Tancredo-1 € o
PYOETA que deve ser programado no componente PIC16f628A gravado com o
software DataTrak desenvolvido pela Ringolake. A programacdo deve ser feita,
via terminal RS232C configurado em 9600-8-1, conforme procedimentos descritos

abaixo:

a) Colocar o jumper de programacao do PIC16F628A,;

b) No terminal quando aparecer MYCALL, digitar o prefixo PYOETA ;

c) Em TXDELAY, programar com 45 que corresponde a um atraso de

300 ms no envio de dados;

d) Remover o jumper.
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Como resultado do processo de reengenharia, a nova placa reprojetada do

computador de bordo com conector para barramento linear € apresentada na

Figura A.4.7.

Figura A.4.7 - Vistas da nova placa do computador de bordo.

Fonte: Producéo do Autor.
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A.5 — Reengenharia do Subsistema de Estrutura

As chaves de inibicdo fixadas na estrutura funcionam como itens de seguranca
fisica e como itens RBF (Remove Before Flight) de CubeSat. Estas chaves
deverdo estar sempre abertas com o picossatélite dentro do ejetor TuPOD por
restricdo da NASA/JAXA. Semelhantemente, as chaves deverdo estar fechadas
para ativacdo de funcionamento quando o picossatélite estiver fora do ejetor

TuPOD.

As chaves de inibicdo da OMRON®! foram selecionadas e testadas para
comprovar o atendimento das especificacdes e restricdes impostas. O Apéndice
G apresenta os procedimentos de testes e resultados obtidos. A Figura A.5.1
apresenta as dimens@es da estrutura com as chaves de inibicdo dentro de cilindro

ejetor com o0 mesmo diametro interno do TuPOD.

Na situacdo com o picossatélite fora do cilindro de ejecdo, as chaves de inibicdo
ficam todas ligadas e consequentemente o sistema fica energizado. Para manter
0 picossatélite desligado, foi projetado um artefato metélico, como mostrado na
Figura A.5.2, de facil manipulacdo que permite manter, ao mesmo tempo, duas
chaves opostas da estrutura pressionadas desacoplando linhas de poténcia do
barramento principal. Este artefato de facil colocacdo e também de remocao
funciona como um item RBF e permite ligar e desligar o picossatélite sem a

necessidade do cilindro ejetor.

34 OMRON ELECTRONIC COMPONENTS LCC: Model SS-5GL2.

164



Figura A.5.1 — Chaves de Inibicdo dentro do cilindro ejetor.

Cylinder

Fonte: Produc¢éo do autor.

Figura A.5.2 — Artefato concebido como “Remove Before Flight”.

Fonte: Producgédo do autor.
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Para facilitar a ejecdo da plataforma do ejetor, foram adaptados discos
deslizadores de teflon ajustaveis na estrutura tanto na parte superior como na
inferior. Esses deslizadores podem ser ajustados dentro do cilindro ejetor para
gue ocorra 0 movimento suave da plataforma no sentido longitudinal minimizando
0 movimento transversal. A Figura A.5.3 mostra os deslizadores de teflon

superiores e inferiores adaptados na plataforma dentro e fora do cilindro ejetor.

Figura A.5.3 — Ajustes finos de compatibilidade do picossatélite com o cilindro ejetor.

Fonte: Producéo do autor.
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A.6 — Reengenharia do Subsistema de Controle Térmico

O espaco é um ambiente hostil com muitas fontes de calor, como fluxo solar na
oOrbita prevista do picossatélite em torno de 1367 W/m2 no verdo, o albedo (em
torno de 30%), radiacdo infravermelha da Terra (255 K) e espago profundo (3 K
em eclipse) (Fortescue, 2011). Portanto o satélite, e consequentemente 0s seus
componentes, estdo expostos a mudancas grandes de temperatura que ndo sao

tolerados principalmente por componentes COTS.

Para manter a temperatura dos componentes dentro de suas faixas de operagéo,
0 subsistema de Controle Térmico deve manter o balanco térmico entre o calor
absorvido e emitido. Esse controle pode ser feito por sistemas ativos ou passivos.
O controle térmico ativo ja foi explanado na Politica de Gerenciamento Térmica
embarcada no software de bordo na segdo 4.9 sendo aqui omitida. Para o

controle térmico passivo uma descricdo em detalhes segue.

Neste reprojeto do subsistema térmico devido a limitacdes, como tamanho da
estrutura e poténcia disponivel, foi utilizada uma abordagem mista de forma
passiva com a colocacgao de filme de poliamida Kapton em componentes criticos e
nas superficies de aluminio entre os painéis solares e uma forma ativa, ligando
componentes internos do picossatélite para aquecer ou manter aquecido 0s
componentes eletrénicos. Essas técnicas de controle da temperatura sédo apenas
para mitigar os efeitos da variacdo da temperatura e poderdo néo ser suficientes,

como por exemplo, em periodos de intensa atividade solar.

A Figura A.6.1 apresenta o isolamento de componentes por Kapton, filme de
poliamida, que também nesse projeto, estd sendo utilizado para ajudar o

subsistema estrutural a proteger os componentes eletronicos da radiacdo
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ionizante, durante o periodo estimado de trés meses do satélite, no espaco. Os
componentes podem ser danificados pela exposicdo acumulada a radiacédo
ionizante (TID) ou por uma simples particula de alta energia (SEE). Para uma
melhor protegcdo dos componentes, seriam necessdarias varias camadas de

Kapton e outros materiais, contra radiacao ionizante.

Figura A.6.1 — Proposta de controle térmico passivo com isolamento por Kapton.

Fonte: Produc¢éo do autor.

168



A.7 —-Reengenharia da Carga Util Educacional

O chip escolhido foi o da familia ISD9100 de categoria industrial, com temperatura
de operagdo entre -40 °C a 85°C, que permite gravacdo total de 42,6 segundos

com frequéncia de amostragem de 12 kHz.

Devido a restricdes de enderecamento fisico do computador de bordo, optou-se
em definir apenas duas regides de memoria que permitem as gravacfes de

aproximadamente 12 e 24 segundos.

A Figura A.7.1 apresenta o esquema elétrico utilizado como base para o

desenvolvimento da carga util no modo endereco.

A gravacgdo de audio, na memoria do ISD1900, é realizada com o sinal REC/ em
nivel 0 e os sinais PLAYE/ e PLAYL/ em nivel 1. Em contrapartida, a reproducéo
de 4udio, da memoria do ISD1900, é realizada com os sinais PLAYE/ (ou PLAYL/)
em nivel 0 e REC/ em nivel 1. Essas duas regides da memoéria do ISD9100 foram

definidas conforme os enderegos na Tabela A.7.1.
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Figura A.7.1 — Gravador/Reprodutor de Voz
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Fonte: Nuvoton (2005).

Tabela A.7.1- Regides de Memorias Utilizadas do ISD9100.

S3S,5:So | E3EzE 1Ep | Duragéo (s) | Regiao
0000 1000 22,72 1
1000 1100 11,36 2

Fonte: Producéo do Autor.

A placa de carga util educacional da Escola Tancredo Neves, mostrada na Figura
A.7.2, foi montada na maior parte pelos alunos da escola e a outra parte, com

componentes mais criticos, mediante ajuda do INPE.
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Figura A.7.2 — Placas concebidas para o Gravador e Reprodutor de Voz.

Fonte: Producéo do Autor.
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A.8 — Reengenharia da Carga Util Cientifica

A Sonda de Langmuir desenvolvida pela Divisdo de Aeronomia do INPE, ilustrada
na Figura A.8.1, consiste de um sensor ionosférico de corrente de elétrons que
sdo convertidos em niveis de tensdo por um pré-amplificador sensitivo e que sé@o
novamente amplificados com ganhos alto e baixo. Por fim, esses niveis séo
disponibilizados de forma multiplexada. O controle de multiplexacéo € realizado

pela proprio instrumento sem a interferéncia do computador de bordo.

Figura A.8.1 — Diagrama de blocos da Sonda de Langmuir.
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Fonte: INPE (Laborat6rio lono-Sonda, 2015).

A Sonda de Langmuir desenvolvida necessita para o seu funcionamento uma
tensdo de alimentacéo regulada de 5 volts e corrente em torno de 150 mA. Para
esse proposito, foi projetado um novo circuito, Figura A.8.2, utilizando um

conversor DC/DC alimentado via uma linha da bateria presente no barramento.
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Esse novo circuito foi deslocado para a outra placa de carga util (educacional)
devido a area livre disponivel e restricbes de espaco fisico no subsistema de
poténcia e da propria placa da Sonda de Langmuir. Através do sinal de controle
LPPWCT, o circuito permite que a alimentagdo para a sonda seja cortada em

casos de necessidade, como por exemplo, para economizar a energia da bateria.

Figura A.8.2 — Circuito de fornecimento de alimentacdo para a Sonda de Langmuir.
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Fonte: Producéo do Autor.

A sonda de Langmuir (Figura A.8.3a) apresenta um sensor metdlico flexivel,
Figura A.8.3b, montado na tampa superior do picossatélite para coleta dos seus

dados Uteis na ionosfera.
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Figura A.8.3 — Detalhes da Sonda de Langmuir (esquerda) e do seu sensor (direita).

(@) (b)

Fontes:(a) INPE (Laboratério lono-Sonda, 2015) e (b) Producéo do autor.
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A.9 — Reengenharia do Software de Bordo

Do conceito de reengenharia da metodologia proposta, neste caso, formalmente
nao se aplica, pois se trata de um desenvolvimento através do processo de
Engenharia Direta. A comunicag¢do entre o solo e o picossatélite € half-duplex,
devido ao transceptor utilizado no sistema espacial, e assim o envio de telemetria
e o0 recebimento de telecomando ndo podem ser realizados simultaneamente. Um
dos requisitos exigidos por érgaos reguladores de frequéncia é a capacidade de
interrupgéo da transmisséo do sistema espacial quando for solicitada. Assim, uma
janela temporal (intervalo de tempo) para recebimento de telecomandos é
fundamental e deve existir em todos os ciclos béasicos de operacdo do

picossatélite.

O fluxograma do software do picossatélite Tancredo-1 no modo de operacdo
tipico € apresentado na Figura A.9.1. A seguir, sdo descritas as principais tarefas
em cada trecho do programa de forma sequencial. O projeto do cédigo sequencial
apresentou melhor desempenho do que uma versdo multitarefas utilizando

threads de controle que seriam possiveis usando a API do BasicX.

Quando picossatélite é ejetado e sua alimentacéo € habilitada e o programa entra
em estado de espera por aproximadamente 30 minutos sem nenhuma irradiacao

de frequéncia, de acordo com requisito de seguranca exigido pela JAXA/NASA.

Na etapa seguinte, € feita a leitura da tensdo da bateria para se determinar a
poténcia disponivel para transmissado (100 mW ou 500mW) e também a leitura do
sensor de temperatura da plataforma para ativar, se necessario, 0s

procedimentos de aguecimento ou resfriamento do picossatélite. A seguir, sao
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executadas as leituras dos painéis solares, bateria e temperatura que sao

transmitidas por radiodifusao.

Figura A.9.1 - Diagrama de Blocos do Software do Tancredo-1.
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Fonte: Producéo do autor.
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Na sequéncia do fluxo do programa, uma janela de espera de telecomando do
solo é aberta com duracdo aproximada de 3 segundos. Ao receber um
telecomando, o programa faz o seu processamento, checando antes a sua
integridade e a validade, de acordo com o seu tipo. Caso nenhum telecomando
seja recebido, o programa sinaliza o ndo recebimento através de telemetria
correspondente. Da mesma forma, o programa sinaliza através de telemetria

guando o telecomando for recebido com erro.

A gravacdo e a reproducdo de &udio tem duracdo aproximada de 12 ou 24
segundos, dependendo se a gravacao € publica ou particular. Uma gravacao de
mensagem € considerada publica quando emitida pela comunidade de
radioamadores, ao passo que € particular quando emitida pela escola de

Ubatuba.

Durante o tempo de duracdo da gravacao ou reproducdo de audio, é efetuada a
aquisicdo dos dados da sonda de Langmuir a taxa de 0,25 Hz, ou seja, 4
amostras a cada segundo. Em seguida, a média das amostras da sonda é
calculada e armazenada a cada 6 segundos. Ao final do periodo de gravacao e ou
reproducdo de audio, as médias obtidas da sonda de Langmuir sdo transmitidas

por RF juntamente com dados da bateria e temperatura.

O picossatélite em modo nominal apresenta um ciclo basico de funcionamento
que se repete continuamente. Esse ciclo apresenta funcbes que podem ser
alteradas pelo usuério através de software via conector de programac¢do em solo
ou através de telecomandos quando em orbita. A Figura A.9.2 apresenta alguns

exemplos de ciclos basicos que podem ser configurados.

177



Figura A.9.2 - Exemplos de modo de operacdo do Tancredo-1.
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Fonte: Producéo do Autor.
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O modo de operagao € definido de acordo com os valores dos bytes ARF_CFG e

REC_CFG. O byte ARC_CFG habilita a transmissdo de audio, housekeeeping e

s

dados com poténcia de transmissdo de 100 mW ou 500 mW. A seguir é

apresentado a semantica dos bits de controle, habilitados se em nivell:

ARF_CFG: |b7|b6|b5|b4|b3|b2|bl1|b0]|, sendo b7 0 mais significativo.

b7. Prv5 - Transmite audio particular com poténcia de 500mW ;

bé6. Prvl - Transmite audio particular com poténcia de 100mW;

b5: Pub5 - Transmite audio publico com poténcia de 500mW;

b4: Publ - Transmite audio publico com poténcia de 100mW;

b3: LP5 - Transmite dados da Sonda de Langmuir com poténcia de 500mW;
b2: LP1 - Transmite dados da Sonda de Langmuir com poténcia de 100mW;
bl: hk5 - Transmite dados de housekeeping com poténcia de 500mW;

b0: hkl - Transmite dados de housekeeping com poténcia de 100mW;

Em caso de habilitacdo simultdnea de transmissédo por radio frequéncia de um
mesmo instrumento com poténcias de 500 mW e 100 mW, a poténcia transmitida
sera alternada a cada novo ciclo. Essa alternancia de poténcia ocorrerd somente
quando o nivel da tensdo da bateria for maior que o seu limiar superior pré-
definido. Em caso contrario, a poténcia habilitada de transmissdo sera mantida

sempre em 100 mW.

O byte REC_CFG habilita a gravagdo de audio, conforme apresentado na Tabela

A.9.1, nas duas regibes da memdria do gravador interno do picossatélite.
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Tabela A.9.1 — Habilitacdo de Gravacao de Audio via byte REC_CFG.

REC_CFG Modo de Gravacao
02h Habilita gravacéo da regido publica
31h Habilita gravagao da regido privada
Demais valores Desabilita gravacéo

Fonte: Producéo do Autor

Neste trabalho foi concebido uma Politica de Gerenciamento de Energia para o
picossatélite, diagramada na Figura A.9.3, onde a habilitacdo das poténcias de
transmissdo em 100 mW e 500 mW é uma funcéo do nivel da tensdo da bateria e

pré-definida em trés limiares ( nivel superior, nivel inferior e nivel critico):

a) Quando a tensdo da bateria for maior que o nivel superior, 0 uso da
poténcia de 500 mW é habilitado;

b) Para a tensdo entre os niveis superior e inferior, a poténcia habilitada € de
100 mW,

c) Quando a tensdo estiver entre 0s niveis inferior e critico, a poténcia
habilitada também € de 100 mW, mas com o modo de operacdo restrito,
denominado “Beacon”. Neste modo de operagcdo, apenas as telemetrias da
bateria e temperatura sdo adquiridas e transmitidas;

d) Quando a tensdo da bateria atinge valores abaixo do nivel critico, o
transceptor € desligado assim como a alimentacdo da carga util. O picossatélite
fica inoperante durante o periodo de tempo equivalente a duracao de trés Orbitas
para recompor a carga da bateria;

e) Apo6s o periodo de trés oOrbitas e conforme o valor da tenséo da bateria, 0

programa seguira o seu fluxo conforme descrito acima.
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Figura A.9.3 - Politica de Gerenciamento de Energia para o picossatélite de acordo com a
tensdo da bateria.
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Fonte: Producéo do autor.

Além da tensdo da bateria, a temperatura interna do picossatélite também deve
ser observada pelo projeto do software de bordo como uma Politica de
Gerenciamento Térmico, em razdo da limitacdo de faixa de temperatura de

operacdo dos componentes eletrénicos utilizados.
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A Politica de Gerenciamento Térmico consiste em verificar os limites extremos
das temperaturas fria e quente pré-estabelecidos e ativar os procedimentos de
aguecimento ou resfriamento, sintetizados na Figura A.9.4, conforme o caso de

controle da temperatura.

Figura A.9.4 - Rotina da Politica de Gerenciamento Térmico.
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Fonte: Producéo do autor.

A ativacdo de um aquecedor (heater) seria a forma desejavel para o aguecimento,
por exemplo, através de um resistor dissipando calor em contato com um
componente critico, como bateria, computador de bordo ou transceptor. Isto seria
desejavel para poder controlar a temperatura do componente dentro dos valores
especificados. Em razdo da néo disponibilidade suficiente de portas de entradas e
saidas de controle no computador de bordo, foi adotado como procedimento de
aguecimento, manter ou ativar circuitos energizados para que haja corrente e

portanto gerando aquecimento como heaters.
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Analogamente, a forma desejavel para o resfriamento seria através de um cooler
e dissipadores, mas devido principalmente a restricbes de espaco e
disponibilidade de portas de entradas e saidas do computador de bordo, o
procedimento de resfriamento adotado consiste apenas em desligar alguns

circuitos e assim diminuir a corrente total diminuindo portanto a temperatura.

Tanto a Politica de Gerenciamento de Energia quanto a Politica de
Gerenciamento Térmico foram concebidas durante necessidades reais surgidas
em meio aos testes de Termovacuo de sistemas, que serdo abordados no

capitulo 5 em detalhes.

A seguir sdo apresentadas as Tabelas de A.9.2 até A.9.11 com as telemetrias

definidas.
Tabela A.9.2 — Estrutura de dados do quadro de TM: Beacon:0x25.

Seq Valor em Descricao

Hexadecima

I
1 OxEB Byte de Sincronismo
2 0x90 Byte de Sincronismo
3 0x08 Tamanho da mensagem com cabecalho
4 0x25 Beacon
5 VBat (LSB) Tens&o da bateria (LSB)
6 VBat (MSB) | Tensao da Bateria (MSB)
7 Temp Temperatura (°C) = Temp * 500 / 1023
8 ChkS Check Sum

Fonte: Producéo do autor.
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Tabela A.9.3 — Estrutura de dados do quadro de TM: SP:0x56.

Seq Valor em Descricao
Hexadecimal
1 OxEB Byte de Sincronismo
2 0x90 Byte de Sincronismo
3 0x12 Tamanho da mensagem com cabecalho
4 0x56 Painéis Solares
5 Seq (LSB) Contador de sequéncia (LSB)
6 Seq (MSB) Contador de sequéncia (MSB)
7 VBat (LSB)
Tensao da bateria:
8 VBat (MSB) VBat= VBat (em decimal) * 5/1023
9 Temperatura Temperatura (°C) = Temp (decimal) * 500 / 1023
10 Painel Solarl Painel Solarl =Painel Solarl (decimal)*500/1023
11 Painel Solar2 Painel Solarl =Painel Solar2 (decimal)*500/1023
12 Painel Solar3 Painel Solarl =Painel Solar3 (decimal)*500/1023
13 Painel Solar4 Painel Solarl =Painel Solar4 (decimal)*500/1023
14 Painel Solar5 Painel Solarl =Painel Solar5 (decimal)*500/1023
15 Painel Solar6 Painel Solarl =Painel Solar6 (decimal)*500/1023
16 Painel Solar7 Painel Solarl =Painel Solar7 (decimal)*500/1023
17 Painel Solar8 Painel Solarl =Painel Solar8 (decimal)*500/1023
18 ChkS Check Sum
Fonte: Produc¢éo do autor.
Tabela A.9.4 — Estrutura de dados do quadro de TM: LP12:0x45.
Seq Valor em Descricéo
Hexadecimal
1 OxEB Byte de Sincronismo
2 0x90 Byte de Sincronismo
3 0x11 Tamanho da mensagem com cabecalho
4 0x45 Langmuir Probe 12s
5 Seq (LSB) Contador de sequéncia (LSB)
6 Seq (MSB) Contador de sequéncia (MSB)
7 Hour Horério da aquisicdo de dados da Sonda
8 Min Horério da aquisicdo de dados da Sonda
9 Second Horario da aquisi¢cao de dados da Sonda
10 VBat (LSB) Tensé&o da bateria:
11 VBat (MSB) VBat= VBat (em decimal) * 5/1023
12 Temp Temperatura (°C) = Temp (decimal) * 500 / 1023

(continua)
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Tabela A.9.4 — Conclusao.

Seq Valor em Descricéo
Hexadecimal
13 Langm Probl
LSB Sonda de Langmuir:
14 Langm Probl | Langm Probl =Langm Probl(decimal)*500/1023
MSB
16 Langm Prob2
LSB Sonda de Langmuir:
17 Langm Prob2 | Langm Prob2 =Langm Prob2(decimal)*500/1023
MSB
18 ChkS Check Sum
Fonte: Produc¢éo do autor.
Tabela A.9.5 — Estrutura de dados do quadro de TM: LP24:0x4A
Seq Valor em Descricéo
Hexadecimal
1 OxEB Byte de Sincronismo
2 0x90 Byte de Sincronismo
3 0x15 Tamanho da mensagem com cabecalho
4 Ox4A Langmuir Probe 24s
5 Seq (LSB) Contador de sequéncia (LSB)
6 Seq (MSB) Contador de sequéncia (MSB)
7 Hour Horério da aquisicdo de dados da Sonda
8 Min Horério da aquisicdo de dados da Sonda
9 Second Horario da aquisi¢cao de dados da Sonda
10 VBat (LSB)
Tensao da bateria:
11 | VBat (MSB) VBat= VBat (em decimal) * 5/1023
12 Temp Temperatura (°C) = Temp (decimal) * 500 / 1023
13 Langm Probl
LSB Langm Probl:
14 Langm Probl | Langm Probl =Langm Probl(decimal)*500/1023
MSB
15 Langm Prob2
LSB Langm Prob2:
16 Langm Prob2 | Langm Prob2 =Langm Prob2(decimal)*500/1023
MSB
17 Langm Prob3
LSB Langm Proba3:
18 Langm Prob3 | Langm Prob3 =Langm Prob3(decimal)*500/1023

MSB

(continua)

185




Tabela A.9.5 — Conclusao.

Seq Valor em Descricéo
Hexadecimal
19 Langm Prob4 | Langm Prob4:
LSB Langm Prob4 =Langm Prob4(decimal)*500/1023
20 Langm Prob4
MSB
21 ChkS Check Sum

Fonte: Producédo do autor.

Tabela A.9.6 — Estrutura de dados do quadro de TM: TC_Wind message:0x63

Seq Valor em Hex. | Descricéo
1 OxEB Byte de Sincronismo
2 0x90 Byte de Sincronismo
3 0x07 Tamanho da mensagem com cabecalho
4 0x63 TC wind message
5 ARF_CFG Modo de operacéo atual
6 REC_CFG Modo de operacao atual
7 ChkS Check Sum
Fonte: Producéo do autor.
Tabela A.9.7 — Estrutura de dados do quadro de TM: TC_ACK:0x5D
Seq Valor em Descricéo
Hex.|
1 OxEB Byte de Sincronismo
2 0x90 Byte de Sincronismo
3 0x0C Tamanho da mensagem com cabecalho
4 0x5D TC_ACK
5 TCcode Telecomando recebido
6 ARF_CFG Modo de operacao atual
7 REC_CFG Modo de operacéo atual
8 cycle_dly Duracao: fim de um ciclo e inicio do préximo
9 hour Horério de recebimento de telecomando
10 min Horario de recebimento de telecomando
11 second Horario de recebimento de telecomando
12 Chks Check Sum

Fonte: Producgéo do autor.
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Tabela A.9.8 — Estrutura de dados do quadro de TM: NoTC:0xB5

Seq Valor em Descricao
Hexadecimal
1 OxEB Byte de Sincronismo
2 0x90 Byte de Sincronismo
3 0x08 Tamanho da mensagem com cabecalho
4 0xB5 NoTC
5 Cycle_dly Duracao entre fim de um ciclo e inicio do proximo
6 VBatHt L(LSB) | Tensado da bateria HthresholdL (LSB)
7 VBatHtM Tenséo da Bateria HthresholdM (MSB)
(MSB) VBatLowThr= VBatHt (em decimal) * 5/1023
8 ChkS Check Sum
Fonte: Producéo do autor.
Tabela A.9.9 — Estrutura de dados do quadro de TM: TCrxError:0x69
Seq Valor em Descrigao
Hexadecimal
1 OxEB Byte de Sincronismo
2 0x90 Byte de Sincronismo
3 0x07 Tamanho da mensagem com cabecalho
4 0x69 TC rx error
5 VBat (LSB) Tensé&o da Bateria:
6 VBat (MSB) VBat= VBat 12 (em decimal) * 5/1023
7 ChkS Check Sum
Fonte: Producéo do autor.
Tabela A.9.10 — Estrutura de dados do quadro de TM: PubAudSt:0xAD
Seq Valor em Hex. | Descricao
1 OxEB Byte de Sincronismo
2 0x90 Byte de Sincronismo
3 0x09 Tamanho da mensagem com cabecalho
4 OxAD Pub Aud St
5 VBat (LSB) Tensédo da bateria:
6 VBat (MSB) VBat= VBat (em decimal) * 5/1023
7 VBatlLt L(LSB) | Tenséo da Bateria Low threshold
8 VBatLtM VBatLowThr= VBatLt (em decimal) * 5/1023
(MSB)
9 Chks Check Sum

Fonte: Producéo do autor.
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Tabela A.9.11 — Estrutura de dados do quadro de TM: PrvAudSt:0xA5

Seq Valor em Hex. | Descricdo
1 OxEB Byte de Sincronismo
2 0x90 Byte de Sincronismo
3 0x09 Tamanho da mensagem com cabecalho
4 OxA5 Prv Aud St
5 VBat (LSB) Tenséao da bateria:
6 VBat (MSB) VBat= VBat (em decimal) * 5/1023
7 VBatCt L(LSB) | Tenséo da bateria limiar critico:
8 VBatCtM VBatCThr= VBatCThr(em decimal) * 5/1023
(MSB)
9 ChkS Check Sum

Fonte: Produc¢éo do autor.
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A.10 - Reengenharia do Software de Solo

Para aquisicdo de telemetrias e o envio de telecomandos é necessario a
utilizacado de um protocolo de comunicacao entre o sistema espacial e o segmento
solo para a correta recuperacao dos dados. Uma estrutura padrédo de mensagens
foi entdo criada contendo palavras de sincronismo, dados Uteis e cédigo corretor
tanto para telemetria como para telecomando. A Figura A.10.1 apresenta o

fluxograma basico do software de solo.

Figura A.10.1 — Fluxograma béasico do Software de Solo
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Fonte: Produc¢édo do autor.
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Como ja mencionado, a comunicagao entre 0 solo e o picossatélite € half-duplex,
devido ao transceptor utilizado no sistema espacial. Desta forma, o recebimento
de telemetria e o envio de telecomando ndo podem ser realizados

simultaneamente. Assim, um tempo é aguardado pelo picossatélite para ouvir

comandos de solo para, em seguida, enviar dados para solo via telemetria.

O programa da estacao terrena, no inicio de uma passagem fica inicialmente em
estado de espera aguardando os dados de telemetria que sdo armazenados num
buffer. Através da andlise desses dados, a telemetria pode ser validada, em caso
de checksum correto, e ser feita a identificacdo e armazenamento de todos 0s

dados Uteis do buffer.

No recebimento de telemetria valida, identificada como telemetria de habilitacdo
de envio de telecomando, um telecomando deve ser enviado em até 2 segundos,

caso se queira.

Na sequéncia, se o0 envio do audio estiver habilitado, o programa abre uma janela
de tempo de transmissao de audio de acordo com o seu tipo: 12 segundos para
audio publico ou 24 segundos para audio privado. Em seguida, o programa volta
ao estado de espera de dados de telemetria, caso ndo tenha terminado a

passagem.

O picossatélite deve transmitir os dados da plataforma e/ou de cargas Uteis de
forma que possam ser identificados e processados pela estacéo terrena. Assim foi
definido um protocolo de comunicacédo, conforme a Figura A.10.2, com um quadro

contendo esses dados pré-definidos.
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O telecomando (TC) deve ser enviado ao picossatélite por uma estacao terrena,
de forma que possa ser identificado e processado, pelo computador de bordo. O
envio do TC, se desejado, deve ser realizado quando do recebimento de
telemetria do Tancredo-1 informando a abertura da janela de telecomando ou

guando o picossatélite estiver no modo de transmissao desabilitado.

A seguir sdo apresentadas as Tabelas de A.10.1 até A.10.6 com os telecomandos

definidos.

Tabela A.10.1 - Estrutura de dados do quadro de TC: DateUpdate:0x55

Seq Valor Descricao
1 OXEB Byte de Sincronismo
2 0x90 Byte de Sincronismo
3 0x0c Tamanho da mensagem com cabecalho
4 0x55 Date Update
5 YY LSB MSB ano (em BCD)
6 YY MSB LSB ano (em BCD)
7 MM Més (em BCD)
8 DD Dia (em BCD)
9 HH Hora (em BCD)
10 MM Minuto (em BCD)
11 SS Segundo (em BCD)
12 ChkS Check Sum
Fonte: Produc¢éo do autor.
Tabela A.10.2 — Estrutura de dados do quadro de TC: TC_ARF:0x4D.
Seq Valor em Descrigao
Hexadecimal
1 OxEB Byte de Sincronismo
2 0x90 Byte de Sincronismo
3 0x0c Tamanho da mensagem com cabecalho
4 0x4D TC_ARF
5 ARF_CFG Configura modo de operacéo
6 REC_CFG Configura modo de operacgéo
7 cycle_dly Duracao entre fim de um ciclo e inicio do proximo
8 TC cfg Habilita mudanca da palavra de sincronismo

(continua)
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Tabela A.10.2 — Concluséao.

Seq. | Valorem Descricéo
Hexadecimal
9 TC_newH_msb | Nova palavra de sincronismo MSB
10 TC_newH_Isb Nova palavra de sincronismo LSB
11 TC_hdcks Header check sum
12 Chks Check Sum

Fonte: Producgéo do autor.

Tabela A.10.3 — Estrutura de dados do quadro de TC: TC_RESET:0xAA

Seq Valor em Descrigao
Hexadecimal

1 OxEB Byte de Sincronismo

2 0x90 Byte de Sincronismo

3 0x05 Tamanho da mensagem com cabecalho

4 OxAA TC_RESET

5 ChkS Check Sum

Fonte: Producéo do autor.
Tabela A.10.4 — Estrutura de dados do quadro de TC: TC_TxON:0xB2
Seq Valor em Descricéo
Hexadecimal

1 OxEB Byte de Sincronismo

2 0x90 Byte de Sincronismo

3 0x05 Tamanho da mensagem com cabecalho

4 0xB2 TC_TxON

5 ChkS Check Sum

Fonte: Producéo do autor.
Tabela A.10.5 — Estrutura de dados do quadro de TC: TC_TxOFF:0xB6

Seq Valor em Hex. Descricéo

1 OxEB Byte de Sincronismo

2 0x90 Byte de Sincronismo

3 0x0c Tamanho da mensagem com cabecalho

4 0xB6 TC_TxOFF

5 Chks Check Sum

Fonte: Produc¢édo do autor.
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Tabela A.10.6 — Estrutura de dados do quadro de TC: TC_BatThreshold: 0xC5

Seq Valor em Descricao
Hexadecimal

1 OxEB Byte de Sincronismo
2 0x90 Byte de Sincronismo
3 0x0c Tamanho da mensagem com cabecalho
4 0xC5 TC_BatThreshold
5 BatHigThrL Novo limiar superior bateria LSB
6 BatHigThrM Novo limiar superior bateria MSB
7 BatLowThrL Novo limiar inferior bateria LSB
8 BatLowThrM Novo limiar inferior bateria MSB
9 BatCrtThrL Novo limiar critico bateria LSB
10 BatCrtThrM Novo limiar critico bateria MSB
11 0x00 reserva
12 Chks Check Sum

Fonte: Produc¢éo do autor.
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A.11 - Regulacao de Frequéncia

A Unido de Radio Amador Internacional®

(IARU) é uma organizacédo consistindo
de mais de 160 sociedades de radio amadores em torno do mundo e é regido
pelo Conselho Administrativo consistindo do Presidente, Vice-Presidente,
Secretéario e dois representantes de cada uma das trés organizacdes regionais
mundiais. A regido 1 engloba a Europa, Africa, Oriente Médio e partes da Asia. A

regido 2 abrange o continente americano e a regido 3, a maior parte da Asia e o

Pacifico.

A dindmica do processo de coordenacdo tem como passo inicial o envio de um
documento para a IARU de Requisicdo de Coordenacédo de Frequéncia de

Satélite de Radio Amador com diversas tabelas do formulario preenchidas.

A Uni&o Internacional de Telecomunicaces® (ITU) é uma agéncia das Nacdes
Unidas que lida com tecnologias de informacdo e comunicacdo composta por
todos os paises membros da ONU e centenas de entidades do setor privado e
académico. Os padrdes internacionais (recomendacdes) produzidos pela ITU sdo
destinados a padronizar e regular as ondas de radio e telecomunicacfes
internacionais. O processo de solicitacdo de coordenacdo de frequéncia junto a

IARU é apresentado no apéndice C.

A Agéncia Nacional de Telecomunicac6es (ANATEL) é uma autarquia reguladora
de telecomunicacdes do Brasil. As atividades da Anatel sdo divididas entre seis

superintendéncias sendo a Superintendéncia de Radiofrequéncia e Fiscalizacdo

35 Disponivel em: <http://www.iaru.org/>. Acesso: 30 abr. 2016.

% Disponivel em: <http://www.itu.int/en/Pages/default.aspx>. Acesso em: 30 abr.2016>.
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(SRF) responsavel entre outras atividades pela: engenharia do espectro
radioelétrico, certificacdo de produtos de comunicacdo, implantacdo e
funcionamento de redes de telecomunicacdes, utilizacdo dos recursos de Orbita e
espectro de radiofrequéncias. Fazem parte das atribuicbes da Agéncia, entre
outras, as seguintes funcdes: expedicdo de regulamentos com as caracteristicas
técnicas a serem seguidos pelos radiodifusores e expedi¢cdo de autorizagdo para

uso de radiofrequéncias para os prestadores do servico de radiodifusao.

A Johnson Space Center’’ (JSC) da NASA controla as frequéncias de
transmissores e receptores utilizados na ISS e assim é necessario ter a sua
aprovacao de todas as frequéncias do transceptor do picossatélite, tanto de
transmissdo como de recepcédo, através da submissdao do formulario via JAXA

com o pedido de autorizagao do uso dessas frequéncias.

O formulario de autorizacdo de Frequéncia da JSC consiste de informacdes
gerais do sistema como o nome, descricdo, uso pretendido e data de ativacao.
Outras informacdes sao solicitadas como especificacbes do transmissor e
receptor. No Apéndice B é apresentado o formulario de submissao para JSC via

JAXA.

Alguns paises podem restringir a transmissdo de sinais de RF mesmo que
licenciados pela IARU e ITU sobre seus territdrios como a Australia, Indonésia,
EUA e Paquistdo. Adicionalmente, existem enormes interesses comerciais na
banda de frequéncias alocadas ao servico de radioamador no mundo inteiro,

segundo Edson Pereira da LABRE/AMSAT-BR.

3 Diponivel em: <https://www.nasa.gov/centers/johnson/home/index.html>. Acesso em: 07 maio 2016.
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A2 -

Gestao Agil de Projeto

O estilo adotado se enquadra na categoria de gestdo agil de projetos ou “lean-

agile project management” na terminologia em inglés. Basicamente estes sdo

algumas das préticas adotadas no projeto e adaptadas de Philip J. Matuzic

(MATUZIC, 2012):

a)

b)

d)

e)

f)

a)

h)

Participagéo ativa do cliente;

Reunides curtas e diarias com participantes em pé de preferéncia;

Planejamento e estimativas simples mais frequentes;

Entregas incrementais e frequentes;

Iteracdes breves para esclarecimentos e coordenacao;

Requisitos priorizados;

Revisdo de artefatos;

Equipes de trabalho auto-organizados;

Simplicidade;

Ritmo sustentado.

Como o processo € iterativo e baseado em versdes evolutivas, como mostra a

Figura A.12.1, a resolucdo de conflitos e problemas devem ser ageis devido ao

curto tempo de entrega.
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Figura A.12.1 — Dindmica no estilo de gestao agil de projetos.
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Fonte: Producéo do Autor.

Além disso, segundo Oehmen (2012) sao aplicados 6 principios “Lean” (LP- Lean
principles) que sdo a base de 43 facilitadores “lean” (LE - lean enablers)
preconizados pela alianca MIT-LAI, PMI e INCOSE contextualizados ao nosso

projeto e cultura organizacional:

a) LE 1.x: Respeite as pessoas em seu programa (LP6);

b) LE 2.x: Capture o “valor’” definido pelos principais clientes stakeholders

(LP1);

c) LE 3.x: Mapeie o fluxo de “valor” e elimine desperdicios (LP2);

d) LE 4.x: Faga o trabalho fluir através de processos mais eficientes (e.g.,

poucos erros e atrasos) e planejados (LP3);

e) LE 5.x: Permita que stakeholders clientes retirem “valor” do projeto (LP4);

f) LE 6.x: Busque sempre a perfeicdo em todos 0S processos.
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Uma especial atencdo foi dada ao principio LP6 (Respeite as pessoas em seu
programa) no tocante a valorizar pessoas em suas competéncias, colocando
pessoas trabalhando onde sua motivacdo e competéncias sdo maximizados e

atuando em sinergia positiva ao projeto.

Com a mudanca de escopo de lancador do picossatélite Tancredo-1, houve a
adicdo de novas organizacbes e pessoas responsaveis por fornecer e consumir

informacdes, interagir e agregar valor.

O projeto teve que passar por reunides gerenciais frequentes em face de uma
multiplicidade de pessoas, fusos horarios (EUA, Brasil, Japéo e Italia), diferentes
organizacfes e culturas de diversos paises (JAXA/JAMSS - Japéo, Ulises-1 -
México, Gauss - Italia, Morehead State University - EUA, Escola Tancredo Neves

- Ubatuba, INPE - Sdo José dos Campos, AEB - Brasilia) e outros stakeholders.

Em um ambiente tdo diverso, foram varias as situacdes de potenciais conflitos,
pois cada stakeholder tem seus interesses no projeto e demanda de cumprimento
de seus requisitos minimos, principalmente préximo a marcos chave na
programacao do projeto. Na resolucéo destes conflitos buscou-se resolvé-los da
maneira mais harmoniosa possivel e pensando-se sempre no bem maior do

conjunto sendo todos resolvidos a contento.

Diante de um orcamento e tempo limitados, para tornar mais agil a interacdo, a
troca de informacdes e discussdes de projetos, foram realizadas reunides de
trabalho utilizando diversas ferramentas de apoio ao trabalho colaborativo e de

teleconferéncias como apresentadas nas Figuras A.12.2 e A.12.3.
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Figura A.12.2 — Telecom com diferentes stakeholders (Italia, México, Japao e Brasil).
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Figura A.12.3 - Resolugao de conflitos relativa a datas de langamento.
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APENDICE B - FORMULARIO - JSC

B.1 Enlace de Descida

4372128 W] rangnit frequency (uppe limt)
4371875 [et] ITransnit frequency (lowes limit)
05w
Radometra/TRIM 4365 |Product maker (mode! Vo)
N/A (hand-made from metric tape) Product maker
1= Feedr Loss]
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e Hfrom output port of Tt the feed point of
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1Qedy apply to digital modidation scheme,
Spectrum power density is anahytically
calcurated based on its modulation heme
IThen, emission bandwicth is derived
acording 1o the power degréations (343, -
2008, 4003, 608) from the reference level
Hcarries outut powes level)

00000052 ]
o000 [
0000570 [we)
000000850 M)

Spectrum powe density is anahtically
icurated Based o s modulation scheme
emission Bandwiceh is derived
according to the power degréations (-3d8, «
2003, -4003, -60¢8) from the reference leve!
Hcarrier output power evel)

201




B.2 Enlace de Subida

437.2025 W]

4371875 [Miy)

Radiometrit/TRIM 436-5

NJA (hang-made from metrictape)

13468

Powe loss du to the transmission ling from
port of Txto the feed point of the

Select from options.
f there is nothing to i, please select
"Other”,

I —

Select from options.
If there is nothing tofit, please select

2808

N2 tlog < g SN -Wog /e 2

|7e|mrmn}=tqr-nmro
is 250K (reference/room temperature)

Top of the picosateliite id, half-Guplex

bandwidth according to the power
jons {-348, -2008, 2008, -60d8) from
reference level (Average attenuated
level of the received band region).
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APENDICE C — PROCESSO DE COORDENACAO DE FREQUENCIA - IARU

The International Amateur Radio Union

.\ /¢ Since 1925, the Federation of INational Amateur Radio Societies
Representing the Interests of Two-Way Amateur Radio Communication

AMATEUR SATELLITE FREQUENCY COORDINATION REQUEST

(Make a separate request for each space station to be operated in the amateur-satellite

service.)

Administrative information:

0 | DOCUMENT CONTROL

Oa | Date submitted 23-JUN-2014

Ob | Expected launch date 15-JAN-2014

Oc | Document revision number (startat | O
zero and increment with each
revised request)

1 | SPACECRAFT (published)

la | Name before launch Tancredol
1b | Proposed name after launch Tancredol
1c | Country of license Brazil

1d | API/A number (to be forwarded if
not available at time of
coordination request)

2 | LICENSEE OF THE SPACE STATION (published)

2a | First (given) name Celestino

2b | Last (family) name Batista

2c | Call sign PY2GOU

2d | Postal address Celestino de Ornelas Gouveia Batista

Av. Rio Grande do Sul, 600 — Centro
CEP 11680-000 Ubatuba — SP Brazil

2e | Telephone number (including 55 (12) 38326221
country code)
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http://www.iaru.org/

2f | E-mail address (licensee will be ubatubasat@gmail.com
our point of contact and receive all
correspondence)
29 | Skype or FaceTlme name (if auro.tikami
available)
2h | Licensee’s position in any Project Colaborator
organisation referenced in item 3a.
2i | List names and e-mail addresses Candido O Moura candidomoura3@gmail.com
of additional people who should Auro Tikami auro.tikami@inpe.br
receive copies of correspondence. | Walter Abrah&o dos Santos walter.abrahao@inpe.br
3 | ORGANISATIONS (published) — complete this section for EACH participating
organization
3a | Name of organisation E M Pres. Tancredo de Almeida Neves
3b | Physical address Av. Rio Grande do Sul, 600 — Centro
CEP 11680-000 Ubatuba — SP Brazil
3c | Postal address Av. Rio Grande do Sul, 600 — Centro
CEP 11680-000 Ubatuba — SP Brazil
3d | Telephone number (including 55 -12 - 38326221
country code)
3e | E-mail address candidomoura3@gmail.com
3f | Web site URL
3g | National Amateur Radio Society www.tancredoubatuba.com.br/ubatubasat
(including contact information)
3h | National Amateur Satellite Liga de Amadores Brasileiros de Radio Emisséo — LABRE
organisation (including contact http://www.labre.org.br/
information) contact: Francisco Ricardo Favilla— PT2RY
e-mail: fr.favilla@terra.com.br
3i | Have you involved your National No, but we are trying to create a group via Mr.

Amateur Satellite organization
and/or National Amateur Radio
Society? Please, explain.

Edson W. R. Pereira (PY2SDR) who has a large
experience in this matter.
e-mail: ewpereira@gmail.com

Space station information:

4

SPACE STATION (published)

da

Mission(s).

Describe in detail what the space
station is planned to do. Use as
much space as you need.

The Tancredo 1 Tubesat is the first satellite of the
Ubatubasat Project, designed in the elementary
school “Presidente Tancredo de Almeida Neves” ,
located in Ubatuba, Sdo Paulo, Brazil.

Our goal is to arouse the interest in Science and
Technology in our students, aged between ten to
fourteen ( the youngest team in the world to build
a satellite).

Our tasks range from integration, testing,
assembly, coding, launching and operating the

204



mailto:candidomoura3@gmail.com
mailto:auro.tikami@inpe.br
mailto:walter.abrahao@inpe.br
mailto:candidomoura3@gmail.com
http://www.tancredoubatuba.com.br/ubatubasat

satellite, aiming students to pursue careers in the
science and technology areas, especially in the
Space Engineering fields.

The project has received since its inception the
technological support from INPE, AEB- Brazilian
Space Agency and UNESCO. Additionally, it is
getting a lot of repercussion in the Brazilian and
World media as well as a great support from the
scientific community.

Sample Ejection Cylinder

TubeSat

Tancredo 1 was developed from a commercial kit
supplied by the company Interorbital Systems
from CA-USA, the original project has been greatly
modified and improved by the project team,
especially by the engineer Auro Tikami from INPE,
as part of his masters dissertation.

Tancredo 1 has a on-board voice recorder IC as
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payload, that will transmit a message chosen by a
contest among students from our schools in
Ubatuba.

The Tancredo 1 TubeSat ground station segment
will make the down and up radio data links using a
ground stations located at Ubatuba which is
provided by the Brazilian Space Agency (AEB).
This ground station may receive also other
tubesats, cubeSats or even small satellite signals
in Low Earth Orbit — LEO which uses radio
amateur frequencies. Some of the cubesats are
from university initiatives such as: UFSM, ITA and
INPE all in Brazil.

Finally, the ground station is a compact turnkey
setup with full Azimuth and Elevation tracking,
desighed for LEO applications and ready for the
Global Educational Network for Satellite
Operations initiative (GENSO).

4b | Planned duration of each part of About two years total
the mission.

4c | Proposed space station
transmitting frequency plan.

List for each frequency or
frequency band: Band :435- 438 MHz
Bandwidth : 15kHz

= frequency or frequency band Satellite Output power : 0.5 W

(e.g. 435-438 MHz) Modulation: 1k2 AFSK/FM
ITU Designator: 15k0F2DFBX
= requested frequency, if any Satellite antenna gain : 0dBi

Satellite antenna pattern : near omnidirectional
= output power

2 ITU emission designator®®*

= common description of the
emission including modulation type
AND data rate *°

% |ITU emission designators are explained at: http://life.itu.int/radioclub/rr/ap01.htm. (Thank you,

4U1ITU.) Effect of Doppler shift is NOT included when determining bandwidth.

¥ |f using a frequency changing transponder, indicate the transmitting bandwidth. Effect of Doppler
shift is NOT included when determining bandwidth.
0 Common emission description means terms like transponder, NBFM, PSK31, 1200 baud packet

(AFSK on FM), etc.
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= antenna gain and pattern

= attitude stabilisation, if used

4d | Proposed space station
receiving frequency plan.
Band :430-440MHz
List for each frequency or Bandwidth : 15kHz
frequency band: Groundstation Output power : 50W
Modulation: 1k2 AFSK/FM
= frequency band ITU Designator: 15k0OF2DFBX
Groundstation antenna gain : 10dBi
= requested frequency, if any Groundstation antenna pattern : 40deg beamwidth
= ITU emission designator
= common description of the
emission including modulation type
AND data rate
= noise temperature
= associated antenna gain and
pattern
4e | Physical structure. TubeSat (diameter: 92.5 mm and length:127 mm) ,
General description, including weighting no more than 0.8 kg, with deployable
dimensions, mass, antennas and antennas for UHF (1 dipole). The satellite is not
antenna placement, whether actively stabilized (detumbled).
stabilized or tumbling, etc. Give
URL'’s for drawings.
4f | Functional Description.

Describe each sections function
within the satellite.

The Tancredo | TubeSat has hexadecagon-shaped
structures with an internal component rack
assembled from stand-offs and printed circuit boards
(PCBs). The exterior of the TubeSat is assembled
from eight (8) PCBs, each holding six (6) solar cells,
and eight (8) thin aluminum strips. The sats are
designed to be ejected from their own dedicated
TubeSat ejection cylinders. For each launch, there are
multiple TubeSat ejection cylinders which are
arranged in a TubeSat Deployment Unit.

The TubeSat components are attached to several
printed circuit boards. The printed circuit boards are
separated by groups of stand-offs. The Tubesat's
exterior structure consists of the solar cell PCBs and
aluminum strips.

Further details are below:
Transceiver: Radiometrix TR2M
http://www.radiometrix.com/files/additional/tr2m.pdf
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In addition to the Transceiver, it has the following
amplifier. This is also plugged into the
transceiver PCB

Amplifier: Radiometrix AFS2
http://www.radiometrix.com/files/additional/afs2.pdf

Output: 100mW or 500mW (using AFS2 amplifier)
Frequency: 420-480 MHz in 5MHz increments

The Radiometrix transceiver is programmable over a
short frequency range (See Radiometrix web site).

A pack of 2 Batteries - Li-lon 3.7V 2600 mAh
Rechargeable Battery Module (COTS)

Power Management Board adapted In-house design.
The power management system uses the output of
the solar cell complex to keep the on-board

batteries charged.

Microcomputer - Net Media BasicX-24p with
Development Kit - http://www.basicx.com/

The satellite payload consists of a Nuvoton’s ISD1900
ChipCorder® which is a single-chip multiple-message
record/playback device with dual operating modes
(address trigger and direct trigger) and wider
operating voltage ranging from 2.4V to 5.5V. The
sampling frequency can be selected from 4 to 12 kHz
via an external resistor that determines the message
duration to 42 seconds.

4g | Power budget. The Tancredo | TubeSat Power budget is:
Describe each power source,
power consuming section, power e Power storage uses a 2-cell Battery pack of - Li-
storage, and overall power budget. lon 3.7V 2 x 2600 mAh
e Power generation uses a set of external PCBs,
each holding six (6) solar cells which generates
aprox. 6 x 30 mA = 180mA
e Power Consumptions are described below:
o Transceiver: Radiometrix TR2M and
Amplifier: Radiometrix AFS2 - 500mW
o Power Management PCB — N/A
o Microcomputer BasicX-24- 65mA
o Satellite payload I1ISD1900 ChipCorder® -
30mA
5 TELECOMMAND (NOT published)
5a | Telecommand frequency plan.

List:

= space station telecommand

Band :430-440MHz

Bandwidth : 15kHz

Groundstation Output power : 50W
Modulation: 1k2 AFSK/FM
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frequencies,

= ITU emission designator(s)

= common description of the
emission including modulation type
AND data rate

= link power budget(s)

= ageneral description of any
cipher system

ITU Designator: 15k0F2DFBX

Groundstation antenna gain : 10dBi

Groundstation antenna pattern : 40deg beamwidth
Telecommand uplink is done using AX25 frames
transmitted with a 1k2 AFSK modem.

5b

Positive space station transmitter
control.

Explain how telecommand stations
will turn off the space station
transmitter(s) immediately, even in
the presence of user traffic and/or
space station computer system
failure.

NOTE: Transmitter turn off control
from the ground is absolutely
required. Good engineering
practice is to make this capability
independent of all other systems.

Be sure to read the paper at:
http://www.iaru.org/satellite/Control

lingSatellites v27.pdf.

The receiver is always on and cannot be switched off.

The on-board software recognizes either internal or
ground commands for turning off/on the transmitting
mode. Should the flight software fail while in the
transmitting state, a watchdog timer included in the
circuitry will reset all components to their original
default state.

In this project we would like to have the transmitter is
in a continuous transmitting state if possible but if
needed it could be turned off.

5c

Telecommand stations.

List telecommand stations,
including contact details, for
sufficient Earth command stations
to be established before launch to
insure that any harmful
interference caused by emissions
from a station in the amateur-
satellite service can be terminated
immediately. See RR 25.11 and
RR 22.1

Primary Ground Station at E M Pres. Tancredo de
Almeida Neves, Av. Rio Grande do Sul, 600 — Centro
CEP 11680-000 Ubatuba — SP Brazil.

Backup Command Ground Station in at Aeronautical
Institute of Technology - ITA. — Sdo José dos Campos
— SP Brasil

The use of GENSO as a distributed network is
intended.

5d

Optional: Give the complete space
station turn off procedure.

As a service, the IARU Satellite
Advisor will keep the space station
turn off procedure as a backup for
your operation. Only the space
station licensee may request the
information. If interference occurs
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and the licensee cannot be
located, the licensee grants the
Satellite Advisor permission to use
the turn off procedure. Please
note that the Satellite Advisor will
use his best efforts, but cannot
guarantee success. The space
station licensee is still held
responsible for the space station
transmitter(s) by the licensing
administration.

6 | Telemetry (published)
6a | Telemetry frequencies
List:
= all telemetry frequencies or Band :435- 438 MHz
frequency bands, Bandwidth : 15kHz
Satellite Output power : 0.5 W
= ITU emission designators Modulation: 1k2 AFSK/FM
ITU Designator: 15k0F2DFBX
= common description of the Satellite antenna gain : 0dBi
emission including modulation type | Satellite antenna pattern : near omnidirectional
AND data rate Groundstation Output power : 50W
Groundstation antenna gain : 10dBi
= link budgets Groundstation antenna pattern : 40deg beamwidth
6b | Telemetry formats and equations. | Telemetry is transmitted as the payload of AX25
Describe telemetry format(s), frames between the satellite and groundstation.
including telemetry equations. The raw databytes will represent an analoque
NOTE: Final equations must be telemetry state on the satellite by means of a
published as soon as available. simple linear equation or in more complex
situations a look-up table. Examples of telemetry
values transmitted are battery voltages, current
consumption etc. For the linear equations the
telemetry may be calculated as follows Y=mX+k
where Y is the required telemetry value in the
required unit of measurement, m is the gain of the
linear 1st order equation, X is the raw telemetry
value and k is the offset value of the 1st order
linear equation. Full telemetry channel list and
calibration data will be incorporated in the design
of the flight software will be made available as
soon as possible.
6¢ | Is the telemetry transmission Common formats used; the aim is to use telemetry

format commonly used by radio
amateurs? If not, describe how
and where it will be published.

Be sure to read: RR 25.2A. Text is

formats that may be decoded by existing means or
to develop and release a set of telemetry decoder
software to the amateur radio community (e.g.
AX.25 Unnumbered Information).

210




included in the paper available at:
http://www.iaru.org/satellite/sat-

freg-coord.html.

7 Launch plans (published)
7a | Launch agency JAMSS - JAXA
7b | Launch location USA
7c | Expected launch date (dd-MMM-yyyy)
7d | Planned orbit. ISS ORBIT
Include planned orbit apogee, Perigee: 350km
perigee, inclination, and period. Apogee: 420 km
Inclination: 52 degrees
Period: 93 min
April 2014
7e | List other amateur satellites Not determined yet.

expected to share the same
launch.

Earth station information:

8 Typical Earth station — transmitting
8a | Describe a typical Earth station See overall specification at:

used to transmit signals to the http://iwww.isispace.nl/brochures/

planned space station. ISIS_SmallSatGroundStations_Brochure_v.10.0.pdf
8b | Link power budget. See appendix 1

Show complete link budgets for all

Earth station transmitting

frequencies, except telecommand.
9 Typical Earth station —

receiving
9a | Describe a typical Earth stationto | See overall specification at:

receive signals from the planned http://www.isispace.nl/brochures/

satellite. ISIS_SmallSatGroundStations_Brochure_v.10.0.pdf
9b | Link power budget. See appendix 1

Show complete link budgets for all
Earth station receiving
frequencies.
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APENDICE D - UBATUBASAT BATTERY VERIFICATION REPORT

UbatubaSat Battery Verification Report

Initial Release: December 2015

UbatubaSat T-03

E.M. TANCREDO NEVES / INPE

Auro Tikami
Walter Abrahio dos Santos

REVISION HISTORY
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1. [:'urpu5e
This documsant summarzes verification results of UbstwbaSat Lijon batteny circuit.

2. Documents
2.1 Applicable Documents
[1] TBD by JAMSES Phase WIVIFII Flight Safety Assessment Repont for UbsbaSa

2.2 Reference Documents
[1] UbstrbaSat T-01 UbatubaBst Batiery Random Vibration TestReport
[Z] UbstubsSat-T-02 UbstubaSat Battizry Thermal Vacuum TestRepont

3. Cell Sereening Tests
2.1. Random Vibration Test

Random vibration test of UbaiubaBat Flight Modd incleding Lision battery circut in fight
configuration was perfomed for screening purpose. Datsiled test configuration and resuls
are shown in “Ubstubaat-T-01, UbstwbaSat Batiery Random ibration Test Report”™.

Crvenview of the test configuration and the test parameters are shown in Figue 211,
Figurz 2.1-2 and Table 3.1-1. The vibration level coves Minimum Screening Level MEL
plus 3{dB].

Arralernmeismn
Fadition

Figure 3.1-1 Test Configuration
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1-1 AT for
Frequency (Hz) Qualifying PSD (g°/Hz)
20 0.026
30 008
30-350 008
2000 0013
Test Dusation 1 min‘axis
01 — ———
et ey m———
e R S S o s N
:: + 'J». - v .rvx‘Y.
: .'x : . “ R 4
=z ATl L
g Y
0.01
0,001 : — -
10 100 FreqfHz] 1000 10000

Figure 3.2-1 AT Random Vibration Level of UbatubaSat
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3.2. Thermal Vacuum Test

Thermal vazuum test of UbstubaSa Flight Model including Li-ion batteny circut in fight
configurstion was performed for scresning purpose. Datailed test configuration and resuls
are shown in “UbatubaSat-T-02, UbstubaSa Battery Therma Yacuum Test Repor’.

Test conditions are summarzed 35 belowin Tab 3. 21 and Figure3.2-1.

++( Tab.3.2-1 UbatubaSat Battery Thermal Vacuum Conditions

Acceptance
Numher of Cydes 4
Cyels Dogation 9 min
Min Temperatuse Tmin =-20°C
Mlzx Temperatuge Tmay = §0%C
Platzzu Durdion 30 min
Prassuse 10 mha
B Tempersture | "C)
e —\ —
WA AR
I ;-.Il.ll o ‘.I = ,'IT T 1|II-1- ;'1 T ". l"_llf Tiime {is
A W AR/
7 ot Invd it | 3nd otk I ath b |
|

Figure 3.2-1 Ubatuba3at Thermal ¥acuum Test Profile
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3.3 Charge/Discharge Chamcteristics Test

Charge and dischamge charagenstics tests were perfiormed for UbstubaSat flight battery
circuit before and afier the environmental tests described n 3.1 and 32. Test =tup is
shown in Figure 3.3-1.

WikiSm Tk T iF VHat

Battery

(2 cellsiin
parallel}

(=)

Witaly WTher maf Wilag

Batvary

2 cells in
parallel]

&)

Figure 3.3-1 Test Configuration for: (a} Charge and (b} Discharge Characteristics

From these tests, it was confimed that charge and discharge characiernstics do not
change due o the environmental tests and are within the nominal range. The test results ae
shown in Figure 3.3-2 for pe-environmental i2sts, and Figure 3.3-3 for postenvironmental
tests|
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Battery Charge Before Vibration
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Battery D ischarge Before Wibration
43
Fl 1
35 —

3 o
A 1
F oz
o3

1

1]
a
] 20 40 | | 100 120 140 160

T { il

()
Figure 3.3-2 Pre-environmental Test Characteristics for: {3} Charge (b} Discharge
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4. Protection Function Tests

Fundtion st of the UbatubsSat | Hon bettery circuit was parformred and confimned thet the
following protection functons work approprisiely. The batiery cirouit is shown in Figure 4-1
and it provides all these protedtion functions:

v Short Circuit Protection
v" Owercharge Protection

v Querdischargs Protection

Each test configurations and results are shownin Figure 4-1 thru 4-7.

Power Management Board and Switches at antenna board

Figure 4-1 UbatubaSat Battery Circuit
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oudliascepe

Figure 4-2 Configuration of Short Circuit Protection Test

Tek JLU MPos: 4000ms  Measure 1
+*
o
5Won Short

M 100ms
Figure 4-3 Results of Short Circuit Protection Test
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Figure 4-5 Results of Overcha Protection Tes
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Figure 4-6 Configuration of Overdischarge Protection Test
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APENDICE E - UBATUBASAT RANDOM VIBRATION TEST REPORT

UbatubaSat Random Vibration Test Report
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1. Introduction
1.1 Purpose

The purpose of this document is to show mndom vibmtion test conditions and results of
UbatubaSat Flight Model.

1.2 Test Subject
+  Hardware Mame: UbatubaSat (Flight Model)
+  Hardware Part Murnber: Tancredo-1

1.2 Test Purpose
The purpose of this test is to confimn the folbwings sfier UbstubsSat exposure to
scceptance-level random vibration.
1y Mo structure failure is observed.
2} Mo damsge snd peeling of solarcelland coverglass is observad.
3y Mofastenerlooseningis observed.

4y  Antennaandthe Langmuir Probe are approprstely restrained afierthetest.

8y Screening of Liion batiery.
The test is also perfomed for sceening LiWion batiery, Assessment for the Li-ion battery is
summarnzed in “UbatubaSset-T403, UbatubaSst Bsettery Venfication Report™.

1.4 Applicable Documents

[1] JNX-20113030 Structure Verfication and Fracture Control Plan for JAXASmall
Satalite Released from JEM

[2] JX-ESPC-101132B  JPAHVDLE, Small Satelite Deployment [CD
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2. Test Overview
2.1 TestFacility
LIT {Integrationand Testing Lab)— INPE - Braxzil

2.2 Test Schedule
All tests started and completed on the 23™ Movember, 2015.

2.3 TestFlow
Table 2.3-1 Test Flow
Test Setup
!
Test # Test ID Axis Test Type
o TETXS01 Sine Vibration Test / Resonance Search (1)
o2 . TETHROZ X | Random Vibration Test ! Qualification Lewvel
o3 [ TSTXS03 Sine Vibration Test / Resonance Search (2)
o4 TSTLE04 sine Vibration Test/ Resonance Search (1)
a5 TSTZROS Z Random Vibration Test / Qualification Level
06 TSTZS06 Sine \ibration Test / Resonance Search (2)
or TSTYS0T Sine Vibration Test / Resonance Search (1)
08 [ TSTYROE Y Random Vibration Test / Qualification Level
o8 TSTYS08 Sine \ibration Test /! Resonance Search (2)
!
| Visual Inspection
l
| Test Completion

Fa
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{c} Positioning of the 3 accelerometers for the Vibration Test

Figure 3.1-1(1/2) Test Configuration (X-Axis. Y-AXxis)

Ia
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3. Test Conditions
3.1. TestConfigurations

Test configuration is shown in Figure 2.1-1 (3) through (c). For further details, please rafer to
LIT-INPE Vibration Test Reportin Appendix A.

{3) Test configuration for the X-axis Vibration

(b} Test configuration for the Y-axis Vibration

2
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0 Acelerometers positionl

(c) Positioning of the 3 accelerometers for the Vibration Test

Figure 3.1-1(1/2) Test Configuration (X-Axis. Y-Axis

I &N
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Figure 3.1-1(2/2) Test Configuration (Z-Axis)

3.2. Test Parameters
AT random vibraton evel and duration for UbatubaSat sre shown in Table 32-1 and Figum
3.2-1. This level covers the following levels. For further details, pease refer to LITINPE
Vibration Test Report in AppendixA.
¥"  Maximum Predicted Environment Level (MPEL) of HTV, ATV, SpX Dragon, and Orhbital
Cygnus definedin JX-ESPC-101132B.
¥" Minimum Screening Level (MSL)+ 3[dB] for Li-ion battery screening purpose.

Table 3.2-1 AT Random Vibration Level for UbatubaSat

Frequency (Hz) Acceptance PSD (g2/Hz)

20 0.015

25 0.025

30-80 0.08
110-400 0.05
1100 0.005

2000 0.002

Test Duraton 1 min/axis (TBC)

[$2]
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4. Test Resulis
4.1. Measured Acceleration Level

Measured acceleration levels are shown in the LITANPE Vibration Test Report found in
Appandic A. Itis confirmed that the vibration is controlled to the levd defined in Figure 3.2-1.

4.2, Visual Inspection
After all vibration tests, the followings are confirmed by visual inspection performed by LIT
technical staff.

1} Mo structure failure is observed. |t is also confirmed that resonance frequency of
UbatubaSat is notchanged beforeand after the vibrationtests.

2} Mo damage and peeling of solar cell and cover glass is observed.

3} Mo fastenerloosening is observed.

4}  Antenna andthe Langmuir Probe are appropriatety restrained after thetest.
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APENDICE F - UBATUBASAT THERMAL VACUUM TEST REPORT

UbatubaSat Thermal VacuumTest Report

Initial Release: December 2015

UbatubaSat T-02

E.M. TANCREDO NEVES / INPE

Auro Tikami

Walter Abrahao dos Santos
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1. Introduction
1.1 Purpose

The purpose of this document is to show thermal vacuum test condifions and results of
Ubatuba>at Flight Model.

1.2 Test Subject
¥ Hardware Mame: Ubatuba>at (Flight Model)

»" Hardware Part Mumber: Tancredo-1

1.3 Test Purpose
The purpose of this test is to confirm the followings during and after Ubatuba Sat exposure
to acceptance-level thermal vacuum environment.
1}  UbatubaSat functions nominally.
2} Mo damage and peeling of solar cell and cover glassis observed.
3} Mo fastener looseningis observed.

4}  AntennaorLangmuir Probe is appropriately restrained afterthetest.

B}  Screening of Li-ion battery.
Thetestis also performed for screening Li-ion battery. Assessment for the Li-ion battery is
summarized in “Ubatuba>at-T-03, UbatubaSat Battery Verification Report™.

1.4 Applicable Documents
[1] JX-ESPC-101132B JP&H Vol .8, Small Satellite Deployment ICD
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2. Test Conditions
2.1 Test Facility
LIT (Integration and Testing Lab)— INPE - Brazil

2.2 Test Schedule

Tests started on the 277 November, 2015 (TVAC cycles 1, 2 and 3) and completed on the
01* December, 2015 (TVAC cycle4).

3. Test Conditions
3.1. Test Configurations

Test configuration is shown in Figure 3.1-1. For further details, please refer to LIT-INPE
UBATUBASAT THERMAL VACUUMTEST REPORT inAppendxA.

Figure 3.1-1 Test Configuration
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3.2, Test Parameters
Test condifions are summarized as followings and Figure 3.2-1. For further details, please
referto LIT-INPE UBATUBA SAT THERMAL VACUUMTEST REPORT in AppendixA.
+  acuum Level: 107 [mBarl
+"  Temperature Range: From -15[deg C]to +50[deg C]
+ Mumber of Cycles: 4 (time==Gh)

[

Temperature | °C)

VN /N [\

: ML : ."II. : : ML FiA \ .
I a0 l.lllc-'- B0 Il.-::- o p o IIIIIL..'I:- W 2o l.lllth zc-;ldl = TR = aiqllll' 0 lllilﬁl-:' Time [min]
S N Il'n_n'll L ! |

L, [

|
| |
|
1=t orbit \ Znd orhit | 3rd arit
I
| !
1

1k orkit

L o -—I
[

.
-
[}

Figure 3.2-1 UbatubaSat Thermal Vacuum Test Profile
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4. Test Results
4.1. UbatubaSat Function Test

It was confirmed that UbatubaSat functions nominally under and after exposure to thermal
vacuum conditions (both in hot and cold conditions ).

4.2, Visual Inspection

After all the tests, the followings are confirmed by visual inspection.
1} Mo damage and peeling ofsolar cell and cover glassis observed.
2} HMofastener looseningis observed.

3} AntennaorLangmuir Probe is appropriately restrained afterthetest.
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APENDICE G - UBATUBASAT INHIBIT FUNCTION TEST REPORT

UbatubaSat Inhibit FunctionTest Report

Initial Release: December 2015

UbatubaSat T-04

E.M. TANCREDO NEVES / INPE

Auro Tikami

Walter Abrahao dos Santos
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1. Introeduction
1.1 Purpose

The pumpose of this docurment is to show the results of the Inhibit Fundion Test for
UbatubaSat Flight Model.

1.2 Test Subject
* Hardware Mame: UbatubaSat (Flight Model)
* Hardware Part Mumber: Tancredo-1

1.3 Test Purpose
The purpose of this test is to confirm the followings 8= are required in JX-ESPC-101132B6.

1)} Eadh inhibit {three electrical functonal deployment switches) functions independently
as an inhibit for UbatubaSat activeton and deployment ofthe antenna.

2} State of the deployment swikches does not change even when it protrude from the mil
surface at 0. 75mm. (JPAHwol.82.2.1{2))

3) Force genersted by the deployment switches is no grester than 3 M per single switch.
[JPAHwolLE 2.2.1 (5]))

4% Afier all inhibits are rermowved, tirer works for 30 mnutes at minirum before acthvaton
and deploymentof the anmtenna. (JPAH vol.8 2.3 (4}, (5))

5% When either of thee deployment switches is re-depressed, the time s meset. (JPAH
wol.8 2.3 (), (5

1.4 Applicable Documents
[1] JX-ESPC-101132B JPAHVOLE, Small Satelite Deploymeant ICD
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2. Test Results
2.1. InhibitTest

The Inhibit schematic of UbatubaSatis shown in Figure 2.1-1. The switches are from OMRON
ELECTRONIC COMPOMNENTS LLC {Mad=l 55-5G1L2: Hinges roler lever with contact of S0g).

It was confimmed by thee cases of the test, listed up in Table 2.1-1, that each inhibi
functions ndependently as gn__jphibit for UbstubsSst sctivation. The test regading

deployrent of the anienna is not perdformed as it is not sppliceble to Tancredo-1 which has
no electronic dewvice for antenna deployment.

’ I
Solar .
Panel

Figure 2.1-1 Ubatuba 5at Inhibit Schematics

\

r1=
w |
3
I

Table 2.1-1 Inhibit Test Cases & Resulis

5w Swz SWE UbstubsSat
sctivated?
Caset Oipen Close Close MO
Casel Closs Open Close MO
Cas=3 Closs Closs Opn MO

s
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2.2 Deployment Switch Function Test
As shown in Table 2.2-1, it was confimned by the &5t that state of the deployment switches
does not change even when it mowes insde the ejection cylnder. Furhemore, Fgurs 2.2-2

shows the Setup for the Swich Venficaton Test and Figures 22-3 and 2 2-4 Setup for the
Crpened and Closed Switch Venfication Test respectively.

Table 2.2-1 Protrusion Test

Switch State
S OPFEN
Wz OFEN
SW2 OFEN
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Figure 2.2-1 Switch Protrusion Measurement
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Figure 2.2-2 Setup for the Switch Verification Test

Figure 2.2-3 Setup for the Opened Switch Verification Test
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Figure 2.2-4 Setup for the Closed Switch Verification Test

2.3. Switch Snap Action force measurement

The spring force genersted by the single same switch mode! fully compressaed to s surface
was messurad and its results are summarnzed in Table2.3-1.

Table 2.3-1 Spring Force Measurements

Spring Force
SS-5GL2 0.462 Nm

The figures that follows, show respactiely the setup used for measunng the opemting force
for switch snap acton (Figure 2.3-1) and the measuremeant of the snap acton foree (Figum
2.3-2).
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Figure 2.3-1 Setup for the Switch Snap Action force measurement
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Figure 2.3-2 Measurement of the Switch Snap Action Force

2.4 Timer Test

The timar st results confirmad that & works for 30 mnutes sfier sll inhibits. This festum
was massurad via a8 stop watchand it is defined inside the on-board software.

2.5. Resetfunction test

The Reset fundion f&st confirmad that when either of thme depbyment swilches s

re-depressad, the time is reset Similarly, this estum was messurad va a stop watch and it
is also defined inside the on-board software.

w
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Re-Engineering a Picosatellite for a Langmuir Probe Pavload
TIKAMI. A ! DOS SANTOS, W.

Inatitute Wacionsl ds Pesquizas Espacisiz, 330 Jos2 dos Campos, 5P, Brasil
MEs Stodsnt at the Space System: Enginssring and Manazssment — C5E

Tnstifmip Wacionsl de Pesquizas Espacisiz, Sap José doe Campos, SP, Brasil
aurs.tikamifinps . be

Abstract. \fniarerized sarellites are being wsed for a njwriad ¢f missions pradowsly noet
concaned for such class qf devices due fo their aifracing cost Trr. This work har a
case study focused in a picosareilite, named Tancredo 1, which has been re-snginesred
Jrom a standard Trbedar plagforr & (s apected o be lauwnched by early 2016 from the
Eibe (EF2. Japavese for “hepe”) Japan Adsrospace Explovation Adgeng (J4Y4)
modile gof the Iuternarional Space Starion (I35} frow which it will be released USing the
155 ipfrastreciure Rar imposed a new saf of sgiety reguirenents o this profect and nag
Satem pe-enginesring fasks. ds parr of INPES deronopg research domands, the
picosareliite mission har alse added a second padoad a Langmuir probe which alse
imposed oora reguirements and chawges thar rhis work describes brigiy

HEawerde: Tubazat Picosatallite, Safsty, Space System Enginesring.

L. Introduction.

Wanotachnolosy has offactively contributsd to the oneinesring of =ophizticated
miniaterizad systems: can be designed fog space application:s. MMindaterized satallites
projects &2 having & buge intsrest fiom many spacs OodEanizations and compamdes
raoantly dus to their cost saduction, shoster projact opcle duration; nametachnolosy to
mention a few.

In szpscisl, thiz wodk aims at the spacs systems resnminesring of a fubass
platform for picosatallite applications face new sat of requirements and contributing to
the r=sasch and new knowladze concamins the ionoephars plasma imsgularitiss ovsr
the Brazil which basically affects the Telecommumications and (lobsl Positionding
Swstemsz [KELLEY & HEELIS, 1984].

2. Methodology

The r=oneinsering msthodolosy has varions considerstion: to be tsken =0 thiz new
payload adaptation could ooour smoothly. The whols procezs has the main staps liztad
hatmaftar: (1) Lavout recomfimupation of PCE:z (Printed Cirowit Boands) for mestineg
safety and guality requirements; (1) Assembly, Intesration and Testing (AIT) of PCEz
with pow powsr, communications, on-board computing and, paylead fedesimms; (3)
Evaluation of izswss related to mass, powsr, PF budssts a: well a8 solar pansl c2ll
lapouts; {4) Paylead and on-board data pootocol adaptastion for telemetry and
tEennmmand. usase; {5) CGround-Space interfacs izsuss; (6) Prospactive Iomosphers
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Hey Wandy:  Fiosastclbes, STEM sdusssics, Spacs Ouisssch, TukeSs, Logeus Fxbe.

UbatubaSat — A Roadmap from Public Brazilian Schools Towards Knowledge

other end of the Brailan sdomsiom] symem which covers

The FI3A ( Program for Imermaticna] Stadeam Accnesmesd)
24 a1 fesiing. avesy free years, the siilk and boowledge of
13-year-old sodess and ix an insesnasiona] mervey, devedoped
and coondinaed by de Crmoimtion for  Ecooomic
Cocperation and Davelopment (DECD). which svalmies
education mymeas worldwide. Beazil bas ackieved ressis
below the expeciatices of i edocationa] myseam and de
comtry mefortemtady bas ranked the las positions i fhe PISA
The tem el & applied w sindess a1 2 sage which
presemably & the sod of the compulsory education i mow
commiries. Table | shows the remlis ohiained by Brazil and the
mumber of commries which ook &e e o all editions of
FIEa.

Teiled, Fi5A T Roln sctizesd by Basl (20002002

FI5L Ten TEE o] ] T iz
Jimoigamop Cuoumma = 1 1 (11 [~]
Ty i N Nl I

Complemeaarilty, Table 1 gweseoi the siasicics i the
mamber of Brazxifan atesdees to the FISA 2t and fimd
atendees of specific s Hbe Readiog Madematics asd
Scdence.

The quality of the Brazilan educatican] sysiem i the arcas
of science, techoology asod ioovadion & asofther grobdem
#eified which hax received the atession of Frazilan sociany
and fhe awhorities Thic specifsc problem & geresent & dhe
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13,020 30 2000 4o 33083 &0 101} Comparasvedy, o 2000,
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"Space Systems Re-Engineering and a CubeSat
Interconnection Solution for a TubeSat-Based Platform"

Aure Tikami *, Antonio Ferreira de Brito™®, Antonio Cassiane Julio Filho®,
Candido Omvalde de Moura®*, Walier Abrahdo dos Santos®.

This work describes the space svystems re-engineering of a
TubeSat platform with customized subsystems and development
processes suitable for pico satellite mission applications. The first tr-
al mission is expected to be launched next vear via JAXA (the Japan
Aerospace Exploration Agency) using the ISS (Intemational Space
Station) as an altermative support for raditional launching of minia-
turized satellites. A tubesat is a picosatellite platform provided by the
US-based companyv, InterOrbital Systems (I0S). Use of the ISS infra-
structure in this project has imposed a new set of safety requirements
which demanded a re-design from the original I0S tubesat platform.
For the adaptation procedure, the derived platform required some
systems re-engineering far bevond to new electronic circuitrv. More
precisely, various considerations had to be taken so this adaptation

* INPE - DSS/ETE - Ground Systems Division, Brazil, auro tikami@inpe br

* INPE - DSS/ETE - Ground Systems Division, Brazil, antonio brito @inpe br

* INPE - DSS/ETE - Ground Systems Division, Brazil, cassiano filho @inpe br

* E M Pres. Tancredo de  Almeida Newves, Brazl
candidomoura 3@ gmail com
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Systems Re-Engineering a TubeSat
Platform for Picosatellites

Tikami, Ausso and Dos Santcs, Wabsr Abralio
| st ik, walter st | 8 ipe be
XETITUTO RACIONAL DE PESQUISAS ESPACIAIS - INPE - Brazil

Abitracr— Rocesl Sieied his been mased in Sasigunesd
aalellies for thar coal-besefis. This work has o cose aaly
locused in a plecsaelne, named Taseredo 1, wiich has heen

re-cigimeered feom & st TbeSar plaform. We sipes o
lsench it by early 2015 wweds the lipas Acrospace
Exploration Agescy (JAXA) module of the Imemationl
Space Subea (I55) feom wheeh v will be relessad This
srrangement using the 1S5 infrsrucnice his imposd o sew
w2t of salely requifemants 1o thi project and new sysism -

enginsensg ks, Fanthermore, the pioosstellie mission his
alwo added o second payload, o Langsess prode which also
Gdded enea requiremenls asd chasges In the worlk we

describe masdy thoss relaed b0 de power subsystem, safery
TN i a0 EnvinnmEenLal s,

Keyword mTubesal, Fioosalellne, Safery, Space Sysiem
Esgineering.

. MOMENCLATURE

AFR = Brazilian Space Agency

IARL = International Amateur Eadio Unson

105 = Interorbatal Sysiems

155 = Inlernational Space Station

ITU = Intemationa] Telecommumication Unxon

JAXA = Japan Aerospace Exploration Agency

STEM = Science, Technology, Engineering and
Mathematics

II. INTRODUCTION

Du: w  aldvances im0 Manolechmology,

sophisticalesd minmturized systems have been
designed and in such spectram, Space is natural
candufate for them. Minizrizesd satelliles projects
are having a huge interest from memy space
orgamizations and companses recently due b their
cosl mreduction, shorer project  cycle  duration;
mamolechnology o mention a few [55 {Inlemational
Space Station) has been emploved ax an altemnative

262

suppart b raditional satellite lumches such as the
one for the Tancredo 1. This is the first picosatelline
to be Lumched for the UbalubaSal Project. The
main motivation of this project B working &= a
STEM outreach imitiatve [or a Braclianm public
fundamental  school thal s being lechnically
supparted and advized by INFE since 2000 [Dos
Samtox el al., 2011]. Brefly, Tancredo 1 is a
compact lube-shaped picostellite with 3 mass of
less than 0.75 kg based on TubeSal kil Irom
Imterarbatal Syslems (105} [2].

In this work, the space syslems resengineering of a
lwbesal  platform is  presepted for  picoselie
applications. Since Ihe 155 infrastructure will be
wsed this has imposed a new set of safety
requirements which demanded a resdesign from the
original 1% mbesat platform, Additienally, since
the picosatellite is going bo fy in 2 30 Em altitsde
orbil, an exira payload from INFE was added and
new sysdems chamges neguimed oo,

Thas paper is divided into the following sections:
(11} presents the TubeSal Platforms (I¥) explxins
the methodology used for space syslems resengineer
the onginal lwbesal design; (V) shows  some
preliminary resulis and (V1) closes with the
concluding remarks.

1. THE TUBRESAT PLATFORM

The TubeSa platform is hexadecagon-shaped and 1x
aswembled from a set of prnled ciroul boards
(PCBs). see Figure 1 for detale A PCB stack forms
the imner struclure with a sel of PCBx for supporting
solar cells and wme auminum closure sirips
forming the external strocture. The external guile
bearings facilile the stellies deployment from a
tubular ejection unit on orhit.

The ariginal 103 TubeSal kil includes the satellite's
structural components, PCH Gerber files, elecironic
companents, solar  cells, ballemes,  ransceiver,
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Re-Engenharia de Sistemas em Plataforma TubeSat para
Picossatélites
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anro. tikami@inpe_br

Resumo: Este trabaltho apresenta a proposia de desenvolvimento de uma
plataforma baseada em TubeSais através da adapropdo de sews subsisiemas e
de processos de Engenfiaria de Sisfemas Espacials com estudo de caso ma
miszdo UbatubaSar. Sdo descritas as fases de montagem, integragdo e as
maodificagdes realizadas no projeto oviginal do &if para atender aos Pequisitos
para o langamento ¢ colocagdo em drbita a partir da Estepdo Espacial
Internacional (I55)

Palavras-chave: Picossatclite; Engenharia de Sistemas Espaciais, AIT; IS5,

1. Introdugio

A IS5 (Infernational Space Sttion) tem sido empregada como uma altemnativa aos
tradicionais langamentos de diversos satélites minituarizados [Spaceflightl01, 2014].
Em particular, o picossatélite do projeto UbatubaSat vém sendo apolado e recchido
consultoria técnica do INPE desde 2000 [Dos Santos et al, 2011). O projeto
micialmente utilizava um kit de Tubesats e langador Neptune3 ambos da empresa
InterCirbital Systems (I05) dos EUA. Devido a atrasos no projeto do langador da 105, o
projeto conseguiu uma oferta de lancamento junto @ AEB (Agéncia Espacial Brasileira)
via IS5 com a JAXA (Japan Aerospace Explovation Agency), com previsdo para
Janf2015. A condigdo de imtefaceamento com a IS5 gera novos requisitos ao projeto
original ¢ uma série de modificagbes na plataforma onginal da 105 que devem sem
ahordados.

2, Metodologia

A adaptagio de TubeSats para uma nova plataforma demanda uma Re-Engenharia de
Sistemas Espaciais alem de noves circuitos cletrdénicos. Meste cenanio, diversas
consideragdes sdo lidadas para que a migragio ocoma de mancira segura e ordenada
respeitando os aspectos de Engenbaria de Sistemas Espaciais, alguns aqui listados: (1)
Reformulagio do layout das Placas de Circuito Impresso (PCBs) para os novos
requisitos de qualidade e seguranga fisica; (2) AIT na nova estrutura; (3) Venficagio de
aspectos relativos a balangos de poténcia e RF, layout de painel solar. (4) Adaptagio da
Carga Util do UbatubaSat (Gravador de Voz) e protocolo de bordo para que possa
gCeitar novas mensagens via telecomando. (5) Aspectos de interface com langadores
para a IS5 e campanha de langamento; (6) Estudo de uma potencial missio de interesse
g0 INPE com ecssa nova plataforma de picossaiélites ¢ (7) Estudo de Inclusio de
Telecomandos ¢ Telemetria.
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ANEXO A - UBATUBASAT BATTERY VIBRATION TEST REPORT

AR OO R ANCR M0G0 § P
INSTITUTO NACIOMA DE PESOUNSAS ESPROWS

VIBRATION TEST REPORT
 LSITEC « Asscciagio do Laboratdnio de Sistemas

-“:?:IE& rm Tecnaldgico
= EPS SUBSYSTEM - UBATUBASAT PROJECT

{Ref.: TANCREDO | PICOSATELLITE)

MODEL: PROTO FLIGHT MODEL (PFM)
REPORT N% LSITECOA - RO VERSION:
INPELIT.PS.042/14
At Ao, | TR+ Catn Pt W03 SIP CDITEE B e
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O Document No.
0 Version / Issue date
O Total No. of pages

VIBRATION TEST REPORT « SUMMARY

LSITECO3 - RO1

Version 1 issued on Oclober 23, 2014
| 40 pages (caver sheet inchuded)

O Customer LSITEC - Associagdo do Laboratdrio de Ssiemas integravels
T
Al Mrs. Lida Hissae Shibuya Sato
0 Address Rua Paes Leme, 524 « Cory. 96 @ 96 - Pinheiros (CEP: 05424-504)
» Sao Paulo « 5° « Brazd
O Tested emis) EPS SUBSYSTEM - UBATUBASAT PROJECT
Modet: Proto-Fight (PFM)
PIN: NASIN: NA
0 Cuanity - 01 (ome)
O Test specification According to secsion 3.1 - Vibragion Test, of document titied as "EPS
Subsystem Flan « UbatubaSat”, provided by Customer
0O Test start date August 21e, 2014
0O Test end date August 21« 2014
O Test resubs | See the next pages in this document
O LIT Area No. / Laboratory | LITOZ / Dynamic Testing Laboratory
O LITPAC Process No. ELIT.2444.14 PRO (Service 1D: 341297)
0 Service Order No. 0143.14.L1T02
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VIBRATION TEST REPORT - UBATUBASAT EPS SUBSYSTEM/ PFM

1 INTRODUCTION

This report describes the vibeation %ests at the Oualification Leved applied in the Proto-Flight
Model (PFM) of the EPS Subsystem (set composed by two units of rechargeable batteries sealed by a
white protection plastic; )wgnnmmnnmmrmmm
LIT, of INPE, In accoedance with specification provided by Customer. The technical requirements, the
test sequence and the test results are presented in this document.

The tesied kem is an EPS subsysiem 1o be employed in the TANCREDO 1 Picosatelite as part
of the UbatubaSat Fraject developed by the Elementary School *Pres. Tancredo de Alimelda Neves®
located in Ubatuba city, S3o Paulo - Brazi, with technological support of INPE (National Instiute for
Space Research) and AEB (Brazilan Space Agency). TANCREDO 1 is e first picosatelite of the
mmamummmmdammuumun
“inroduction to Sclence Project” for students from year Seof the elementary school.

The series of tests was appled along he three main axes of the tesied hem and was completed
with success without any abnomal occurrence. The sample was a genuine Proto-Flight Model and was
tesied in its launch condguration. None funcional evaluation lest was applied in the specmen during he
vibration test campaign.

2 PURPOSE OF THE TEST

The vbrations tests were performed 1o defermine ¥ equipment were construcied % withstand the
expected vibration s¥esses and 10 insure Te launch vbraticn environment would not procksce any
periormance degradations or maliunctions, according 10 the test conditions cutined In secsion 7.

3 TEST SCHEDULE TIME

The tests were parformed at he LIT's System’s Oualifcation Area - Dynamic Tessng Laboratory,
on August 21, 2074,

4 TESTED ITEM IDENTIFICATION
Test ilem : UBATUBASAT EPS SUBSYSTEM,

~ Yo VAP 1 Taks e 1) 100G
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& APPLICABLE AMD REFEREMCE DOCUMENTS

B APPLICAR E DOCUMENTS

= ADN: E+mail daied from July 25, 2014 [Test Reguest);

®  ADZ Dooument iitled a5 "EPS Subsysem Pan - UbaiubaSai™,
B2 REFEREMNGCE DOCUMENTS

®  RD1: SOE5E0 Vikration Conroler System manuals;
©  RODZ: VEDM Vibration Tesling Sysioms maruals.

& TECHMWICAL REQUIREMENTS

Bl TESTNG AREA

Thi tesis were conducied ot Fw LIT's Sysiem Jualficaiion Anea - Dynamic Testing Labomiory
that has the jolicswing conirolied errdronmental condiions fonly authonzed personns Fave T acoess io
this areaj

©  Cleankness condition = 100,000 (150 8
R | 11 D230 =k 270
®  Folative humidEy ... 5% e 10,

B2 PERBOMNMEL

Thiz Todkowwing ManEoWer was used o peformn fie vibration st

LITAIE leam ... -z Eng. Mauwrn T. Sakita
Tech. Flavio Absandre
Eng. André B. Aguar.

All functions conceming the irstramentation, the test faclity operation and e environmental
data handling syssem wene the resporsiility of INFELIT wam. The assembling and removal of te
tested uni in the adapter was aikso heid by LITIVIE beam.

E3 TESTING FACILITIES

Table £.3.1 presenss the list of equipment used o pesrfomrn e tests.

s Aimriors, 17968 + Cinn sl 17 120 1532030 v B o s Covmn 1P 1 ks o 17 1 0TY

271



TR REFTHT T

LTI (A, YA O P 1 o
MSTITUTO NACMONRL DE PESQUISAS E5PAOALS - ——
B 1

Tabla §.3.1 = List of equipman?

Eqeaprrant Banstscire: (T S [ Dutm Suzchar
Vibewton Temting Sywem LO% VR - (W] LIT
Vibewion Conisol Syatem Epaciral Dyrmmica SO (a2) - r:ﬁpu,'hm- LIT
Accslenmsas Erdhwecs 2h & Tt e # ppancis B e Appenc B Ut
Charge S T AC-2000 - 1™ dum 30 Sona ut
Alumicur sdapier chin T - - HA uT
Soumend irame-typs dervice ut - - HA ut
Torzua wranch (Garora & Now 3010 LT

I Tcaingg) Toaibbirs: rodl St 1o calibration;
1) sty Racilithics il uking calisried inslram anlation,

T TEST CORDITIONE

7.1 TEST SPECIFICATION

A copy ol the iost reques s preseniod in Appendic A, A summary of $w gereral wibration fest
condison is as follows.

7141  REBOMANCE EEARCH TEST SFECIFICATION
| Testmedod

© B Of SEEEIE e ;1|5|:|MH::E-nmup;;
T EHBS ..o e e - 03 Y. I);
- reeraeemee 3 Wibrafion est casmed out @ RT [Z3%CL2°C)

712 RANDDM VIERATION TEET SPECIFICATION

... - Paricular Test Spocification prowiced by Custome,
: Random \Vibration Test at the Cualification Loved;

S03 (LY,Z);
et 2 Wibiraiion tost carmied out @ FT [Z3CLEC)

B sy Ancimrairs, | 78 + s P 18 120 130000 Rk o

272



TR (R RGN £ SOWR0 - v
INSTITUTO NROONRL D€ PESQUISRS ESPACRIS ": T

7.2 REFERENCE AXES

The three mutually perpendicular axes of the lested item were defined as foliows (see Figure
7.2.1). Note that the acoelerometers” mounting positions shown in the figure below are not those used In
the vibeation tests; by commoen agreement betaeen the parties, the position was changed 10 measure
the vibeation in the battery body as shown in the Photo 03 in Appendix C.
* Xeayis: Lateral;
* Y-axis: Longiudinal (paraliel o the battery axial drection)
+ Zauds: Verscal (normal 1o the battery's mounsing surface baseplate).

Accelerometers
Position

Figure 7.2.1 « 30 view of EPS Subsystemn and the reference coordinates’ system (X(Y,Z) used 1o
perform the vibeation tests

7.3 MOUNTING OF THE TESTED ITEM

The tested Bem was supplied for testing akready mounted in a Abergliss baseplate as expecied
for using in e picosatelite. The baseplate was rigidly attached in a squared aluminum adapter plate

by s normal mounting means, i.e., via ree screws M3 and washers. In absence of any information
about the flxing torque value 10 be applied, e fxing scrows were Sghiened 1 1 Nm, as reference.

~ a.con TEP ¢ Veds e 13 L0
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For witeation fests appled along Z-axds, #we adapier plaie (with specdmen) was simply supparted
on top of ancther inberiaoe (head plaie) previously mounied on the shaker's anrmatore and was damped

thrasgh meschanical devices proviced by the labomtory.

For tesis applied along e aberal dinections, e adapter plale was indially attached on the
srface of an aluminum squared frame-type devioe that had throughshokes. o seours | in bvo horizontal
direciions. The assambly thus fomed was mainiainsd 2= a monolifhic body during T wibration fests.
This adapier was rigidly attached on iop of LIT's interaoe (hoad plate] in ore iest dnection of inferess by
using tercds, washers and nuts,

Fictures presented in Agpendi G sho the above-mentioned general mounting configuration.

7.4 CONTROL AND MEASUREMENT ACCELERDMETERS

Oniz pickup 'was ussd & conind accelaromater {iSentifed as ACED | instalksd in the haad plale
adapler noar one of the spedmen fkng point (see piclure in Appendix ).

In crder o evaluato tho dyramic behavior of @ esiod hem, thres singls axis moasunement
accseromaters wene installed in a smal alumirem cube afached in the aferal posiion of ore of e
batiery unit. These sersors wire donafied as AXDPAYDTAZDN whees [X,¥,Z) ane th sensor
MaaSUremant ass relabed to the Babtery FElGrenon auess.

Thiz Test Conteol Data St | Table B1.2) prosented in the Appends B shows the kst ol sersors
(inchuding the: controd) used in e tosis, Pictures. presented in Appendic C show the location of thaso
MEASUNeMant Sensors.

7.5 FUMCTIOMAL TEST

#s defined by Customes, nong funcional evaluation lest was applied in e teshed Hom.

B DEVELDPMENT OF TEST

The senes of esis was accomplished in nine lesis sleps, numbened and identiied each one as a
paricular lest, &= shown in Appendia B. For each best axis (£, ¥ and X), the jollowing losis wone
appliad, in seguonDe
= Sine Vibration Test ! Resonanoe Search (1);
= Random Vibration Test /) Gualfcation Level
= Sine Vibration Test ! Resonanoe Search (FlL

A wests wens complied successiully without any abrcemal cocurenos. Folowing the Wsual
Iinspaciion dome during and afoer S fesis, thene was no indication ol medhanical extemal damages,
cracks of loose parts i S eshed wnd.

Tablz 8.1 presenls & summary of fe dynamio resporses of lest ilem measuned in tha Initial and
Final Resonance Search lesis {lor accderomelers aligned with the test direction) and e cormesponding
dsdation [if any), for ompartson purpceses only.

e s b, 1 78+ Cin Pasial 570 1200 1550000 1 ik s Cn 1 S0P 1 T [Cma 1] 10
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Tabie 8.1 « Summary Tabie: Inlial and Final Resonance Search Tests Resuls

| n Sexchil) | R SawenF) |
P r— Teat 01 Tese 03 A iz 0 (%)
z AZot 16310 Mz i1 4.1 16310 Hz ¥ 5.0 0z
| [ Toat 04 Test 05
¥ AvD1 954 Hz i 1.0g 890.0 1z 0/ 1.0g 54 bz (-06%
| I Test 07 Tesz 09
« | e | e | mmerm | s

9 TEST RESULTS AND COMMENTS

The series of videation tests was performed according to the test specification presented in
Section 7 and was completed successiully as mentioned in he previous secson.

Some of the vibration data plots cbtained from e tests are presented in Appendix 8 of this
Report. The sine vibration data plots represent the peak acceleration [g] of the signals in function of the
frequency [Hz] and the random ones, the acceleration spectral density [g%Hz) of the signals in function
of the frequency [Hz].

Afer the completion of each test a visual inspection was camied cut on the specimen, whereby &
was found that there had no evidence of external mechanical damage and / or loose pars. Comparing
the graphic records obtained from the Rescnance Search tests (initial and Final) of each test axie (see a
summary on Table B.1), it is observed that there was a significant variaSion in the resonance peaks that
could indicate possible occurrence of structural degradation of the lested unit. Further inspections and
functional evaliasion tests afer completing the overall seres of tests will be under Customer’s
responsibilty.

The results and comments presenied herein are restricted for the lested unit referenced n
Secson 4 and for the specified test condisions autined In Section 7.

2 is presented in Appendix A he copy of the lest request and in Appendix B, he test control data
sheets induding the lest sequence summary and the iInstrumentation control sheet and, In Appendx C
some pictures from the tested llom when mounted in the vidration testing system, and from the
Instrumentation.

77 7
. P / o
Test Exgincer: e O .
Masr T. Sakita ~ Techmical Staft
< >

« 237/ 0ct) 2014

. s A, 1T+ s Pt W0 1 U 1550000 » B St s Comn + 5 + Tkt e 1) 1D
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de Testes do EPS-UbatubaSat

Data:Frl, 25 Jul 2014 156:51:13 0300
DezAuro Tiami
Para:PAC.LIT < .br>
CCE£duardo .com=>, aurc. tikamidlinpe.be, Walter Abcahlo

dos Santos <waller.abeahaoginpe.br>

Prezados,

Gostariamos de encaminhar nossa Solicitaclo de Tesles do EPS.UbanbaSat aqul anexa.
Grato por qualguer retomo.

Auro | Walter

Auro Tkam|

DSS/ETE « Ground Systems Division

INPE - instivio Nadonal de Pesqguisas Espadals

Av. dos Astronautas, 1758 CP515 CEP 12227010 S30 José dos Campos-Brasil
Buiding: Beta Office room: 8

Tel.: +5512)0208-5596

auro skamiflinpe b

AssuntocProcesso 2444.14
Data:Tue, 05 Aug 2014 185805 0300
De:Auro Tikami
Para;
CC:Wailter Abrahdo dos Santos <walier abeahaoiZinpe.br>, Candido Mowra
<canddomoura3ifgmail com>, auro.tkamiiinpe. by

Prezado Mauro Sakita,

Segue hickimente o documento enviado pele Prof. Candido com o termo de compromisso da AEE
com a Escola Tancredo Neves de Ubatuba.
Alendosamente,

Auro Tami

A B A, | T+ Comn P 88 TEP LS00+ Bk Jent . T + 3P+ Yok e 15| 1000
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AssuntoFwd: POF
Data:Mon, 4 Aug 2014 15:06:08 0300
De:Canddo Moura

<candcemeuralzgmailcom>
ParazAurc Tkami <aurc.tikamiglinge.be>, Waher Abrahdo dos Santos <waber.abrahaoflinpe be>

Ol Walter e Auro

O documento que assinamos com a AEE trata de modo generico do pagamenio dos tesies para

permitir a inclusdo de algo a mais. Pam termos 2igo especifico predsamos de um orgamento de toda a
batena de tesies a ser realzada.

Abrago

~ Jont o, I 0 ek e 1] 10
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81« INTRODUCTION

The test sequence summary and the jest control data sheets are presented In Tables 81.1 and
B1.2 and, the list of figures, in Table B2.

TABLE B1.1 - TEST SEQUENCE SUMMARY

Test # Test D Axis Test Type Comments
0 UsATZS01 Sine Vidration Test | Resonance Search (1) Complatet
@  USATZROZ Z  Random Viration Test / Cusliication Lavel Complates!
8 USATZS03  Sine Visration Test ) Resonance Seasch (F) Complates!
0 USATYSDS Sin Vidration Test ) Resonance Seasch (1) Complatedt
6 USATYROS ¥  Random Vibraton Test / Cusliication Level Complunet
06 USATYSDE  Sine Viseation Test ) Rasonance Seasch (F) Complated!
o usaTxso? Sin Vicration Tast) Rasonance Seasch (1) | Complutent
8  USATXROE X Random Viason Test / Cuslification Leval  Comglineat
(] USATXS00 Sine Vidration Test ) Resonance Seasch (F) Complatedt

TABLE B1.2 - INSTRUMENTATION DATA SHEET CONTROL

M Mot | SN | Seest Fuscion Calteaton | e [ » | Catle#
| ol | Dute [dmbyf | Omte[cdénh|  Check |

ACEOIZND 10077 sami | Om e [P 20mav NA YO

e Eorn el ) W o ek  omcorchin NA,. jyead

AYO! 27z 1313 1540 | Aex e axoe 20mens WA ¥ioo

AMY  ZmmC 117 LN e e axowTy 20me NA. Y1004

NOTE: E = X, Y or Z, comesgonds 10 the 1l dsis disecion

- PIP Ve e 3] 1O
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TABLE B2 - LIST OF FIGURES
FgweNe  Test#/TestiD. " NAcod  Coomrel Data Plais Commants
82.1 5 = Run 1-0k =
822 01  USATZS01 ! AXD1 = =
B3 & AYD1 1= -
B4 | i 201 - -
_B25 | | — . Run1-0k =
828 02/ USATZRO2 5 AxD1 = -
827 | AYD1 L - -
823 Az01 - -
B29 ‘ - Run 1- 0k -
82.40 03 USATZS03 g AXD1 | 7= -
B2.11 | AYD1 = =
B2.12 | AZ01 = =
B2.13 j = Ren 1-0k =
_ Bass  04/USATYSO4 | Axp1 = =
85 ‘ AY01 = ~
B2.18 AZ01 |- =
e | - Rn1-0k e
8218 05/USATYRIS | Ax01 Z &
8219 B Avoi - -
o ; AZ01 2 =
8221 i — Run 1-0k -
8222 06/USATYS08 | X0t b= 8
8223 | AYD1 - -
8224 AZD1Y = =
8225 5 Z Run 1-0k =
 B228  O7/USATXSO7 L AXD1 k= =
8227 ‘ AYD1 2 =
 Bazs L Azo1 F= it
8220 [ St Run 1-0k =
8230 08/ USATXRE 1 AXD1 = =
_B2m U AYD1 = ==
8232 | 1 AZ01 = =
8233 ‘ 5 Run 1-0k £
B23:a | 09/USATXS09 | AXD1 = =
8235 “ AYD1 b =
8236 . A201 = =
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APPERDIX C

FICTURES FROM THE TEST SETUP AND:
FROM THE INETRUMENTATION
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PHOTO 01 - General view of tesied unk (Top and Bottom view k UbasbaSat EPS Subsysiem /
PFM, and the reference coordinates system (X,Y,Z).
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PHOTO 02 - General view of assembling the tested unit in he vibration adapter plate: use of
three screws M3 and washers.

-~ S o Tk e 13 20T
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PHOTO 02 « Gereral view of the tested unkt mounted in the viteation adagter and detad of
measurement accelerometers (AX01/AYD1/AZOY ) location.

PHOTO 04 < General view of sampie mounted on the vibration adapter for vibration tests appled
along the Z.axis, and detall of e control acoslerometer (ACE01) location.

-~ . VRO U b St e Cogn. + 3 + Tk Jona 13 LA
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FPHOTO 06 - General view of samgpie mounted on the for tests
along the Yeaxds.

FPHOTO 06 - General view of sample mounted on he vibration ad, for tests appled
along the X-ais, and detall of the control accelerometer (ACEQ1) locasion.

. s A, | W+ Can P 30+ U, 1509000 » B St s G + 5 + Tkt [ 1) LA
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ANEXO B - UBATUBASAT BATTERY TVAC REPORT

BAvVEese FAedean

Ministério do
Ciencta,
DE PESQUISRS ESPACIRIS & fhovaglie

FALS WICE £ PAIS SEM POBREZA

National Institute for Space Research
LIT - Integration and Testing Laboratory
|
- I I I r
- THERMAL VACUUM TEST REPORT
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I INTRODUCTION

This report provides the information about the Thermal Vacuum Test, in Acceptance Level, for
the Battery for Tancredo 1 Pico Satellite — PFM which was performed at the Integration
and Tests Laboratory (LIT-INPE), between and 217, October 2014, This report includes
preparation and execution of the test.

In the following items, this document presents the description about the facilities wsed, the
procedurcs adopted and fest data outputs. The test was executed in agreement with reference [4].

2 REFERENCE DOCUMENTS

[1] Proposal LIT/PAC-3963/14 - Rev 00 - Process 20444.14 — item 1.1 - UBATUBASAT - Battery
“Termo Vicuo"

[2] “UbatubaSat System Test Plan™ and “EPS Subsystem Plan — UbatubaSat™

E] LITOJ-CUBSAT-TP-001 “PROCEDIMENTO DE TESTES VACUO-TERMICOS -
[COSATELITE TANCREDO 1 - Aceitagio - UBATUBASAT”

[4] LITI0-LITOI-TR-522 Analise de contaminagho quimica do teste Sensor apds o Teste Vicuo
Térmico Nivel de Aceitagio do Picosatélite Tancredo [ - Ubatubasat

[5] Operation and Maintenance Manual 07 x 01 meter Thermal Vacuum System
[6] Edwards Serics 2012 Controller Operations Manual

[7] Series 910 Dual Trans Transducer MKS — Operation and Maintenance Manual
[8] Pirani Vacuum Gauges - — Edwards - Instruction Manual,

[9] Wide Range Gauge — Edwards - Instruction Manual.

[10] LITO9-LITO1-CC-0111 "Certificado de Calibeagfio - Active Pirani Gauge — Modelo: APG10-
XLC — N* de Série: 126008744/1 16145420 Fabricante: Edwards ~ pags 3%,

(11} LITOS-LIT01-CC-0117 "Certificado de Calibragdio - Wide Range Gauge — Modelo: WRG-S -~ N°
de Série; 116139789/126060421 — Fabricante: Edwards - pags 37,

3 TESTOBJECTIVE

The purpese of the thermal vacuum test under high vacuum conditions (specified in document
13) was to demonstrate conformance 1o mﬁcnﬁon, to act as quality control, to detect
manufacturing defects, workmanship errors, [ai and other performance anomalies, which are not
readily detectable by normal inspection technigues.

Before performing the themmal vacuum lest, was conduced o _&l:'ut vacuum, in ambient
temperature, to anticipate (he ificd materinls degassing. intention was to avoid
contamination inside the vacuum ¢ £
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4 TESTSET-UP

4.1 THERMAL VACUUM CHAMBER

The test was performed at the 01 x 01 meter Thermal Vacuum Chamber (TVC). This chamber has
the following specifications:
Work volume: 785 Liters
Temperature range: -180 °C to +150°C
Shroud emissivity: 0.9 +/-0,05
Pumping speed: 3,000 L/sec
High Vacuum Pumping Type: Cryogenic

42 THERMAL VACUUM TEST ARRANGEMENT

The specimen was mounted in a vacuum chamber, in @ thermally controlled environment, as
shown in Figure 1. The specimen was suspended in the chamber’s shroud to equalize the thermal
radiation throughout,

Figure 1- The Battery for Tancredo | Pico Satellite suspended inside the vacuum chamber, in a
thermally controlled environment.
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4.3 TEMPERATURE MEASUREMENT

The sensors used to measure the temperature of the specimen (qty 3) and TVC (qty 8) have the
following specification:

Thermacouple, type TT-T-30, Manufactures: Omega

'!b:wulmmuimyfo:ﬁ:wmmimhﬂingmm.imﬂhﬁonnﬂdm
acquisition errors are:

+-07°C foe 0°C<T<350°C
+-12°C for -200°C<T<0°C

4.4 DATA PRESENTATION
The following table presents the description of the channels on the data acquisition system.
TABLE 1; Data acquisition system set-up for the Tancredo’s | Battery:

Channel DAS Channel
Control Thermocouple TCO1
Control Thermocouple TC02
Control Thermocouple TCO3

Pseudo-Chunnel DAS Channel
ol TRO1 Pseudo
02 TRO2 Pseudo
03 TRO3 Pseudo

OBS: The Battery temperature was monitared by TCO1, TC02 and TC03 thermocouples.
TROX_Pseudo =(TCOX;- TCOX;. V0.5 “C/min,
T™M_CAM_Pscudo~Average TVC Temperature (8 TC),
TR_CAM _Pscudo =(TM_CAM,_Pseudo - TM_CAM,;_Pseudo)/ 0.5 "C/min
it current reading,
i-1: previous reading (30 seconds)
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Figure 2- Representation of local thermocouples on battery:

Figure 3« Battery vacuum pretest for degas,
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4.5 DATA MONITORING & ACQUISITION SYSTEM

The following equipments were used for temperature data acquisition:
Scanner : Agilent 34980A (1)
Internal Model: 349217 (1)
PC : Pentium (R) 4CPU 3,20 GHz 1G RAM (7)
Softwares DATAgs, DATAView and DATACalc.

The following equipments were used for pressure data:
Active Pirani Gauge — Model: APG10-XL.C — Manufacturer: Edwards
Wide Range Gauge - Model: WRG-S — Manufacturer: Edwards

The data acquisition was carried out every 30s and recorded on the computer. The monitoring
process was obtained by using screens and printers,

5 TEST DESCRIPTION

This test was composed according to the following specification:
Vacuum exposure:
Chamber pressure: s 107 Torr
Temperature: Ambient (23°C)
Duration: 02 hours

Thermal Vacuum Test:

Chamber pressure: < 107 Torr
Number of cycles: 4
Hot soak temperatures: +60°C (-0°CH3°C)
Cold soak temperatures: -20°C (-3°C/HPC)
Duration in each soak:
< Hot: 30 minutes
- Cold: 20 minutes
Limits for the rate of temperature change on the specimen: <2°C/min

6 RESPONSIBILITIES
The LIT/INPE stafl was responsible for the following activities:

in the preparation:

- supply the mechanical interface;

- install and remove the thermocouples on specimen;

- install and remove the specimen from TVC;

during the test executson:

- ensure vacuum conditioning in TVC as < 1.33 x 10-2 Pa (1,33x10™ mbar)

- ensure the pressure drop duration: not less than 10 minutes:

- measuring, presenting and storing the pressure data;

The customer tcam was responsible for the electro-clectronical functioning and verification tests

on the specimen.
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7 TEST ANOMALIES
No test anamalics were reported during the execution of this test.
8 CONTAMINATION ANALYSIS REPORT

Chemical contamination analysis of the Thermal Vacuum Chamber was performed by LIT's

Contamination Analysis Laboratory by using the method of Infrared Gpedmmen'{ on witness ‘_Plnlca
No chemical contamination was detected. For more details, see document [4] at LIT Central

9 RESULTS

‘The Thermal Vacuum Test, in Acceptance Level, of Battery for Tancredo 1 Pico Satellite - PFM,
began at 16:30h on October 20™ and finished at 18:58h on October 21%, 2014,

The complete data results are stored in medias, 11 interested, the reader should contact LIT for
more information, In this report, the temperature and pressure data are presented by graphics. These
are presented in sequence.

10 GRAPHICS AND PICTURES

-
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VIBRATION TEST REPORT - TANCREDO | PICOSATELLITE / FM

1. INTRODUCTION

This report describes the vibralion lests at the Acceplance Level applied in the Flight Moded (FM)
of me TANCREDO | FicoSatelite balonging 1o e UbatlubaSat Project, at the integeation and Testing
Laboratory - LIT, of INPE, in sccordance with speciication provided by Custerer. The technical
requlremenﬂ thabeataaqmnmmdthetaetmsuﬂ&areptmiednmhmm

This PieoSatelite is as pant of the UbalubaSat Project developed by the Elementary Sehool
“Pres. Tancredo de Almeida Meves® located in Ubatuba city, S50 Paulo - Brazil, with technological
support of INPE [Mational Institute for Spece Research) and AEB (Brazllan Space Agency).
TAMCREDO 1 & the first PicoSatelite of the UbaubaSal projed developed for educational purposs
having geometry of a TubaSat, and i part of the “Intreduction 10 Scence Project” for students from year
6" ol the elementary school.

For the tesis, the specimen was mounted on a TuPOD provided by GAUSS Cormpany. As the
TuPOD nomally sccormmodates hwo TubeSats for Mhying logether, it was used a dumy samgle also
provided by GAUSS. The TuPOD. in um, was assembled on & 30U TestPOD avalable in e aboratory.

The series of leals was applied along the thres main axes ol the lesied ilem and was completed
with success with one ecurrence as outlined in Section B. The sample was a genuine Flight Modal and
was lesied in s launch configuration. Nome functional evaluation besl was applied in the specimen
during the wibrabon 1Est campakgn.

In this decument the words specimen(s), sample(s), test femis) and lest eample(s) are used
hawing the same meaning, Le., & unit{s) under test.

2. PURPOSE OF THE TEST

The vibrations tests were performed 1o determine if equipment were consiructed io withstand the
expacied vibralion stesses and 1o insure the lsunch vibration environment would nol produce any
peformance degradations of mallunciions, acconding bo the test condiions oullined in Section 7.

3. TEST SCHEDULE TIME

The teats were perforrned at the LIT's Syatem's Cualificaton Area - Oynamic Teafing Laboratory,
on November 237, 2015,

4. TESTED ITEM IDENTIFICATION

L - - - TANCREDOD | PICOSATELLITE,
T : Fligght Model [FM);
R g T (=) T T MLA
»  Serfal Number (SN)........ MAC
» Dol dimensions fromf. ... 16901 % 132.4 (h);
B s | PO Y 1 1. 1"
o 1T : 01 {ane).
. B AP - s CRPr T - Rl ek ol Cpa - S - Tl Pl Rinlel-aiinld
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5 APPLICABLE AND REFEREMCE DOCUMENTS

5.1 APPLICABLE DOCUMENTS

+  AD1: E-mail dated from October 3%, 2014 (Test Requestt
= ADG Document tifled a2 “UbatubaSat Sysiem Test Flan®.

5.2 REFERENCE DOCUMENTS

= RD1: SDZ560 Vibration Controber Syaterm manuals:;
s [RDZ: VB04 Vibration Testing Sysiems manusls,

6. TECHHICAL REQUIREMEMNTS
E1 TESTING AREAS
The tests were conducied at the LITs Sysbem Oualification Area - Dynamic Testing Laboratory

that has the foliowing contrelled emdronmental condiions (only suthorized personned have he access bo
this area):

= Clesminess conoiion . ... : 100,000 (IS0 8);
o Tempersiiig . e EF3NC -2
®  RESE MUY e e e | 505 +f- 1086,

6.2 PERSONNEL

The following manpower was used to perform e vibvation tests. During the test camgaign, a
ieam ol Tancreds Meves Schoal joined to the technical ieam for lollewng the tests.

s LITAIEB tBam ..o : Mauwno T. Sakita;
Flavio Alexandre.
s INFE BSAM ... : M. ‘Waler Abrahdo dos Santos [DEAJK

Mr. Awra Tikami (DSS);
Mr. Aatonio Fesreira de Brilo (DES).
« UnB/Gaussteam. ... : Mr. Gaancario Santill.

= Tancredo Meves School team._...... . Mr. Ropério Stojanoy Bueno (Teacher)
Ma. Marianna Concessao Siva (student);
Ms. Mathalia Marting da Costa (sbudent);
Ma. Glecia Alencar Rodigues (shudent);
Ms. Ratasla Daniol Torres (student);
Ma. Shayene Cristing de Jesus Cammo (studeant);
Mr. JoBo Rodoffo Vitor Cabral (student).

The activities related o the instrumentation, the 12st facility operalion and the environmental data
handling systerm were under the responsidity of LITAAE eam. The assembling and remaval of ihe
leatad unit in the adapler was also held by LITAIB laam.

The activities refated to the 1est ilem conliguration, assembling/removal in the TuPOD and in the
U TestPod, elo., were under the responsibility of INPE and UnBiMGauss teams.
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314



TEST REPORT N~
o " LSITEC03-R03
INSTITUTO NRCIONAL DE PESQUISRS ESPACIALS ':' "":"" "

7.2 REFERENCE AXES

The three mutually perpendicuiar axes of the tested item were defined as follows (see Figure
7.24)
» X axis: Lateral | (aligned with Red marked switch);
* Y axis: Lateral |l (perpendicuar to X & Z axes),
* Z axs: Vertical (normal 10 spacecraft top/bottom panel).

AZ03 |

Figure 7.2.1 - General view of TANCREDO | Picosatelite, and the reference coordinates’ system
(X.Y,Z) used 1o perform the vibration tests

7.3 MOUNTING OF THE TESTED ITEM

The tested item was mounted in the TuPOD (provided by Gauss) in order to simulate its in-fight
configuration. A dummy sample of a TubeSat was inserted at the botiom section of the TuPOD and then
the picosatelite TANCREDO L. Although this is not the intended setting for the launch, the picosatellite
was installed at the 1op position so it could make the vibration measurements in points of interest.
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B3 TESTING FACILITIES

Table B.3.1 presents the st of equipment used to parom the tests.
Tatke .3.1 - List of equiprent

[Eyul st Manufacturer Modal Serial Nurmiber Calibration Date | Suppliar
wibralion Testing Sysiem | LDS WOGALE - [y LIT
“Wibeation Conirol System Epeciral Dynamics S02560 {22) = Sap 3°, 2015 LIT
Ancialarnmeter Ersdesson 221D o Appandy B | (soo Apperdls B) LIT
ACcolarnmeter P2 352023 {5e Appondy B | (s Apperdix B) LIT
Charge Amgplifier Ersdesson piggl:] D44 Jul E™. 2015 LIT
Sigral Conditioning Erlicl & Hjaor 2504 IT1=iE Fabi 27 2045 LIT
Aluminum adapder plale L - - LA LIT
U TestPOD L - - MLA. LIT
TuPOD Causs - - FLA. Causs

7] Tesbing facify nod subject o cailbration.
7. TEST COMDITIONS
7.1 TEST SPECIFICATION

A copy of the 1est request is presented in Appendix A A surmmary of the general vibeation test
eondition is as lollows.

T4 RESONANCE SEARCH TEST

= Tast hod! : Srusoidal Sweep Test,

= Freg ¥ range. = 0= 2000 Hz;

= Vibrafion leved = 0.28g,

= Sweep rale - 2 ochiming

&  Nurmbaraf T: =1 (10 < 2000 Hz: Up-Sweep)

& Tostaves HER T ey

& Oiffoer : Wibration test caried out @ RT (ZPCa2°C)

F1.2  RANDOM VIBRATION TESTSACCEPTANCE LEVEL

Reference Standand ..o : Particular Test Specification prowided by Cusiomes;
Tast ol : Random Vibration Test at the Acceptance Level;
Freg ¥ range. - 200= 2000 Hz;
WO JVet oo © 20 Hz i 0015 oMz
25 Hz &f 0.025 g Hz

30 Hz i 0.080 gz

B0 Hz i 0,080 g Mz

110 Hz f 0,05 g iHz;

400 Hz f 0.050 g Mz

1900 Hz & 0,005 oMz

2000 Hz if 0.002 g'MHz
.o 581 gRME;
- Bl seclaxis;
103 (%Y. 2k
: Wibration test carmied out @ RT (Z°C42°C)
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Pre-gzsemblies of the FM on top of the durmerry of a tubesat, and of bath units inside the TuPOD
wade parformed to confimy tat sverything was properly assembled and that none of them would be
blocking the compression apring when the lid of TUPOD was open.

As far as the TubeSats were installed i the TuPOD, the representative of UnBiGawss did the
elesing of kd with use of rylon yams.

In the nest siep, e TuPOD was mounted on e 3U TestPOD with the hinges upward, as
suggesied by the representative of UnB/Gauss. Then, the cover plate of e TestPOD was inataliad to
complels the test sssembly whech was maintained as a monalithic body dusing all vibsation 1eating.

For leating, the 30 TeatPOD was rigidly attached in 8 aquare aluminum adagtes plate thal was
previoualy mounted on the alip table (for testg in the atersl drections < X & 7 axea) ar on top of & hasd
plate thal was atlached on the shaker ammatuse (for tests in the vertical direction = Y axis).

Pictures presenied in Appendix G show the above-mentioned general mounting configuration.

T4 CONTROL AND MEASURING ACCELEROMETERS

One pickup was used as conirol accelesometer (ideniified as ACED) nsialled in the square
adapier plate {sse piciure in Appendix C).

In order to evalusle the dynamic behavior of the tested iem, Mree singe axie measuring
accelerometers wene inslabed in the posikion shown in Figure 721, These sensors wene identified as
AXD1, AYDZ and ASD3 whene (XY ) are the sensor measuring axis relaled o the spacirmen relerence
anes. A fourth acceleromeler dentified &z AZDM was instaliad in the extemnal surface, cenler positon, ol
id in onder to ged the vibration response at that locabon.

The Test Control Data Sheet (Table B1.2) presented in the Appendix B shows the list of sensorg
{inciuding the control) used in the teats. Pielures presented in Appendix © show the Ipeation of hese
SENSOFE.

7.5 FUNCTIONAL TESTS

Ag defined by Customes, none functional evaluation test was applied in the ested ibem.

& DEVELOPMENT OF TESTS

The series af tesls was accomplished in nine tests steps, numbered and identified each one &5 8
particular tesi, as shown in Appendix B. For each test axis (X, Z and Y). the following tesis were
applied, in sequence:

- Sane Vibration Test ! Resonance Search (1);
- Random Vibration Test f Acceplance Level,
- Sine Vibration Test ! Resonance Search (2).
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On the first ablempl 1o run e Random Vibration 1est in the X axis, it was noted that the TuPOD
{with specimen) was moving slightly inside the 31 TestPOD. A local inspection showed that the locknut
of the adjustable sorew of the TestPOD's counber-plate had not been enough tightened. Such devics
wias Wen fited sccordingly and the Resonance Search and Random Vibration tests were repeated. The
planned lesi sequence was resurmed and &l lesis were successiully compleied without any olher
abnofmal occurfence.  Through a wvisual inspection done during and afler the lests, these was no
indication of mechanical extemal damages, cracks or loosa parts in the lested unil.

A complete Tunclional test of eguipment was planned o be execited in the laboratory of
Custormer after completion of vibration tests.

Tabla 8.1 presents a summary of the dynames resgonses of 18s1 ilem measured in e inikal and
Final Resonance Search tests (lor accelerameters aligned with te leat direction) and the comesponding

devation (if any), Tor comgariaon purposes only.

Tabde B.1 - Sumrmary Tabde: nitial and Final Resonance Search Tests Resulls

Resonance Search {1) | Resonance Search |2)
Az dooelerometes 1D Test 01 Test 03 AF [Hz ¥ (%)

- B0.4 Hz N 0.5g -

160.2 Hz f 1.5g - -

X A0 - 2423 Hz W DLBg -
3092 Hz 0 0.8g Z47.9 Hz W DuBg 113 Hz ¥ 3.6%
TOT.3 Hz 0/ 1.8g 035 Hz I 1.Bg ABHz NV 0.5%

14020 Hz i 0.5g - -

Test 04 Test 06

154.4 Hz [ (L5g 146.4 Hz I (LSg B0 Hz N -52%
G087 Hz 0 0.8g 129 Hz W 1.4g AT Hz VN +0.5%

AZOA G569 Hz 0/ 1.9g - -
10050 Hz i 2.5g 00410 Hz i 3.8g S0 Hz 1 0.5%

1BET .0 Hz i 1.5g - -

z 128.9 Hz I DBg - -
141.8 Hz f (LEg 1356 Hz I LT 22 Hz N =1.5%
452 T Hz 0 1.1g 4503 He 0 1.1g 24 Hz iV 0.5%
AZ04 TE18 H i 2.8g T57.7 Hz f 1.5g 4.1 Hz iV 0.5%

G027 Hz i 4.2g - -
10080 Hz i 4.Tg G984 Hz 0 4.8g 108 Mz «1.0%

1618.0 Hz & 10.4g 1618.0 Hz i 11.5g 0 Hz
Test 0F Test 059

- 105 Hz LT -

181.0Hz ' 1.7 - -

f Y02 - 382 Hz W0 Tg -
17700 Hz i 2.8g 1TE1.0 Hz i 4.1g Q.0 Hz N 0.5%

B5T.0 Hz i 2.0g - -

6l - Laa
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9. TEST RESULTS AMD COMMENTS

The zefes of vibration iests was perdformed according o the iest specificalion presenied in
Baction 7 and was compleled successiully with one occurmence as menlioned in the previous secton.
Dwring the wibration test campaign, expers ol INPE regresented the Customer (LSI-TEC) and did =l
Tunclional evalualion 1ests of SpACIfmen.

Some of the vibration deia plots obtained from ihe iesis are presented in Appendix B of this
Report. The sine vibraiion daia plots represent the peak accederation [g] of the signals in function of e
frequency [Hz] and the ones of random tests, the acceleration speciral density [0%Hz] of the signals n
function af the requency [Hz)].

Afier the completion of each lest, 8 visual ingpection was carried out on the specimen, whereby i
was found that there had no evidence of external mechanical damage and | or lopge pans. During the
inspection after opering the B, it was noted a sighl counterclackwise ratation of specimen ingide the
TuPOD, a5 shown in Fhoto 08 in Appendiz C. Furher inspections and funciional evaluation tests afies
completing the overall seres of tests will be under Custorner's responsibdity.

Comparing the graphec reconds obtained from the Resonance Search tests (1 = Initial and 2 -
Final) of aach test axle (gee Table B.1) i is observed that ihe peaks found are comparable only for the
iest applied along Z axis. For the |aieral directions, it seems that the iest sample probably changed iis
poaiion inside the TuPOD and =0, the response found after the random vibration teat did not matsh as
expecied. Nevertheless, this not means that a struclural degradation occurred. It is, in facl, a strociural
behavior on the mounting fashion inside the TuPOD with he wse of & stacked assembly of two units of
TubeSat

Taking into account the responses of the Resonance Search-1 1esis, one must say that the first
resonance frequency of TANCREDO | picosatedite iz around 154 Hz, Mal is complant with the ranirmum
rezonant frequancy requiremeant (f = 90 Hz) specified for the launcher vehicle agency.

The results and comments presented herein are restiicted for the lested unit referenced in
Baction 4 and for the specified test condilions outlined in Section 7.

It is pregantad in Appendix A the copy of the lest request and in Appendix B, he tesl contral data
gheats incuding the test ssquence summary and the insfrumentstion contral shest and, in Appendix C
some paclures from the lested Rem when mounled in the vibraion teating svatern, and fom the
inztrumenitation,

:.’_-:L'-—--_ '.-_"rl:-l_f:?——"
Mlawrs T. Sakita — Technical Staft

Tesr Engineer: - 04 { Dec/ 2015
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AFFENDIX A

COPY OF THE TEST REQUEST
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Assunte: Solcilacso de Testes do EFS-UbatubaSat
DatacFri, 25 Jul 2014 16:51:18 -0300

De:Awno Tikami <guro tikamiginge, bre
Para:PAC-LIT <pacitinpe bre
CC:Eduardo Escobar BOnger <eduardeetrgidomail coms, surd likamifinge br. Walter Abrahad
dos Santos <walier.abrahacidinge. bre
Prazados,

Goslariamos de encarminhar nossa Solicitacio de Testes do EFS-UbatubaSal aqul anexa.
Grato por gualguer retomao.

Auro | Walter

Auro Tkami

DES/ETE - Ground Systems Division

INPE - Irslituin Macsonal de Pesquisas Espaciais

A dos Astronautas, 1 TSE CPE15 CEF 12227-010 580 José dos Campos-Brasd
Building: Beta Offica room: 8

Ted: +55(12)3208-6506

Assunto:Processo 244414
Data:Tue, 05 Aug 2014 18:58:06 -0300
De:Awns Tikami <auro.tiamif@npe bre
Para:sakitafiilinpe b
CC:Walter Abrahio dos Santos <wallerabrahaoiiinpe br=, Candido Moura
<candidomaura 3Egmmail_oom=, suro tikami@inge be

Prezado Mauro Sakita,

Segue inicisimente o documents enviado pelo Prof. Candido com o termas de compromissa da AEE
com a Escola Tancredos Neves de Ubatuba

Alencaoanimente,

Auro Tikami

v, 20 Aaeeat, 15 - Coden Posnsl §18 - G0 1000 P08 - Sa Sodsl oo, Caane - 56 - T st 1) Dhdbedind
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Assunto:Fwd: PDF
Diata:Maon, 4 Awg 2014 15:06:08 -0300
De:Candido Moura <oandidomanrs 3Damail o
Para:fure Tikami <guro likamiicpe bre. Walter Abrahdo dos Sanbos <walter abrahaogBinpe bre

Ola Waller & Aure

O documents que ASSINAM0S oM a AEE Irata de mode penerico do pagamento dos lesles para
permilir @ inclusdo de alge a mais. Para lermos algo especiico precisamos de um orgamente de ioda a
bateria de lesles a sar realizada.

Abrago

e, 20 AT, 1 P - Ckks Pl 515 - O 1250 P01 E - Sl ek B et - S - T B ) e
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GRAPHICAL RECORDS
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B1 - INTRODUCTION

The 1280 saquence summary and the tesl conirol dala sheets ane presented in Tables B1.1 and
B1.2 and, the kst of figures, in Table B2.

TABLE Bi.1 - TEST SEQUENCE SUMMARY

Test# | TestlD | Axis Test Type Comments
o1 TETKS01 Sine Vibration Test/ Resonanos Search (1) Camgpleted!
o2 TSTERDZ x Random Vibration Test / Cualification Lewvsl Camgleied!
ix} TETKS02 Sine Vibration Test / Resonanos Search (2) Campleted!
04 TETZE04 Sine Vibration Test / Resonanos Search (1) Camgleied!
05 TETZR05 Z Random Vibration Test / Cualification Leses| Campleied!
0& TETZE0E Sine Vibration Test/ Resonanos Search (2) Completed!
o7 TETYE07 Sine Vibration Test / Resonanos Search (1) Camgleied!
Ji] TETYROE b | Random Vibration Test / Cualification Leses| Caomgpleted!
[i] TETYS0% Sine Vibration Test / Resonanos Search (2] Camgleied!
TABLE B1.Z - INSTRUMENT ATION DATA SHEET CONTROL
K Wadal SIH Sansil. | Fumcilonm | Calibraiion | Calibraiion | InstallaiSon lsolation Cabls &
[PChg] Castificats #  Dato [dnly] | Dato [dimdy] | Chack [GG)
femig]
ACEHM | 22210 |410049T7 | 15.1B8 Cirl CC-101BE Z22mans 231115 H.A [l ]
AXBZE | 3B2C33 |1BETES | B.ITZ Al CC-10070 0amsns 231115 H.a =
AYSZ | 352C33 |16ETHG | B.EIR Al CC-10071 0amsns 231115 H.a =
ATS3 | 35203 |1BETEE | B13E 1T CC-10072 0amsAs 231115 H.A -
AZM | AEPCTI (1EETES | EESD Al CC-10073 0amsns 231115 H.a =

ROTES: (i) £= ¥, ¥ or Z, coresponds o the lest axis direction.
(i) The accelerometers Model 352C23 are ICP Type, and their sensifvities. ane in mifig.

VGl - Ll
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TABLE B2 - LIST OF FIGURES

Figure N* | Test#/TestiD. | Axis | Measurem't Accel | Control Data Plots Comments
B2.1 - Run 2 = Ok -
B22 A0 - -
B23 0/ TSTEE01 AYO2 - -
B24 AZ00 - -
B2 5 AZ0d - -
B2E - Fun 2 « Ok -
B27 AN - -
B2B 02/ TSTERO2 X AYO2 - -
B2g AZ00
B2.10 AZ0d - -
B2.11 - Run 1 = 0k -
B2.12 Ax0 - -
B2.13 03§ TSTHE03 AYOZ - -
B2.14 A2 - -
B2.15 AZ0d - -
B2.16 - Run 1 = 0k -
B2.a7 A0 - -
B2.18 04/ TETZ204 AYOZ - -
B2.19 AZ03 - -
B2.20 AZ0d - -
B2 - Run 1.0k -
B2.22 A0 - -
B2.23 061 TSTZRO6 Z AYO2 - -
B2.24 AZ0 - -
B2.25 AZ0d - -
B2.26 - Fun 1 =0k -
B2.37 AN - -
B2.28 06§ TETZ206 AYOZ - -
B2.29 AZ00 - -
B2.30 AZ0d - -

e 2 [T CEP: T - s S i - B - T P} B0

325



i P A O, RORC S F ACRARD

TEST REPORT M-
LEITECD3-R03

INSTITLITC: NRCIONAL DE PESOUISRE ESPACIAIS o | T
TABLE B2 - LIST OF FIGURES (Contd)

Figure M* | Test #/TestiD. | Axis | Measurem't Accel. | Control Data Plots Comments.
B2.31 - Rouni 1 = 0k -
B2.32 A1 - -
B2.33 o7 S TESTYSOT ANOZ - -
B2.34 AZ[X3 - -
B2.35 AZD - -
B236 - Fun 1 - 0Ok -
B2.37 A0 - -
B2.348 08 { TSTYROR Y AYDZ - -
B2.34 AZA - -
B2.40 AZ0 - -
B2.41 - Roun 1 = 0k -
B2.42 AN - -
B2.43 08/ TETY20S AND2 - -
B2.44 AZ[r - -
B2.45 AZDS - -

P B, AECREE, TR - D, Podtsl 815 - CRPT O T0re - Bl S ook Canpad - 5P - Tal Plaed] T
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Test Aange 20.000, 3000 000 Hz

Rezshution 5 000 Hz

Ghppng 300 Sgma

Aeleenc: AWS. 5914

LRy

100
[Freguercy |HI)

Joeg]
TEST (2% Awms!Fandom Viee Accs plence!30-2000 Ha'S. HoAKEmn

ZINCVIS-TSTERI2LE-TES: TAMGREDD | Poos sbelit o/

=
g 5B 1
5- L= T 5&3
" Bl en o
H T fEzil =5
Fig. B2.7
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APPENDIX

PICTURES FROM THE TEST SETUP AND FROM THE INSTRUMENTATION
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(b)

PHOTO 01 - General view of the (a) Flight Model (FM) of TANCREDO | PicoSatellite and the
reference coordinates system (X,Y,Z), and (b) the Dummy of a TubeSat belonging

to the TuPOD also provided by Gauss Company.

e 00 158 - Caaa B S5 - CEP: 221000 - 580 Joub 0o Campos - 59 - Tals Puciy 20084000
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PHOTO 02 - General vew of (a) TuPOD used to assembly the test sample, and (b) intemal view
of the TUPOD and the compression spring (at keft), and the TuPOD and the 3U
TestPOD, in aluminum (at right).

Ao G0 ACamasn, TIER - Cuen Poazsl §15 - CEP 1O - 580 b Gos Campos - 59 - Tel Pty 20084000
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PHOTO 03 - General view of the fit-check of the test sample in the TuPOD before assembiing &

for vibration tests.

P 004 Aot TSR - Coten Poatat 615 - CEPz 22100 - 580 oub 0os Campod - 99 - Tals iy 10084000
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PHOTO 04 - General and dose views of the measuring accelerometers (AX01/AY02/AZ03)
installed in the test sample.
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PHOTO 05 - General wew of pre-assembly of the TANCREDO | PicoSateliite on the TubeSat's
dummy as it will be when mounted inside the TuPOD.

A 004 AoRmass, TTRE - Coan Posad 615 - CEP 2220700 - 500 owb Gox Cannpod - 5P - Tels 1oy 2008400
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PHOTO 06 - General view of the Kapion tape appied on the Langmuir probes in order to avoid

damage in the solar cells of the picosatellite when bent inside the TuPOD for
vibration tests.

St O 5k Caan CEP: 2210 - 580 Xub con Campon - S - Tals oy 20400
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(b)

PHOTO 07 - General view of (a) the pre-positioning of the TuPOD in the 3U TestPOD, and () a
bottom view of the TuPOD.
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PHOTO 09 - General view of the installation of the test sample in the TuPOD and the lid cosing

details by the use of nylon yams.
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(a) (0)

PHOTO 10 - Details of (a) location of the AZ04 measuring accelerometer in the external surface,
canter position, of the TuPOD's id, and (b) the bottom view of the TuPOD (screw
for adjusting the spring tension was removed for testing).

PHOTO 11 - General view of the whole assembly (3U TestPOD + TuPOD + specimen) mounted
on the vibration adapter for vibration tests applied along the X axis.
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PHOTO 13 - General view of LIT's Dynamic Testing Laboratory during the tests applied along
the X axis. Representatives of Customer, INPE, UnB (Brasfia University) and cne
teacher and six students from the Elementary School *Pres. Tancredo de Almeida
Neves” of Ubatuba - SP, followed the vibration tests.
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PHOTO 14 - General view of the whole assembly (3U TestPOD + TuPOD + specimen) mounted
on the vibration adapter for vibration tests applied along the Z axis.

PHOTO 15 - General wew of test sample mounted on the vibration adapter for vibration tests
applied along the Y axis (vertical direction), and detail of the control accalerometer

(ACEOQ1) lecation.
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PHOTO 16 - Another view of the Dynamic Testing area during the vibration tests (Red.: Tests in
the Y axs).

PHOTO 17 - General vew of the removal of TUPOD from the 3U TestPOD after the completion
of vibration tests.
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PHOTO 18 - General view of the removal steps of test sample of the TuPOD.
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PHOTO 19 - General iew of the TuPOD provided by GAUSS Company, a broker for JAXA's
launcher vehicles.
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1 INTRODUCTION

This report provides the information abowt the Thermal Vacuum Test. in Acceptance Level. for
the UBATUBASAT Mo Satellite Taneredo |~ PEM . spacecrafl, which was performed ot the
Integration and Tests Laboratory (LIT-INPE), between 277, November and 017, December 2015, This
report includes peeparation and execation of the test,

In the following items, this document presents the descoption abost the facilities used, the
procedures adopted and test datn outputs. The test was exceuted in agreement with referense [4)

1 REFERENCE DOCUMENTS

(1] Proposal LIT/IPAC-3963/14 - Rev 00 - Process 244414 - stem 1.2~ UBATUBASAT - Flight
Moded “Termo Vicun™
(2] “UbatabaSat System Test Man” and “EPS Subssstem "lan - UbatubaSat™

_\! LITOLCUBSAT-TP-001  “PROCESIMENTO  DE  TESTES  VACUOJERMICOS  ~
ICOSATELITE TANCREDO | - Acestagio - UBATUBASATY

(4] LITI-LITOI-TR-528 “Andlise de contuminigho do teste sensor apos o Teste Vicuo Tdemico
Nivel de Aceitagdo FM do UBATUBASAT « USAT

|5] Operation axl Mamsenance Manual 01 x 01 meter Thermal Vacuum Syssem
[6] Edwards Series 2012 Controller Operations Manusal

7] Series 910 Dual Trans Transducer MKS — Operation and Maintenance Manual
18] Pirani Vacoum Gauges - Edwanls - Instruction Manual.

19] Wide Range Gavge ~ Edwards - Instruction Manual.

[10) LITU9-LITO-CC0 | "Cenificadn de Calibrag3o - Active Piraai Gauge — Modek APG -
XLC = N”de Série: 126008744/1 161454240 Fahricante: Edwards — pages 3",

{1 l LITO9-LITO1-CC0117 *Centificado Jde Calibragdo - Wide Range Gouge — Modelo: WRG-S - NY
de Série: 116139789/ 12606042 1 — Fabricante: Edwands — pages 3"

3 TESTOBJECTIVE

I'he purpose of the thermal vacuum test under high vacuum conditions (specified in document
[3]) was 1o demonstrate conformance to specilication, W act as guality control and 1o detoct
manufucturing defects, workmanship errors. failurss and other performance anomalics. which are not
readily detectable by parmal inspection sechiigues.
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4 TESTSEI-UP

41 THERMAL VACUUM CHAMBER
The test was performed at the 01 x 01 meser Thermal Vacuwem Chamber (TVCh

Work volume: 785 Liters
Diameter: 1000 millimeters
Depth: 1000 millimeters
Nocuwm Pumping Syssem:
Primary pumping: Mechunical as roots pump
= Pumping speed: 3.000 1/se¢
Secondary pumping: Cryoeenic {He compressos)
Pumping time:
- % Patm | x 107 mbar 13 minutes
=10 Patmy | x 107° mbar: (H hour
Thermal System:
lemperature range: -180 °C 1o + |50 °C
Heat systemy flukd: Gaseows Nitrogen (GN2)
Sheoud cmissivity: 0.9 <005
Shrood"s maximum transient: 2.0°C/min
Thermal charye allowable: 150 Wats

4.2 THERMAL VACUUM TEST ARRANGEMENT

The specimen wis mounted inside the vacoum chamber, in o thermal controlied environment, as
shown in Figuee | The specimen was suspended in the chamber's shrowd to equalize the thermal
radiazion throughout,

Av Sow Astronaietan. 1755 - Cancn Pontal S15 < CEF 12274010 « San forse dos Campys = ST - Tl (0x 520 3602
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4.4 DATA PRESENTATION
The wables below present the deseription of the channels on the data scgquisiban system
TABLE | Data acquisition system set-up for the FM = TV emperature;

Chanpel DAS Chansel Site
Control Thermocouple TC01(*) External Position
Control Thermocouple TC02(*) External Position
Control Thermocouple TC03(*) External Position
Control Thermocouple TCM (*) External Posizlon
Comtrol Thermocouple 1C0s Batery
Control Thermocouple TCDH Transciever
Control Thermocouph TCo? Onboeard Computer
Coatrol Thermocouple TCOR Audio Chip

The FM tempersture wirs monitored. as folkow:
) HOT CASE and COLD CASE: TCO1 TOR2, TCO3 and TCOL:

TABLE 3: Daty acquisition system set-up for the ¥M — I'VT trinsients:

Pseado-Channel DAS Channel
[0 TROI Psewdo
n TRO2 Psewdo
3 TRO3 Psendo
™ TROA Pseudo
05 TROS Psewdo
06 TR Pseudo
07 TRO7 Pseudo
08 TROB Pseude

TROX Psewdo = (TCOX- TCOX N 105 *Chmin,

IM_CAM Psewdo = Average TVC Temperatare (8 TC),

TR CAM_ Psewdo = (TM_CAM,_Pseudo - TM_CAM,_Pseudo)’ 0.5 "Crmin
i2 current reading.

1= 1= previous resding {30 seconds)

Ao Astroaatan, 1758 © Cabxa el 315 CER 1227000+ 530 Jose s Camopras « 51 - Tolo o 12) 22050202
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Figure 3 - Thermocouples positioned for FM's TV

4.5 DATA MONITORING & ACQUISITION SYSTEM

Phe equapments vsed for temperatore data acquisition
Scanner : Agilent J498DA (1)

Internal Model: 34921T (1)

'C Pentiam (R 4CPL 320 GHz 1G RAM(T

Softwares DATAgs, DATAView amd DATACak

Ihe equipments used for pressare data
Active Pirani Gaoge - Model: APGIDXLC « Munafacturer: Fdwards
Wide Range Guuge - Madel: WRG-S - Manufocturer: Edwards

Ihe datn pcquisston was carmed out every 30s and recordad on the compater. The monitoning

process was obtained by using screees and pristers
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5 TEST DESCRIFTION
This test was compesed accanting 1o the Tollowing specification

Hicrmal Vacuusm Test - FM model:

Chamber pressure: < 107" Torr
Number of gscles: 3
Hot soak temperstures: <60°C (0°C+3°0)
“old ok temperatures: <13°C (-3"CH0°C)
Durstion in each soak:
- Hot: 30 minuses
= Cold: 20 minutes

Lemits for the rate of temperature change on the specimen: < 1.5%C/min

6 RESPONSIBILITIES
The LITVINPE staff was responsabic for the following activities:

In the preparation.

- supply the mechanical mierface:

= mstall and remove the thenmocouples on specimen;

< imstal] and remove the specimen from TV

Praring the test execution:

- ensore vacusm conditioning n TVC as < 133 x 10:2 Pa (1,33 100 mbar)
ensure the pressure drop duration: net kess than 1 minutes;

- mensuring, presenting and sloring the pressure data;

Ihe customer team was respansible for the ehectroselectronic functioning and verification lests
o the specimen

T TEST ANOMALIES

Notest anonealies were reported during the execution of this test

8 CONTAMINATION ANALYSIS REPORT

Chemical contamination analysis of e Thermal Vacoum Chamber was performed by LIT s
Contamination Analysis Laboratory by using the method of Infrared s;rmnxm on witness plates
No chemical comamination was detected. For more details, soe document ?" w LIT Cemtral
Documentation.
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0 RESULTS

The Thermal Yacuum Test, in Asceptanse Level, of for the UBATUBASAT Pxo Satellite
Tancredo |~ PEM spacecrafl. begun ot 09:33h on November 27 and finished at 10:09) on November

28" 2015, Afterwards, the Thermal Vacoum Test began ot 14:48% an November 30% and finished at
(2:12h va Devember 01°, 2015,

e complete data results are stored in medias. I fnrerested, the reader should conact LIT for

moree infirmation. |n this repont. the tlemperature and pressure datn are presented by graphics. These
are presontéd in seguence.
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