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Resumo — Este artigo apresenta os resultados preliminares
para o projeto do segmento espacial da missio EQUARS
(Equatorial Atmosphere Research Satellite) do INPE (Instituto
Nacional de Pesquisas Espaciais), definidos no documento de
revisio de definicio da missio (MDR - sigla em inglés),
segundo padrdes da agéncia espacial européia - ESA. As cinco
cargas uteis do satélite irdo coletar dados para estudos e
pesquisas sobre o clima espacial na regiio equatorial. Sio
apresentados detalhes da érbita, do computador de bordo, das
cargas uteis e do subsistema de suprimento de energia.
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L. INTRODUCAO

Neste trabalho sdo apresentados os primeiros resultados
sobre o projeto do satélite EQUARS (Equatorial
Atmosphere Research Satellite) do INPE (Instituto Nacional
de Pesquisas Espaciais). A oOrbita para o satélite serd
considerada equatorial e LEO (Low Earth Orbif), com
inclinacdo de 15 graus, para atender os requisitos das cargas
uteis.

A missdo cientifica, com coleta e analise dos dados
fornecidos pelas cargas Tteis, sera pesquisar ¢ compreender
melhor o acoplamento atmosférico entre os processos
dinamicos, elétricos, fotoquimicos e ionosféricos na regido
equatorial. Os resultados obtidos serdo importantes em
estudos de clima espacial, atmosférico e meteoroldgicos.

Nos itens que seguem serdo descritos detalhes da orbita,
do computador de bordo, das cargas tteis e do subsistema de
suprimento de poténcia. O barramento elétrico sera
considerado ndo regulado, com transferéncia de energia do
painel solar para os subsistemas por DET (Direct Energy
Transfer) [1].

II. CARACTERISTICAS GERAIS

A concepcdo de linha de base para a missio EQUARS
consiste em uma plataforma dedicada que acomode todas as
cargas uteis previstas para atender a missdo, construidas a
partir da aquisicdo de equipamentos € componentes

comerciais. A Oorbita alvo selecionada ¢ equatorial, com
inclinag@o de 15°, assumindo-se que havera um langamento
dedicado para a missdo. A arquitetura foi projetada para
haver redundéancia de equipamentos em nivel de subsistema,
com excegdo do computador de bordo. Consequentemente, a
configuragdo de sistema tém os seguintes parametros gerais:

e  Orbita: altitude nominal 635 km, inclinagao 15°, em
LEO (Low Earth Orbit);
consumo médio nominal total; 180.12 W;
capacidade de geragdo do painel solar movel no
fim da vida util: 336.45 W;

e area do SAG (Solar Array Generator) = 1.8 m?;

e massa do Satélite = 122 kg.

Assumindo-se que o langamento do satélite possa ocorrer
como carona, entdo a sua Orbita mais provavel seria polar.
Além disso, como alternativa de concepc¢do, uma plataforma
sem redundancia de equipamentos em nivel de sistema
poderia ser considerada.

Com essas considera¢des, uma plataforma dedicada para
a missdo EQUARS teria uma massa aproximada de 112 kg,
ou seja, uma reducdo de aproximada 10 kg em relagdo a
concepegdo de linha de base. Ja o consumo médio nominal do
satélite ficaria em 113 W, com uma reducdo de
aproximadamente 67 W em relacdo a concepcao de linha de
base. Esta op¢do ndo serd apresentada neste artigo.

1. PARAMETROS DA ORBITA

Considerando a opgdo de oOrbita equatorial, avaliou-se
qual seria a menor altitude possivel para que, no pior caso, o
satélite ainda permanecesse acima do limite inferior de 600
km, que ¢ definido pelos experimentos (cargas tuteis). Com
isso, observou-se que a altitude nominal devera ser em torno
de 635 km. Nesse caso, devido aos erros de injecao do
langador, o satélite podera ser posicionado em até 625 km.
A Fig. 1 ilustra essa situacdo de pior caso para o decaimento
orbital durante a vida 1til do satélite (2 anos), onde pode-se
verificar que no final da vida util a altitude média ainda
estard acima do limite.
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Fig. 1: Decaimento orbital durante a vida util (pior caso). Analise feita no
software da NASA DAS v2.0 [2], considerando-se a area na diregdo do
vetor velocidade de 1.72 m? massa total de 122.33 kg e inicio da simulagdo
em 2022 (pior caso, pois ¢ previsto um maximo solar).

Os parametros orbitais escolhidos sdo um apogeu e
perigeu de 635 km, excentricidade zero e inclinagdo de 15
graus. A Fig. 2 mostra a geometria da orbita.
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Fig. 2: Visualizag@o grafica da orbita equatorial selecionada para o satélite
EQUARS. Na parte de baixo, os vetores em vermelho, verde e azul sdo,
respectivamente, os eixos X, Y e Z do sistema inercial e o vetor amarelo € o
vetor Sol.

Como alternativa, para o caso de um langamento de
carona em Orbita polar heliossincrona, projetou-se uma
oOrbita com essa caracteristica que possuisse uma altitude
proxima dos 600 km (requisito dos instrumentos), mas nio
sera apresentada aqui.

Para a andlise de deorbiting, deve-se considerar a area

média do satélite, que foi estimada em 1.307 m?. Note que
esse ¢ um limite inferior obtido pela média aritmética da
projecdo em cada plano, que ira fornecer uma analise de pior
caso. Em uma analise preliminar e simplificada, com essas
consideragdes, obteve-se a curva do decaimento do satélite
através do software da NASA DAS v2.0 [2], mostrada na
Fig. 3. Observa-se que, no pior caso, o satélite reentrara em
27 anos apos o fim da vida til da missdo, o que € dois anos
a mais do que o recomendado nas normas internacionais
(estes 2 anos a mais deverdo ser equacionados em etapas
posteriores do projeto).
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Fig. 3: Analise de reentrada (pior caso) do satélite apds sua vida 1til.

IV. CARGAS UTEIS

A justificativa e necessidades da missdo EQUARS sdo
determinadas pelos usuarios (stakeholders), cujos requisitos
deverdo ser atendidos pelas cargas tUteis do satélite. Um
total de cinco cargas tteis estardo a bordo do satélite, que
irdo coletar ¢ fornecer dados para o monitoramento global
na regido equatorial, enfatizando processos dindmicos,
fotoquimicos e mecanismos de transporte de energia entre a
baixa, média e alta atmosfera e ionosfera. Estes dados serdo
bastante relevantes para o estudo e pesquisa do clima
espacial.

As cargas Uteis sdo a seguir listadas. Maiores informagdes
podem ser obtidas em [3].



e APEX (medidor de protons e particulas alfa):
fornece dados para estudar principalmente os raios
cosmicos e mede quantidade e densidade de
protons e das particulas alfa (ions de carga 2+ com
dois néutrons e dois protons) que estdo na
ionosfera. Todas essas informagdes servirdo de
subsidio para varias areas e grande parte delas sera
compilada pelo grupo de Estudo e Monitoramento
Brasileiro do Clima Espacial (Embrace) do INPE.

e ELISA (analisador eletrostatico): destina-se a
medir o espectro de energia dos elétrons. O foco ¢
o estudo da anomalia magnética da América do
Sul, onde a penetracdo das particulas é mais
profunda na atmosfera. Por essa razdo, nessa regido
ha uma quantidade muito maior de particulas
provenientes do sol, dos meios interplanetario e
interestelar, que avangam em direcdo a superficie
terrestre.

e GLOW (fotometro Airglow): fornece dados para
estudar a dindmica da alta atmosfera e ionosfera. E
um instrumento para medir 0S processos
fotoquimicos. Durante o dia, a alta atmosfera ¢
bombardeada por fbétons (raios solares). Isso
provoca excitagdo dos atomos e das moléculas, o
que os deixa ionizados. No periodo noturno, toda
essa energia recebida ¢ devolvida em forma de luz.

e GROM (receptor GPS): no espago had wvarios
satélites do sistema GPS. Quando o transmissor do
Grom capta o sinal deles, recebe diversas
informagdes de medidas do perfil atmosférico,
como pressdo, temperatura, quantidade de vapor de
agua e outros. Sdo dados importantes que sdo
utilizados também para a meteorologia.

e IONEX (sondas ionosféricas): destinado para
medi¢@o do plasma ionosférico, como o numero de
particulas e a distribuicdo de sua temperatura e
também medir todo sinal de rddio que cruza a
atmosfera terrestre, que vai para um satélite de
telecomunicagdo ou um satélite GPS. Quando
ocorre uma tempestade solar, as condigdes
ionosféricas mudam e isso interfere nos GPSs.

V. TRATAMENTO DOS DADOS DE BORDO

Para a arquitetura do computador de bordo foram
considerados dispositivos tradicionais no mercado.

O computador de bordo (OBC — On-Board Computer)
sera unico (um processador), englobando as fungdes de
supervisdo de bordo do satélite (OBDH — On-Board Data
Handling) e controle de atitude e orbita do satélite (AOCS —
Attitude and Orbit Control Subsystem).

A arquitetura também precisa ser modular, para permitir a
inser¢do de novas interfaces ou expansdo das interfaces ja
existentes.

Entre outras fungdes complexas esperadas para o OBC,
estd a de receber e analisar os telecomandos de solo usando
o protocolo CCSDS (Consultative Committee for Space
Data Systems), formatar e enviar as telemetrias para os
sistemas de solo.

Como base de partida, o equipamento deve contemplar:
taxa de comunicagao entre solo e bordo de até 650 kb/s para
telemetria ¢ de 4 kb/s para telecomando, interface MIL-
STD-1553B, 20 interfaces de comunicagdo serial padrdo
RS422 (interface com os sensores e atuadores de controle de
atitude), 32 canais de comandos digitais (On/OfY) diretos, 32
canais de comandos digitais (On/Off) roteados, 32 canais de
aquisicao digital, 135 canais de aquisi¢ao analdgicos (tenso
e temperatura.

O OBC deve ter algumas interfaces especiais: controle do
magnetotorquer, que requer poténcia e inversdo de
polaridade; condicionamento de sinais, para aquisicdo de
dados do magnetometro e células solares.

O microprocessador deve ter no minimo 2 MIPS, 32 bits,
com unidade de ponto flutuante (FPU), incluir EDAC
(Error Detection and Correction), dispositivo “cao-de-
guarda” e interfaces de comunica¢do (RS232 mais comum)
para testes.

Entre as opgdes de mercado consideradas, foi selecionado
um modelo de computador de bordo de pequeno porte, de 2
MIPS, de baixo custo, utilizado em satélites LEO (Low
Earth Orbit), que contém as interfaces usuais de telemetria e
telecomando, comandos para controle de valvulas do
propulsor, entre outros; para comunicagao interna, dispde de
canais 1553 e RS 422 (UART).

VI. SUBSISTEMA DE SUPRIMENTO DE ENERGIA

O dimensionamento do subsistema de suprimento de
energia leva em consideracdo o consumo das cargas dos
equipamentos conforme mostrado na Tabela I. Assume-se
que todas as cargas estdo 100% do tempo ligadas, exceto o
transmissor do transponder, cujo ciclo de trabalho maximo
estimado € em torno de 20%.

Para esta analise ¢ efeitos de poténcia, considerou-se as
cargas uteis em poténcia nominal em 100% do tempo. Neste
cenario, o consumo médio total do satélite é em torno de
181 W, sendo 124 W consumidos pela plataforma (69%) e
57 W pelas cargas tteis (31%), consideradas ja as margens
de 5%, 10% e 20%.

As margens sdo acrescentadas conforme os critérios de
sistema definidos abaixo:

e Margem de 20%:
desenvolvimento;

e margem de 10%: equipamento desenvolvido e
testado;

equipamento em



e margem de 5% : equipamento ja padronizado e
com dados do fabricante.

Pode-se observar na Tabela I, que das cargas uteis, apenas
0o GROM ¢ considerado com margem de 5%, pois ja é um
equipamento consolidado.

TABELA I. CONSUMO DE POTENCIA

Cons. Cons.
) ) €ons./ | guge. | DUV { €M | rarcem | equiposc/ | medio | SO [ COnS:
Subsistema Equipamento Unid. |° | cycle | Total ) margem | equipos | Médio [médio
(w) (%) (w) (%) W) SS (W) [ S (%)
PCDU| 9,70 1 100 9,70 5 10,19 10,19
Poténcia Bateria| 0,00 1 100 0,00 5 0,00 0,00 1039 | 8%
sapa] 4,00 1 100 4,00 5 4,20 4,20
Painel Solar| 0,00 1 100 0,00 10 0,00 0,00
OBDH C 30,00 | 1 100 | 30,00 5 31,50 31,50 | 31,50 | 17%
Rodas de Reagio| 8,75 | 4 100 | 3500 5 36,75 36,75
Magnetotorques| 0,50 3 100 1,50 5 1,58 1,58
Controle Sensor de estrelas| 1,50 1 100 1,50 5 1,58 158 | 4700 | 26%
Sensorsolar] 0,01 8 100 0,08 5 0,08 0,08
Magnetometro| 0,85 2 100 1,70 5 179 179
Giroscopio| 5,00 1 100 5,00 5 5,25 5,25
Transponder bandas| 20,00 | 1 20 20,00 5 21,00 4,20
C: Transmissor STBY| 5,00 2 100 10,00 5 10,50 10,50 | 14,70 | 8%
Antena Banda S| 0,00 2 100 0,00 5 0,00 0,00
i::::lj Heaters| 15,00 1 100 15,00 10 16,50 16,50 16,50 | 9%
Estrutura Estrutura] 0,00 1 100 0,00 10 0,00 000 | 000 | 0%
GROM| 23,00 1 100 23,00 5 24,15 24,15
GLow| 9,50 1 100 9,50 20 11,40 11,40
Cargas Uteis IONEX| 7,46 1 100 7,46 20 8,95 895 56,02 | 31%
Eusal 6,40 1 100 6,40 20 7,68 7,68
APEX| 3,20 1 100 3,20 20 3,84 3,84
O'sensor deestrelas e o foram consi com fria. TOTAL SATELITE 180,13|180,13| 100%]

Por simplicidade e maior confiabilidade, a configuragao
adotada para o subsistema foi a de barramento ndo regulado
[1] e DET (Direct Transfer Energy), com tensdo de variagao
geralmente entre 15 V e 35 V, conforme ilustrado na Fig. 4.
As cargas uteis e alguns subsistemas deverdo ter um
conversor CC/CC local, para absorver a variagdo de tensao
do painel. A area util total do painel solar ¢ estimada em 1.8
m?, considerando-se o uso de células solares de tripla jun¢do
com rendimento aproximado de 27.5% e o pior caso de
angulo de incidéncia de sol sobre o plano orbital estimado
em 38 graus (Orbita equatorial de 15 graus de inclinagdo).
Para esta arquitetura, assume-se o uso de bateria com células
de fons de Litio.

A Fig. 5 (a,b,c,d) apresenta o resultado do perfil de
geragdo de poténcia, consumo do satélite, carga e descarga
da bateria, onde a profundidade de descarga maxima da
bateria foi computada em 55%. O tempo total no eixo das
abscissas ¢ de 4 horas. Uma orbita completa leva em torno
de 1.6 h. O eixo das ordenadas mostra a poténcia em Watts.

Computador de Bordo

Painel Solar » SADA -n# Equipamentos do satélite

Bateria

Fig. 4: llustragdo simplificada dos elementos do subsistema de energia
com barramento ndo regulado (SADA - Solar Array Drive Assembly, PCDU —

Power Control and Distribution Unit).
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(c) Poténcia de descarga da bateria (W x h).
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(d) Carga da bateria (W x h).

Fig. 5: Resultados de simulag@o do balango de poténcia do satélite.



Para o dimensionamento ¢ considerada a poténcia gerada
necessaria no fim da vida 1til, EOL (end of life). Portanto,
devido a depreciag¢do do painel, deve-se calcular a poténcia
necessaria gerada no inicio da operagdo, BOL (beginning of
life). Para os parametros que levam em conta a depreciag@o
do painel solar, foram considerados perda aleatoria,
deterioracdo por radiagdo UV, fator de ocupacio, calibragio,
etc, conforme [4,5].

Por fim, na Tabela II, sdo listados os componentes do
subsistema de suprimento de energia (PCDU — Power
Control and Distribution Unit, painel solar, bateria ¢ SADA
— Solar Array Drive Assembly). O célculo da massa do
painel solar ndo leva em consideragdo nenhum tipo de
suporte, uma vez que o mesmo estd somado a massa do
subsistema de estrutura. A poténcia do painel solar ¢ em
torno de 260 W/m? (em BOL), considerando rendimento da
jungdo das células em torno de 27.5% e perda de 25% da
area devido a interconexao entre as células solares.

A concepgdo do subsistema de suprimento de energia
considera um cenario ideal de atendimento & missdo, no qual
uma Orbita equatorial ¢ selecionada e os instrumentos estdo
coletando dados a todo instante. Ndo serdo apresentadas
aqui, mas de maneira a validar outras op¢des de projeto,
como ja foi relatado na Secdo II, foram avaliadas e
consideradas duas outras alternativas (Orbita polar) na
concepcdo de linha de base, que sdo:

e alteracdo da configuragdo da orbita para polar
heliossincrona, com redundancia de equipamentos;

e alteracdo da configuragdo da orbita para polar
heliossincrona, com redugdo do nivel de
redundéancia da plataforma e consequente redugdo
na poténcia elétrica total dos equipamentos.

TABELA II. LISTAGEM DE EQUIPAMENTOS DO SUBSISTEMA
DE SUPRIMENTO DE ENERGIA, INCLUINDO PROPRIEDADES
DE MASSA, MARGENS E PROPRIEDADES TERMICAS.

Massa Térmica
. . . ) Mass.a jarsen Massa| Area de Disslpajgao e

#| Unidade Qtde. D por unid. (%) total | contato |em eclipse 2050l (W)
(kg) (kg) | (mm) (W)

1 PCDU| 500W 1 400x200x200mm| 4,50 5 4,73 ]400x200 10,0 25,0

2| Bateria 15Ah 1 200x150x90mm 2,00 5 2,10 ]200x150 5,0 5,0

3| Painel Solar]  350W. 1 1,8m? 12,60 10 13,86] N/A N/A N/A

4 SADA N/A 1 110x120x110mm| 1,70 5 1,79 |110x110 4,0 4,0
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