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RESUMO

Este trabalho simula a transferéncia de calor em regime transiente de um nanosatélite, do tipo
CubeSat, utilizando dados do nanosatélite FloripaSat, a ser lancado em 2016. Auxiliado pelo
software STK, a pesquisa faz o equacionamento das condi¢oes de contorno para um satélite
em Orbita onde considera-se a presenca de radiacao de albedo, infra-vermelho, radiacao solar,
radiagdo para o espaco e geracao interna de calor pela bateria. O campo de temperaturas é
resolvido numericamente através do método dos volumes finitos, utilizando o algoritmo TDMA
para a evolucao espacial e um método totalmente implicito para o avanco no tempo. A malha
do modelo é implementada no Ansys ICEM CFD, enquanto que o campo escalar de tempera-
tura é resolvido no Ansys CFX. Anadlises sao efetuadas para uma orbita, em regime de ciclo,
onde observa-se o comportamento térmico das partes que compoem o satélite, assim como
as temperaturas méximas e minimas obtidas, e fluxos de calor. Os resultados para fluxo e
temperatura sao obtidos em regime transiente e comparados com publicagoes disponiveis na
literatura, confirmando a aderéncia das solugoes.

Palavras-chave: transferéncia de calor, conducao, nanosatélite, simulacao.



ABSTRACT

This work simulates the transient heat transfer of a nanosatellite, of the type CubeSat, using
nanosatellite FloripaSat’s data, which will be launched in 2016. Aided by the software STK,
this research does the calculation of the boundary conditions for a satellite into orbit where
considers the presence of albedo radiation, infra-red radiation, solar radiation, radiation to
the outer space and internal heat generation made by the battery. The temperature field is
numerically solved through the finite volume method, using the TDMA algorithm for spatial
evolution and a totally implicit method for advancing in time. The mesh model is implemented
in the Ansys ICEM CFD software, while the scalar field of temperature is resolved in Ansys
CFX. Analysis are performed to an orbit, in regime of cycle, where it is possible to observe the
thermal behavior of parts that compound the satellite, as well as the maximum and minimum
temperatures presented on the satellite and its heat fluxes. The results for flux and tempera-
ture are obtained in transient regime and compared with available publications in literature,
confirming the adhesion of solutions.

Keywords: heat transfer, conduction, nanosatellite, simulation.
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1 INTRODUCAO

Desde 1968 incentivando o uso sustentavel de tecnologias aeroespaciais, através do Com-
mittee on the Peaceful Uses of Outer Space, a ONU destaca que nacoes emergentes tém conse-
guido desenvolver satélites pequenos, uma vez que o custo e estrutura necessaria permitem a
construcao desses dentro de universidades ou institutos. Além de promover cooperacao interna-
cional, tais iniciativas incitam o uso de tecnologia espacial, fomentando industrias a se inserirem
neste setor (BALOGH, 2014). Outro ponto observado pelo érgao, refere-se ao uso de satélites
para a melhoria das condi¢oes humanas. Como exemplo, cita-se o emprego de satélites no com-
bate a desertificagao, gerenciamento de adgua e desastres. No site da ONU (ACTIVITIES, 2006)
existe uma lista com mais de 67 paginas contendo acoes tomadas pelo Committee of Peaceful
Uses of Outer Space e que vao de encontro as recomendacgoes da Declaragao de Johanesburgo,
que visa o desenvolvimento sustentdvel do planeta (DEVELOPMENT, 2002).

Rademacher, Reed e Puig-Suari (1996), Jayaram (2009), Mehrparvar (2014) sugerem que
o desenvolvimento de satélites em universidades permite que os alunos vivenciem um ambi-
ente de multidisciplinaridade, similar ao daquele enfrentado por engenheiros em suas carreiras.
Programas espaciais inseridos na academia favorecem o surgimento de solugoes criativas e ade-
quadas para problemas complexos de engenharia. Aqueles que trabalham na construcao de
satélites devem utilizar conceitos e praticas apropriadas a fim de garantir a seguranca e sucesso
da missao. Um bom entendimento sobre o ambiente espacial e seu impacto sobre cada com-
ponente do satélite é necessario para identificar as limitagoes presentes e, assim, selecionar a
tecnologia mais adequada.

A fim de reduzir a ocorréncia de falhas durante o lancamento e operacao do satélite,
uma série de testes normatizados sao exigidos. Entre eles encontram-se testes de vibracao,
termo-vacuo e interferéncia eletromagnética (NASA, 2013; MEHRPARVAR, 2014; WOELLERT et
al., 2010). Segundo Garzon (2012), o controle térmico é um elemento essencial em equipamentos
espaciais, cujo objetivo é manter as partes que o compoem dentro de limites de temperatura
adequado, assegurando assim sua integridade. De acordo com Hu, Chang e Tsai (2003), um
controle térmico eficaz resulta da combinacao adequada das propriedades materiais, superficiais

e dimensionais do satélite.

1.1 MOTIVACAO

Em 1999, os professores Jordi Puigsuari e Bob Twiggs foram os desenvolvedores do con-
ceito de CubeSat. O objetivo da proposta dos académicos é a reducao dos custos de construgao
de um satélite e de seu tempo de desenvolvimento, além de aumentar a acessibilidade ao espaco
(MEHRPARVAR, 2014; SCHAFFNER; PUIG-SUARI, 2002). Uma lista completa dos requisitos de
um CubeSat pode ser encontrado em CubeSat (2015), sendo que nesse trabalho utiliza-se o
modulo basico 1U, que possui o formato de um cubo de 10 em de aresta (MEHRPARVAR, 2014).

O objetivo do controle térmico do satélite é assegurar que esse trabalhe dentro dos limites
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de operagao de cada um de seus componentes (NARAYANA; REDDY, 2007), sendo muitas vezes
utilizados para que eles operem na condi¢ao mais eficiente. Satélites operando fora dos limites
de temperatura podem ter seu funcionamento comprometido, além de acelerar sua deterioracao
(MURTHY et al., 1978).

A Tabela 1 apresenta um exemplo pratico dos limites de temperatura suportados pelos

componentes embarcados no nanosatélite SEPSAT.

Tabela 1 — Faixa de temperatura dos componentes do nanosatélite SEPSAT.

Componente Faixa de temperatura [°C]
Mecanismo de ejecao SEPS -30 até +55
Bateria +10 até +30
Transmissor -40 até +65
Microprocessador -40 até +85
Volantes de reacao -20 até +50

Fonte: Sandau, Roser e Valenzuela (2010, p. 109).

Segundo Narayana e Reddy (2007), o controle térmico de satélites de pequeno porte é
uma tarefa complexa, visto que o volume, massa e poténcia disponivel sao baixos, restringindo
as opgoes de materiais e métodos disponiveis. Além disso, Lee et al. (1999) afirmam que simular
a variacao de temperatura de um satélite em orbita é uma tarefa complexa.

A Universidade Federal de Santa Catarina em conjunto com outras institui¢des criou
um grupo para projetar e lancar o satélite FloripaSat, satélite que se enquadra na categoria
CubeSat. Sendo um dos objetivos da equipe desenvolver um subsistema de controle térmico
para nanosatélites, a simulagao numérica do seu comportamento térmico, tema desse trabalho,
auxiliarda no desenvolvimento do projeto. Esse tema alinha-se com a proposta do curso de En-
genharia Aeroespacial presente na universidade, que visa formar engenheiros com conhecimento
em tecnologia aeroespacial como aeronaves, espagonaves, veiculos e plataformas de lancamento,

e que consta com a disciplina de Controle Térmico em sua estrutura curricular.

1.2 OBJETIVOS

O objetivo geral deste trabalho é modelar os fluxos de energia de um CubeSat necessérios
para o controle térmico do mesmo e fornecer resultados preliminares do comportamento térmico
de um nanosatélite empregando o software Ansys CFX, visando proporcionar dados a serem
utilizados paralelamente ao desenvolvimento do nanosatélite FloripaSat e consequentemente

nos demais CubeSats a serem projetados na sequéncia.

1.2.1 Objetivos especificos

e Distinguir as fontes de calor que atuam sobre o satélite;

e Modelar as condicoes de contorno do problema;
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e Solucionar o campo escalar de temperatura do satélite no software Ansys CFX.

1.3 ESTRUTURA DO TEXTO

Esse trabalho divide-se em 8 partes, com as seguintes caracteristicas:

Revisao bibliografica: capitulo que trata da expansao no uso de satélites de pequeno
porte, passando pelos fatores que os tornam atrativos, aplicagoes, aspectos relacionados ao seu
desenvolvimento e langcamento, juntamente com a apresentagao da filosofia CubeSat e exem-
plares que se enquadram nessa categoria, além de reunir e reter algumas pesquisas realizadas e
que abordam a transferéncia de calor de satélites e suas principais consideragoes e resultados.

Metodologia utilizada: etapas efetuadas ao longo do trabalho, escolha do software
para modelamento do problema e para geragao dos resultados.

Atitude do satélite: capitulo em que se estuda a dinamica do satélite em orbita, ca-
racterizacao da érbita e de sua divisao em secoes, onde também definine-se as propriedades
materiais e superficiais envolvidas assim como a discretizagao do dominio.

Analise térmica: Apresenta-se o equacionamento das varidveis envolvidas, focando-se
inicialmente nos conceitos de radiacao e fontes de calor presentes sobre o satélite, além de
apresentar as hipdteses a serem utilizadas para os cédlculos e por fim abordando a natureza da
transferéncia de calor por conducao.

Analise numérica: o acoplamento dos fenomenos fisicos presentes é efetuado analitica-
mente, sendo entao introduzido o método dos volumes finitos e a transformacao dos termos da
equagao da energia em coeficientes, passando pela desenvolvimento da equagao do calor unidi-
mensional, tridimensional, ambas em regime permanente e transiente, repectivamente, além de
uma exposicao grafica das condigoes de contorno.

Resultados e discussoes: resultados da simulagao sao apresentados, ambos quantita-
tivos e qualitativos, na forma de grafico de fluxos e temperaturas, e por imagens do campo de
temperatura, respectivamente. Valores maximos e minimos sao verificados e o comportamento
da transferéncia de calor é discutida. Nesse capitulo também sao apresentados sugestoes para
trabalhos futuros.

Por fim, um anexo com detalhes sobre a expansao em Série de Taylor é apresentado e

encerra-se esse trabalho com as referéncias.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 DESENVOLVIMENTO DE PEQUENOS SATELITES

O tema deste trabalho é a simulacao da transferéncia de calor em um nanosatélite. O
termo nanosatélite é um entre outros e que serve para classificar os diferentes tipos de satélites,

de acordo com a sua massa. A Tabela 2 apresenta a atual classificacao.

Tabela 2 — Classificacao de satélites.

Classe massa (kg)
minisatélite 100-500
microsatélite 10-100
nanosatélite 1-10
picosatélite 0.1-1

Fonte: Shiroma et al. (2011, p. 2).

Desde o lancamento do primeiro satélite em 1957, através do Sputnik 1 (83,6 kg), o de-
senvolvimento do setor tem conseguido produzir satélites com massa cada vez maior, chegando
a alguns casos por volta de 6.000 kg. Entretanto, um nicho que atualmente tem atraido a
atencao é o de pequenos satélites (BARNHART et al., 2009). A Figura 1 apresenta o histograma
de massa dos satélites lancados nos ultimos 50 anos, onde percebe-se que recentemente houve

um crescimento no numero de lancamento de satélites com massa menor que 10 kg.

Figura 1 — Histograma de massa dos satélites.
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Fonte: Barnhart et al. (2009, p. 5).

O pioneiro da classe de nanosatélite (< 10 kg) é o Vanguard TV-3. Esse foi um satélite
americano, contemporaneo ao primeiro satélite posto em orbita, o soviético Sputnik 1. O

Vanguard TV-3 era uma esfera de 15,2 ¢m com 1,36 kg, mas que teve um mal funcionamento
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no veiculo lancador e explodiu poucos segundos apés a ignicao (MUSEUM, 2002; DEFFREE,
2014).

Inicialmente, paises como Estados Unidos e Uniao Soviética eram os tnicos a trabalharem
efetivamente no desenvolvimento e lancamentos de satélites. Devido ao vanguardismo da tarefa,
os primeiros satélites tinham tamanho reduzido se comparado com alguns dos atuais exemplares
(WOOD; WEIGEL, 2009).

Li, Lee e Wang (2010), Woellert et al. (2010) indicam que o avango em campos como o
de microeletronica, fabricagao, materiais, optica, célula-solar, baterias, computacao tém ala-
vancado setores, como por exemplo, o de nanosatélites. Conforme observado por Miincheberg,
Krischke e Lemke (1996), Rawal, Barnett e Martin (1999), Bohnke et al. (2008), o desenvol-
vimento de nanosatélites é fortemente dependente da fabricacao de micro-componentes como
sensores, processadores, entre outros. Através da miniaturizacao € possivel aumentar a relagao
carga-util/massa do satélite e consequentemente reduzir custos, um dos grandes atrativos dos
nanosatélites.

De fato, o custo para construir um CubeSat tem diversas variaveis, sendo dificil de com-
parar pois este pode ser composto por uma vasta gama de experimentos, equipamentos e tec-

nologia. A Tabela 3 lista o custo de alguns nanosatélites ja construidos.

Tabela 3 — Custo médio de nanosatélites.

Satélite Custo médio por quilograma (US$/kg)
RAX, FIREFLY, DICE, FIREBIRD, REPTile 385.000
GeneSat-1 870.000
PharmaSat 590.000
O/OREOS 455.000
XaTcobeo, QuakeSat, MAST, NRO, DTU-1 510.000
Média de custo 560.000

Fonte: Adaptado de Woellert et al. (2010, p. 16).

Bouwmeester e J.Guo (2010) apresentam dados estatisticos de pico e nanosatélites pro-
jetados até o ano de 2009. Entre 1963 e 1996 o lancamento de satélites de pequeno porte nao
aconteceu, uma vez que os veiculos lancadores foram se desenvolvendo e sua capacidade de levar
cargas uteis maiores aumentou. Além disso, a tecnologia disponivel naquele periodo nao permi-
tia que equipamentos complexos pudessem ser alojados em locais de tamanho reduzido. Através
da Figura 2, os autores revelam que a maioria dos pico e nanosatélites sao construidos para fins
educacionais. Também ha uma forte tendéncia na utilizacao desses satélites para demonstracao
de tecnologia, embora apenas 14% dos pico e nanosatélites sao desenvolvidos exclusivamente
para tal proposito. Outro ramo que ocupa parcela significativa é o de uso operacional, setor
que incluem medigoes cientificas ou radio comunicacao.

A nacionalidade desses satélites também é avaliada pelos autores, conforme Figura 3, onde
observa-se que os Estados Unidos sao os lideres nesse segmento. Vale salientar que alguns dos
paises listados tém um programa espacial consolidado e com significativo investimento, mas nao

possuem quantidade expressiva de pico e nanosatélites até 2009. Ressalta-se o fato de que tanto
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Figura 2 — Distribuicao no uso de pico e nanosatélites.

Education
No
Yes
8% [ g
Technology Demonstration Operational Use

No
29%

s
48% 5205

Fonte: Bouwmeester e J.Guo (2010, p. 3).

Figura 3 — Nacionalidade de pico e nanosatélites.
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paises sem forte tradigao, assim como aqueles amplamente reconhecidos pelo seu envolvimento
no setor aeroespacial tém direcionado recursos para o desenvolvimento de nanosatélites.

A vida 1til dessa classe de satélites varia entre poucos dias até 5 anos, sendo que em
mais da metade dos verificados essa informacao nao estava disponivel. Entre os pico e nano-
satélites langados com sucesso, pouco menos da metade operam sem nenhuma falha, conforme
apresentado na Figura 4.

Um outro motivo para que o custo total da missao de nanosatélites seja reduzido se deve

aos gastos com lancamento. Geralmente eles sao embarcados como carga secunddria em um
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veiculo langador, permitindo que o valor total do lancamento seja dividido entre todas as cargas
uteis do foguete (WOELLERT et al., 2010). Ainda segundo Bouwmeester e J.Guo (2010), entre
1997 e 2009, 77 pico e nanosatélites foram lancados e dividos em 25 langamentos, o que resulta
em aproximadamente 3 satélites por lancamento. Nesse mesmo periodo, todos os satélites foram

embarcados como carga secundaria ou terciaria junto a satélites principais maiores.

Figura 4 — Missoes bem sucedidas de pico e nanosatélites.

Mission Success
(if launched successfully)

Unknown
16%

Fonte: Bouwmeester e J.Guo (2010, p. 5).

2.2 CUBESAT

Em 2014 houve o lancamento de mais de 75 satélites que seguem a metodologia CubeSat
Hand (2015). Apds 10 anos desde o lancamento do primeiro em 2003, mais de 200 outros ja
foram langados (KOUDELKA; UNTERBERGER; ROMANO, 2014). Segundo Heidt et al. (2000),
a filosofia de “menor, mais barato, mais rapido, melhor” tem ganhado forca nos projetos de
satélites. Uma caracteristica evidente dessa metodologia é a padronizacao de variaveis como
massa, forma e dimensoes. Por conta disso, o tempo de desenvolvimento e o custo de construcao
podem ser significativamente reduzidos (PUIG-SUARI; TURNER; AHLGREN, 2001). De fato, a
ideia do modelo de CubeSat é fazer com que esse seja totalmente desenvolvido dentro de 2 anos,
permitindo que estudantes de graduacgao e pds-graduagao possam participar, oferecendo-os uma
valiosa oportunidade para obter experiéncia com problemas reais de engenharia (NUGENT et al.,
2008).

O conjunto de caracteristicas do CubeSat possibilita que esse ja esteja presente ao redor
do mundo, em mais de 100 universidades, escolas e agéncias espaciais, tanto no setor privado
quanto no setor governamental (MEHRPARVAR, 2014). Agéncias espaciais como National Sci-
ence Fundation (ESA) e National Aeronautics and Space Administration (NASA) possuem
projetos envolvendo o uso de pequenos satélites como o CubeSat.

A Tabela 4 resume algumas das areas de pesquisa onde os CubeSats estao presentes e

elenca exemplares envolvidos em cada area.
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Tabela 4 — Campos de pesquisa que contam com a presenca de CubeSats.

Categoria Satélite
Astrobiologia O/OREOS
Astronomia BRITE/CanX-3/TUGSAT-1
Ciéncias atmosféricas SwissCube
Biologia GeneSat-1
Observacao da Terra QuakeSat/PRISM
Ecologia NCube2
Eletronica Robusta
Fabricacao de materiais HawkSat 1
Farmacia PharmaSat
Demonstragao de tecnologia | CANX-2/Libertad-1/MAST/NANOSAIL-D
Ambiente espacial CINEMA
Telecomunicagoes NEMISIS

Fonte: Adaptado de Woellert et al. (2010, p. 10).

2.2.1 P-POD

Para que CubeSats tivessem de fato custos reduzidos, criou-se uma interface para o veiculo
lancador, também padronizada, capaz de comportar mais de um CubeSat ao mesmo tempo.
Essa interface é conhecida como Poly Picosatellite Orbital Deployer (P-POD), fruto de um
estudo realizado na California Polytechnic State University. Basicamente o P-POD é um com-
partimento de aluminio, composto de uma mola posicionada internamente, uma porta e um
mecanismo para abrir a saida (TOORIAN et al., 2005). Entre as principais funcionalidades dessa
interface, encontra-se a capacidade de proteger os CubeSats e o veiculo lancador quando esses
estiverem integrados, além de libera-los com um baixo valor de spin! (PUIG-SUARI; TURNER;
AHLGREN, 2001). Durante a liberacdo, que ocorre através de um dispositivo nao explosivo,
os CubeSats partem do P-POD numa trajetéria linear, onde uma mola os impulsiona a uma
velocidade de aproximadamente 0,3m/s. A padronizacao do P-POD auxilia no acoplamento

deste com outros satélites maiores, conforme Figura 5.

Figura 5 — Integracao P-POD em um satélite.

Fonte: Nugent et al. (2008, p. 4).

'Rotacao do satélite que auxilia na estabilizagio de sua atitude inercial (KUCHARSKI et al., 2014).
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Essa caracteristica permite maior versatilidade ao se procurar um langamento, visto que

CubeSats podem ser integrados como cargas secundérias (CHIN et al., 2008).

2.3 CONTROLE TERMICO EM SATELITES

A equagao que rege o balanco térmico em um satélite é uma diferencial parcial de segunda
ordem (KIM; HAN, 2010), geralmente dificil de resolver analiticamente. Ao modelar o problema
de transferéncia de calor, as principais dificuldades estao relacionadas com o fato de se utilizar
valores adequados de propriedades térmicas como capacidade calorifica, condutividade térmica,
dependéncia das propriedades com a temperatura, propriedades épticas como emissividade,
absortividade, refletividade, resisténcia de contatos entre partes, entre outros Lee et al. (1999).

Baturkin (2005) apresenta uma lista com os softwares usualmente empregados na andlise

térmica de sistemas:

e Lumped paramether method: ESATAN, SINDA/G/FLUINT, TRASSA;

e Método dos elementos finitos e diferencas finitas: NASTRAN, COSMOS, ANSYS, TAS,
FLOTHERM, TAK2000;

e Fluxos radiativos: ESARAD, TERMICA, TRASYS, RadCAD, SSPTA, OAZIS.

Conforme Hu, Chang e Tsai (2003), para que o controle térmico seja adequado, é ne-
cessaria a combinacao correta de propriedades superficiais, do material empregado e das di-
mensoes do satélite. Os autores apresentam a metodologia aplicada no modelamento térmico
do picosatélite YamSat. Um modelo térmico de superficie (Surface Thermal Model-STM) é
utilizado através do software Thermal Radiation Analyzer System (TRASYS) para computar
os fluxos de radiagdo, enquanto que um modelo térmico de temperatura ( Temperature Ther-
mal Model-TTM) é empregado por meio do System Improved Numerical Differencing Analyzer
(SINDA) para a predigao das temperaturas. Dessa forma, o SINDA utiliza os resultados obti-
dos pelo TRASYS de forma desacoplada para calcular a temperatura no satélite. A andlise é
feita para diferentes inclinagoes de érbita, onde observa-se as temperaturas maximas e minimas
obtidas. A andlise mostrou que com uma escolha adequada das dimensoes dos materias de iso-
lamento é possivel manter todos os componentes eletronicos dentro dos seus respectivos limites
de operacao.

Em Kim e Han (2010) o problema do comportamento térmico do satélite é simulado e para
isso um modelo matemadtico geométrico (Geometric Mathematical Model-GMM), que inclui a
geometria e as propriedades opticas da superficie, é criado para o célculo da radiacao e um
modelo matemético térmico (TMM) é desenvolvido para a parte da condugao. Os resultados
obtidos através do GMM sao parametros de entrada para o TMM, sendo que o GMM ¢ imple-
mentado no Thermal Desktop/RADCad, que utiliza um método de Monte Carlo para calcular
a radiagao incidente, enquanto que o TMM utiliza o software SINDA/FLUENT. A equagao do
balango de energia ¢é resolvida por um método de diferencas finitas implicito forward-backward

de segunda ordem.



26

Para a anédlise térmica do primeiro CubeSat canadense (CanX-1) langado em 2003, utilizou-
se um modelo térmico multi-nodal com o auxilio do software I-DEAS de forma também desaco-
plada. As anélises verificaram o comportamento térmico do satélite sob um spin de 0, 1°/s nas
condigbes extremas de temperatura (WELLS; JEANS, 2002). Entre os experimentos embarcados
no satélite encontravam-se cameras para observar as estrelas, lua e Terra, sistema de controle
magnético ativo, sistema de GPS (Global Positioning System), entre outros.

Jacques (2009) avalia em sua dissertagao de mestrado a transferéncia de calor no nano-
satélite OUFTI-1, desenvolvido na Unwversity of Liege, Bélgica. Uma avaliagdao preliminar é
feita utilizando-se o software Matlab/Simulink e outra anélise mais detalhada ¢é feita posteri-
ormente, através do ESATAN/ESARAD. O nanosatélite tinha trés objetivos principais, sendo
o primeiro deles testar pela primeira vez no espaco o protocolo de comunicacao radio-amadora
D-STAR e um novo modelo de celula solar com e eficiéncia de 30%, além de um novo circuito
eletronico.

Em seu trabalho o autor considera os fluxos de radiacao solar, albedo, radiagao infra-
vermelha e dissipacao interna de calor. Esses valores foram calculados conforme a posicao do
satélite na orbita, auxiliados por uma formulacao de dois corpos resolvida no Simulink. O fluxo
solar é calculado através da constante solar e do angulo que cada face possui em relagao aos
raios oriundos do sol, assumidos como sendo paralelos devido a grande distancia entre o sol e
o satélite. Além disso, um modelo Line-of-Sight (LOS) é utilizado ji que em certas posigoes
o satélite se encontra sob a sombra da Terra. Basicamente, esse método considera que se uma
linha entre o satélite e o sol é interceptada pela Terra, o satélite encontra-se na sombra terrestre.
Para o céalculo do fluxo proveniente do albedo, uma formulacao que utiliza valores de constante
solar, coeficiente de reflexao, angulo do conjunto sol-Terra-satélite e fator de forma entre o
satélite e Terra foram utilizados. Os dados para o célculo do fator de forma foram obtidos
através de uma equagao adaptada encontrada em Gilmore (apud JACQUES, 2009). Nesse caso,
os raios incidentes nao sao mais paralelos devido a proximidade entre o satélite e a Terra. O
modelo empregado nao utilizou de variagoes na refletividade causadas por nuvens, oceanos,
florestas, entre outros.

Em seu primeiro modelo, o autor assume que o satélite tem superficies isotérmicas, fazendo
com que apenas um ponto do satélite seja calculado para se determinar sua temperatura global.
O modelo assumido considera regime transiente e a equagao é resolvida em duas partes. Na
primeira etapa todo o fluxo externo é calculado para cada posicao da drbita, enquanto que o
segundo passo consiste em resolver a equagao iterativamente. A convergencia é avaliada através

de dois parametros:

e Temperatura: Na tltima posicao da orbita, o valor da temperatura deve ser préxima ao

da primeira posicao;

e Variacao da temperatura: A variacao da temperatura no tempo para a ultima posicao

deve ser similar ao da primeira posigao.

O software ESATAN e ESARAD foram entao utilizados para uma analise mais detalhada

do problema. A diferenca entre os softwares é de que o ESARAD é responsavel por calcular os
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fluxos de radiacao, enquanto que o ESATAN analisa a conducao do calor ao longo de todo o
satélite. Para tanto, inicialmente, trabalhou-se um modelo simplificado em que apenas um né
por face é utilizado para computar as temperaturas. Por fim, detalhou-se melhor o nanosatélite
ao considerar mais nés por superficie, além de modelar os contatos entre faces. Para o cédlculo
do fluxo de radiacao, considerou-se um método estatistico de Monte Carlo. A geracao de calor
por componentes eletronicos e placas solares também foram modelados.

Czernik (2004) faz uma avaliagdo sobre a transferéncia de calor no picosatélite alemao,
Compass-1. Nessa andlise considerou-se os fluxos de calor oriundos da radiagao solar, albedo,
radiacao infra-vermelha da Terra, radiacao perdida para o espago e geracao interna de calor.
Estimativas da temperatura do satélite sao feitas através de um balanco de energia para confi-
guragoes com diferentes materias compondo a sua estrutura. Posteriormente, uma analise sobre
a dinamica da temperatura do satélite é realizada a fim de verificar o seu comportamento ao
percorrer varias orbitas. Considerando superficies isotérmicas, o satélite atinge temperaturas
fora do limite de operacao quando esse esta voltado para o sol e quando encontra-se sob a
sombra da Terra, sendo a bateria o componente critico. Diante disso, um isolamento térmico é
proposto visando assegurar niveis de temperatura aceitaveis para a situagao em que o satélite
estiver voltado para o sol. Com o intuito de propor um controle térmico adequado para a fase de
eclipse, um modelamento mais rigoroso é implementado. Um conjunto de nds sao distribuidos
ao longo do satélite e resisténcias sao atribuidas entre eles. A estrutura exterior é modelada
em formato de cubo e as principais placas eletronicas internas e a bateria também sao consi-
deradas. Para tanto, no modelo térmico feito através do Solid70, elementos sao criados onde
cada um contém oito nés e um grau de liberdade para a temperatura. O elemento SHELL157
foi escolhido juntamente com o Radiosity Solver Method (RSM), que auxilia na resolucao de
problemas de radiacao. Tal tarefa é executada pelo software ANSYS.

Conforme Bulut e Sozbir (2015), o controle térmico de pequenos satélites como o CubeSat
nao dispoem de variada gama de opgoes. Em seu artigo, em que um estudo sobre o comporta-
mento térmico de um nanosatélite é apresentado, verificando-se a influéncia da altitude e das
superficies. Em sua andlise sao incluidos os efeitos da radiacao solar, dissipacao interna, albedo,
radiagao infra-vermelha da Terra e radiacao para o espaco. Inicialmente propoe-se um estudo
em regime permanente nas orbitas entre 500 e 2.000 km, para diferentes configuragoes de mate-
rial e placa solar na superficie do satélite. Além disso, uma andlise especifica na 6rbita de 600
km para diferentes configuracoes de superficies também ¢ efetuada. Os autores verificaram que
a temperatura maxima ao que o satélite esta exposto é suportada por todos os equipamentos,
exceto a bateria. Ja para a temperatura minima, nenhum componente estd dentro da faixa
aceitdavel. Ao variar a altitude, percebe-se que, para todas as configuracées de superficie, a
variacao aproximada da temperatura maxima é de 2°C e de 8°C' para temperatura minima,
ambas na superficie. Os calculos foram feitos considerando um né por face e por componente
eletronico. A variacao da temperatura superficial com a altitude é explicada pela variacao do
fluxo de radiagao infra-vermelha da Terra. Quanto mais baixa a 6rbita, maior o fluxo. Porém,
visto que a contribuicao dessa fonte para o fluxo total incidente no satélite é pouca, nao ha

grande variacao da temperatura com a altitude.
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Inc (apud DINH, 2012) afirma que o modelamento das placas solares pode ser complexo,
uma vez que parte da radiagao incidente é convertida em energia elétrica. Kim e Han (2010)
apresentam calculos de absortividade e eficiéncia da placa solar para o cédlculo da transferéncia
de calor sobre a placa.

Dinh (2012) simula o comportamento térmico de um CubeSat utilizando os softwares
Thermal Desktop e ANSYS Icepack, sendo que o ultimo é usado para fazer as simulac¢oes
da conducao interna de calor, enquanto que o primeiro calcula os fluxos de calor incidentes
sobre o satélite. O Ansys Icepack avalia o comportamento térmico de componentes eletronicos
em ambientes com convecgao, radiacao e condugao, portanto, a fim de simular o vacuo do
espago, a funcao escoamento foi desabilitada do programa e um valor baixo foi atribuido para o
coeficiente de conducao do ambiente. As fontes externas de calor consideradas foram o albedo,
radiacao solar e radiacao infra-vermelha terrestre. Em seu trabalho, o autor modela alguns
dos componentes eletronicos presentes no satélite, como por exemplo o BeagleBoard. Para
tanto, uma simplificacao da placa é utilizada onde apenas o chip, que é o principal gerador
de calor, foi considerado. Um experimento foi desenvolvido onde percebeu-se que o modelo
térmico da placa estava em concordancia com os resultados experimentais. Efeitos de spin
foram desconsiderados, fazendo com que o modelo de satélite adotado tivesse sempre a mesma
face voltada para a Terra.

Hanley et al. (2013) estuda a tranferéncia de calor em um CubeSat por meio do software
COMSOL como ferramenta de andlise térmica através do método de elementos finitos. O soft-
ware Systems Tool Kit (STK) ¢é utilizado para fornecer os valores dos vetores satélite-sol. Esse
software simula a posicao do satélite na érbita e fornece vetores que sao posteriormente inseridos
no COMSOL, de tal forma que a radiagao solar seja dependente da posi¢ao, consequentemente
do tempo.

Liu et al. (2010) utiliza uma formulacao de Monte Carlo para o célculo do fluxo de
radiacao solar no periodo em que o satélite se encontra voltado para o sol. No calculo do
albedo os autores utiliza a lei de Lambert, que basicamente depende da refletividade terrestre,
absortividade do satélite, area superficial terrestre, sua orientacao e altitude. Para a radiacao
infra-vermelha, Liu et al. (2010) afirmam que o valor é constante ao longo de toda a érbita e
s6 varia com o fator de forma. Os autores também incluem em seus cédlculos a geracao interna
de calor e a troca de calor por radiacao entre as superficies do satélite. As equacoes sao entao
resolvidas pelo método dos volumes finitos.

Garzon (2012) faz um estudo sobre os fluxos de calor no satélite OSIRIS-3U. Em seu tra-
balho é apresentado uma breve discussao sobre o fator de forma das superficies do satélite, assim
como uma descri¢ao das diversas fases ao que ele estd exposto. O modelo de balanco térmico é
efetuado e andlises de temperatura sao feitas sobre cada superficie do satélite, identificando as
condicoes extremas de temperatura. Nessa pesquisa, utilizou-se do software COMSOL, sendo
que o modelo adotado foi de elementos finitos. A érbita utilizada pela autora é LEO, circular
e em ambas inclinacoes de orbita de 0° e 90°.

Rickman (2009) apresenta com detalhes um modelo analitico das fontes de calor sobre

um satélite. O autor fornece uma formulacao para a radiacao em funcao da posicao do satélite
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na oOrbita. No estudo se desenvolve um equacionamento valido para orbitas LEO, circulares,
podendo ser inclinada. O satélite estudado apresenta sempre a mesma face voltada para a
Terra, sendo que esse nao possui spin. O autor sugere que o fluxo de albedo seja uma radiacao
especular.

Corpino et al. (2015) apresentam resultados de temperaturas para o nanosatélite PiCPoT.
Um modelo é implementado no Matlab utilizando o método de diferencas finitas e um esquema
totalmente implicito. As superficies sao modeladas por uma malha hexagonal uniforme, en-
quanto que internamente sao utilizados nés. Os resultados obtidos com o Matlab sao entao
comparados com o software ESATAN-TMS. Apoés realizadas as analises, os autores sugerem
modificagdes que possam vir a melhorar a distribuicao de temperaturas ao longo do satélite.

Narayana e Reddy (2007) simulam o comportamento térmico de um microsatélite através
da anélise nodal transiente utilizando o software IDEAS-TMG e, comparam os resultados com
medicoes em Orbita onde verifica-se que as temperaturas medidas em diferentes posicoes sao
proximas ao previsto. Os autores também avaliam a influéncia de parametros como radiacao
solar, energia dissipada internamente, absortividade, emissividade, condugao do MLI (Multi-
layer insulation) e condugdo nos contatos. Ao variar esses valores, os pequisadores verificam
que a energia dissipada pelos componentes eletronicos, conducao do MLI e conducao no contato
sao os fatores que tém maior influéncia na temperatura.

Wang, Huang e Chen (2014) analisam a temperatura do satélite FORMOSAT-7, que
possui pouco menos de 1m?2. Simulacoes utilizando diferentes inclinacoes de érbita sao efetuadas
a fim de verificar os limites de temperatura atingidos. Como software utiliza-se o TRASYS e
SINDA /G para resolver o modelo térmico. Inicialmente o TRASYS calcula a radiagao térmica
externa. Esses valores s@o utilizados pelo SINDA /G, que utiliza um lumped parameter method
para o calculo da transferéncia de calor por conducao, resolvido através de um método das
diferencas finitas. As analises mostram que a temperatura méaxima atingida pelo satélite é
funcao do material da superficie e do angulo de inclinagao da orbita.

Lin et al. (2004) simularam o comportamento térmico da bateria de um satélite onde
verificou-se que a inércia térmica faz com que os limites superiores e inferiores de temperatura
da bateria sejam atingidos em momentos posteriores ao inicio e fim do eclipse, respectivamente.

Lee et al. (1999) analisa o comportamento térmico do micro-satélite TUU-SAT1. Para
tanto, o autor divide as varias superficies do satélite em nés, onde a equagao de balango térmico
aplicada ¢é linearizada. O comportamento térmico é avaliado na situacao de estabilizagao por
gradiente de gravidade e na estabilizagao por spin. Conforme apresentado pelo autor, a estabi-
lizacao por spin gera uma quantidade maior de absor¢ao de radiacao solar do que a estabilizacao
por gradiente de gravidade, além de ter uma distribuicao de temperatura mais uniforme. O
autor também simula o efeito da altitude sobre a temperatura, onde observa-se que maiores
altitudes proporcionam menores temperaturas. Entretanto, entre as 6rbitas de 800 a 2.000km,
nao mais que 3°C' de variacao foram observados.

Torres, Mishkinis e Kaya (2014a) comparam resultados de uma simulagao com aqueles
obtidos em orbita e propoem alteracoes uma vez que os resultados estavam pouco coerentes.

Os autores concluem que o nao modelamento das antenas do satélite, que geram uma sombra
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sobre esse, altera significativamente os resultados da analise.

Em Lee et al. (2011) uma andlise é feita para diferentes altitudes e diferentes magnitudes
de spin. No modelo sao atribuidos nés a estrutura do satélite, onde as temperaturas sao calcu-
ladas através do software TRASYS. Entre 300 e 700km de altitude, o aumento na temperatura
foi de aproximadamente 2°C'. Para velocidades menores de spin, a temperatura interna reduz.

Nota-se que todos estes trabalhos citados utilizam a radiacao e a conducao de forma
desacoplada, servindo a primeiro como condicao de contorno para a segunda.

Pérez-Grande et al. (2009) apresenta um modelo analitico para a transferéncia de calor em
pequenos satélites com spin. Por conta tanto do spin, que tende a homogeneizar a temperatura
na superficie, quanto dos equipamentos internos que possuem requerimentos térmicos distintos
das superficies, os estudiosos propoem uma analise com apenas dois nds. Neste caso, um né
representa todos os equipamentos e o payload do satélite, enquanto que o outro né simula a
superficie externa. Ambos os ndés sao termicamente acoplados por conducao e radiacao. A
resposta térmica a flutuacoes de temperatura é analisada com uma série de Fourier e a equacao
¢ integrada utilizando um método de quarta-ordem de Runge-Kutta. Os resultados mostram
que o acoplamento entre radiacao e condugao provocam variagao na temperatura de ambos os
noés.

Este trabalho segue esta linha de estudo, com o modelo de radiagao e conducao totalmente
acoplados.

Até o término desse trabalho, a quantidade de artigos brasileiros com tematica similar ao

proposto nessa pesquisa permanece escassa.

2.3.1 Controle ativo e Controle passivo

As exigéncias construtivas de um nanosatélite associado as caracteristicas do ambiente
espacial requerem um controle térmico a fim de que este opere dentro de limites aceitaveis de
temperatura (LI; LEE; WANG, 2010). Para tanto, solu¢oes de engenharia sdo empregadas com
o objetivo de prover niveis de temperatura adequados. Entre as solugoes empregadas, pode-se
divir em duas classes denominadas controle ativo e controle passivo (HANLEY et al., 2013; SAM;
DENG, 2011). Como controle ativo empregam-se bombas de calor, aquecedores, resfriadores. J&
para o controle passivo, utilizam-se tubos de calor, mantas térmicas, radiadores, entre outros.
Usualmente, controle passivo é mais leve, com pregos mais baixos e menor consumo de energia,

caracteristicas atrativas para um nanosatélie (LEE et al., 1999).
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3 METODOLOGIA UTILIZADA

Para atingir os objetivos anunciados, a atitude desse enquanto em orbita teve de ser
analisada. Para auxiliar nessa tarefa, informacoes sobre os parametros de érbita foram elenca-
dos através de sugestoes de professores envolvidos no projeto do FloripaSat. De posse desses
parametros, utilizou-se o software STK para identificar os instantes de tempo em que esse
encontra-se sob a sombra da Terra, assim como os instantes de tempo em que estd sendo
iluminado pelo sol.

Como etapa seguinte, agrupou-se informacoes sobre a atitude do satélite e as fontes de ca-
lor para entao modelar as condigoes de contorno. Inicialmente um modelo simplificado, que con-
siste de um cubo, foi implementado no Ansys. Dessa forma, verificou-se se as equagoes introduzi-
das no modelo estavam fornecendo resultados coerentes. Concluida essa parte, implementou-se
um mecanismo capaz de analisar o comportamento do satélite ao longo de vérias orbitas até
que ele entrasse em regime de ciclo.

Finalmente, um modelo geométrico mais detalhado e proximo do FloripaSat foi efetuado
usando-se de informagoes fornecidas por alunos e professores envolvidos no projeto do satélite.
Tendo criado o modelo, as informagoes de condicao de contorno sao inseridos na simulagao e o

campo de temperaturas é resolvido, podendo entao serem feitas as andlises.



32

4 ATITUDE DO SATELITE

4.1 MODELO CEOMETRICO DO CUBESAT

O satélite aqui estudado sempre tem a mesma face voltada para a Terra, nao possui spin

e suas faces sao identificadas por B, 1, 2, 3, 4 e F, conforme Figura 6.

Figura 6 — Posicao das faces.

;

Fonte: Elaborado pelo autor.

Na Figura 6, B é a face voltada para a Terra, 1 é a aquela cuja normal estd na mesma
direcao e sentido do movimento do satélite, 2 é a face superior perpendicular ao sentido do
movimento, 3 é a superficie paralela a 1 mas com normal em sentido oposto, 4 estd paralela
a 2 mas com normal também em sentido oposto e F é a face oposta a B e tnica a receber
exclusivamente radiacao solar.

O modelo geométrico do satélite utilizado nas simulacoes é composto por estruturas
metalicas, placas solares em cada face, trés placas eletronicas (board), quatro parafusos, uma

bateria e duas tampas, conforme Figura 7.

Figura 7 — Modelo geométrico.

0 0.050 0.100 (m)
[ — | 4 ’

0.025 0.075

Fonte: Elaborado pelo autor.



33

Asfaces B, 1, 2, 3, 4 e F correspondem aos eixos -7, -X, -Y, +X, +Y e +7Z, respectivamente.
Esse modelo foi gerado no software Ansys ICEM CFD, onde o dominio é discretizado em
volumes sendo que a quantidade de volumes gerada foi de 1.357.484.

Na Figura 8 encontra-se o modelo do FloripaSat que esta sendo desenvolvido em conjunto
com a Universidade Federal de Santa Catarina, campus Florianopolis. Cada pega do modelo
geomeétrico utilizado nesse trabalho esta identificada, exceto por um parafuso que nao aparece

por conta da vista da figura adotada.

Figura 8 — Vista isométrica explodida do FloripaSat.

Placa solar 2 Placa solar B

Placa solar 3

Tampa inferior

Placa solar 2

Placa solar 4

Placa solar frontal

Fonte: Elaborado pelo autor.

Comparando as Figuras 7 e 8 percebe-se que simplificacoes foram efetuadas. Essas mo-
dificagoes permitem que o equacionamento matematico seja mais enxuto, além de destacar as
principais partes envolvidas e sua efetiva influéncia nos resultados finais.

Cada um dos componentes do modelo do CubeSat possui caracteristicas que devem ser
conhecidas para resolver a simulac¢ao, como densidade (p), coeficiente de condutividade térmica
(k), emissividade (¢), absortividade («), calor especifico (cp). A Tabela 5 reine informagoes

acerca das propriedades dos materias utilizados nesse trabalho.
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Tabela 5 — Propriedades dos materiais.

Peca Material olkg/m?] | k [W/mK] | e |cp [J/kgK]
Estrutura | Aluminio T7075 2810 130 0.4 960
Parafuso | Aluminio T7075 2810 130 0.4 960

Board Fibra de vidro 2400 1.03 0.3 800

Tampa Aluminio T7075 2810 130 0.4 960
Placa solar | Fibra de vidro 2810 1.03 0.3 800
Bateria Polietileno 9200 0.4 0.3 1250

Fonte: Adaptado de Meccanica (2015), Roda (2015), ToolBox (2015), System (2015), Cecen et
al. (2015).

4.2 ORBITA DO SATELITE

O comportamento térmico do satélite é dependente da sua atitude e 6rbita, como por
exemplo, o periodo em que esse permanece sob a sombra da Terra varia com a altitude. Para
tanto, é necessario conhecer os parametros da érbita a fim de determinar os instantes que cada

fase acontece. Portanto, assume-se aqui que a érbita tera:
e Altitude (h) de 400km;

e Inclinacao de drbita (5) de 51,5°, conforme Figura 9;

e Orbita circular.

Figura 9 — Angulo de inclinacio de érbita 3.

ORBIT PLAHE

B EARTH
EARTH/SUH VECTOR

SUH

Fonte: LASP (2015).

O periodo da 6rbita pode calculado como (MOCANTU et al., 2009):

(Re + h)’

y (4.1)

Tp = 21

Nessa equacao, R, é o raio da Terra e i é a constante gravitacional da Terra.
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Obtendo o periodo é possivel calcular a velocidade angular do satélite, dada por:

w="2" (4.2)

Tp
O tempo que o satélite permanece sob a sombra terrestre pode ser obtido através de:

(4.3)

™

ts = 7——Pcos’1 (—1 — R2>
T cos (B)

Dessa equagao, R equivale a fracdo R./(R. + h) (MOCANU et al., 2009).

Para obter os valores dessas equacoes utilizou-se do STK, em que os parametros de orbita
foram inseridos no software e dados de periodo da érbita, tempo sob sombra terrestre e tempo
voltado para o sol foram extraidos. O periodo da érbita é de 5125 s, sendo que durante 3053 s
o satélite encontra-se voltado para o sol e por 2072 s o satélite esta sob a sombra da Terra. O
conjunto dos parametros de érbita adotados nesse trabalho resulta em uma trajetéria de érbita

como ilustrado na Figura 10.

Figura 10 — Orbita do CubeSat obtida pelo STK.

Fonte: Elaborado pelo autor.

4.3 FASES DA ORBITA

Devido a dinamica do satélite em estudo, ele passa por 6 fases distintas, conforme apre-
sentado na Figura 11. E importante salientar que no plano dessa figura nao é possivel observar
a sua inclinacao.

A posicao 0 corresponde ao comeco da érbita, sendo esse o instante selecionado para inicio
dos calculos. A posicao 1 equivale ao instante em que determinadas superficies do satélite tém
suas condicoes de contorno radicalmente alteradas devido a presenca ou nao da radiagao solar
sobre elas. A posicao 2 condiz com a fase em que ele entra na fase de eclipse e a posicao 3
corresponde a0 momento em que o satélite deixa a sombra terrestre. Na posicao 4, novamente

certas superficies tém sua condicao de contorno radicalmente alterada devido a presenca ou nao
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Figura 11 — Fases do satélite em orbita.

S
7, so— [

Fonte: Adaptado de Garzon (2012, p. 32).

da radiacao solar. Por fim, a posicao 5 equivale ao ltimo ponto da orbita, ou seja, a mesma que
a posicao inicial. O fato da dérbita ser baixa e circular permite assumir que a sombra da Terra
seja cilindrica. Portanto, o meio angulo que a sombra faz com o centro da Terra é calculado

através da simples relagao:

sen (0s) = (4.4)

De posse destes parametros é possivel calcular os intantes de tempo em que ocorrem cada

uma das 5 fases descritas anteriormente, indicadas na tabela 6.

Tabela 6 — Fases da oOrbita.

Posicao | Tempo (s)
0 0
1281
1526
3598
3843
5125

OY = | W N —

Fonte: Elaborado pelo autor.
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5 ANALISE TERMICA

A fim de realizar as analises necessarias, emprega-se a equacao do balanco de energia,
equacao 5.1, como ponto inicial para o modelamento matematico. Essa equacao corresponde a
primeira lei da termodinamica, também conhecida como Lei da Conservacao da Energia, para
um sistema estaciondrio. No caso aqui analisado, o referencial de coordenadas se movimenta
juntamente com o satélite. A equacao 5.1 estabelece que a energia total de um sistema é
conservada, podendo haver fluxo através das fronteiras do sistema na forma de calor e trabalho,

além do acimulo de energia, conforme Figura 12 (INCROPERA et al., 2008).

U= Qliq - VVliq (51)

Na equacao 5.1, U ¢ a variacao de energia interna, )4 ¢ a taxa da quantidade liquida de

calor transferido para o sistema e Wj;, o trabalho liquido realizado pelo sistema.

Figura 12 — Sistema fechado.

Qn = OOUI = O

Q System
AU=Q - W

Wout e VVin =W

Fonte: Boundless (2015).

Para o caso de satélites, o trabalho realizado por ele é nulo (W};, = 0), j& que o ambiente
no qual se encontra é vacuo. Por conta ainda do vacuo, o transporte de calor por conveccao pode
ser desconsiderado, restando apenas o transporte de calor por condugao e radiacgdo (GADALLA,
2005). A radiacao promove a troca de calor entre as superficies externas do satélite e entre os

conjuntos satélite-sol, satélite-Terra e satélite-espaco, conforme Figura 13.

Figura 13 — Fluxos de calor em satélites.
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Fonte: Jacques (2009, p. 17).
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A condugao promove o transporte de calor ao longo do satélite, através da sua estrutura
e equipamentos embarcados. Como consequéncia dessas caracteristicas, um elevado gradiente

de temperatura é comumente encontrado em satélites (GARZON, 2012).

5.1 RADIACAO TERMICA

Toda matéria acima da temperatura absoluta emite radiacao térmica. Esse modo de
transporte de energia térmica nao necessita de um meio material de transporte, ao contrario
da conveccao e da conducao. A emissao de radiacao térmica é espectral, ou seja, depende do
comprimento de onda, além de ser direcional pois varia com o angulo. A radiacao térmica
compreende a emissao de energia eletromagnética na faixa de comprimento de onda entre 0,1

e 100 pm, conforme Figura 14.

Figura 14 — Espectro de radiacao eletromagnética.
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Fonte: Quimicos (2015).

Para um corpo negro, a Distribuigao de Planck (equagao 5.2) fornece o célculo do poder

emissivo espectral.

271'01
Ca
A® (expﬁ —1)

Epx(\,T) = (5.2)

Nessa equacgao, FEg) é o poder emissivo espectral de um corpo negro, C e Cy sao constantes, A
¢ o comprimento de onda e T' é a temperatura.

A radiag@o de corpo negro é o limite maximo que um corpo pode emitir. Cabe salientar
que um corpor negro por definicao absorve toda a radiagao incidente, em todos os comprimentos
de onda e em todas as dire¢oes. Além disso, emite em todas as diregoes, ou seja, possui superficie
difusa, embora sua emissao seja funcao do comprimento de onda.

Através do grafico da distribuicao de Planck, Figura 15, percebe-se que para um mesmo
comprimento de onda, ao aumentar a temperatura o poder emissivo também aumenta. Outra
caracteristica observada é de que a radiacao tende a concentrar-se em comprimentos de onda
menores com o aumento da temperatura.

Integrando a equacao 5.2 sobre todos os comprimentos de onda obtém-se a emissividade
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Figura 15 — Grafico da distribui¢ao de Planck.
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Fonte: Cengel (2007, p. 567).

total do corpo negro, também conhecida como Lei de Stefan-Boltzmann (equagao 5.4).

Eg(T) = /0 " B (A, T) dA (5.3)
Ep(T) =oT* {%} (5.4)

O termo o é a constante de Stefan-Boltzmann. Essa equacao calcula a quantidade de radiacao
emitida em todas as direcoes e em todos os comprimentos de onda por um corpo negro. Contudo,
corpos reais nao conseguem absorver ou emitir toda a radiagao atuante sobre ele. Na realidade
eles absorvem, refletem e transpassam a radiacao incidente, de acordo com a Figura 16.

Tais termos podem ser obtidos através das seguintes relacoes:

e Absortividade o = Radiacdo absorvida
Radiagao incidente

i __ Radiacao refletida
e Refletividade P = Radiagéo incidente

e Transmissividade 7 = Radiacao transmitida
Radiagao incidente

Usualmente tais parametros sao fracamente dependentes da temperatura. Entretanto sao

fungoes do angulo e do comprimento de onda, sendo que o balango de energia requer que:

a (0.0 +pO,\) +7(0,)) =1 (5.5)
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Figura 16 — Distribuicao da radiacao incidente.
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Fonte: Cengel (2007, p. 582).

Porém, superficies opacas nao transmitem radiacao, portanto:

a(X0)+p(N0)=1 (5.6)

Além dos parametros ja citados, ainda existe o termo emissividade, que representa a
emissao de radiacao de corpos reais. A equacao 5.2 é valida para corpos com emissao ideal, e é
utilizada para definir a emissividade esférica espectral de corpos reais, conforme equacao 5.7:

E\ (T, )‘)

AOT) = s (5.7)

Nessa equacao, Fy ¢ a emissividade espectral de um corpo real.
Ja a emissividade hemisférica total representa a fracao de radiacao real emitida em todos

os comprimentos de onda e direcoes, conforme equacao 5.8.

_ E[@
- Ep(T)

e(T) (5.8)

Na equacao 5.8 , F (T') é a radiagao emitida por um corpo real em todas as diregoes e em todos
os comprimentos de onda na temperatura 7. Os valores de ¢ variam entre 0 e 1, sendo que
e = 1 é valido somente para corpo negro. Esse termo depende fortemente do material e do
acabamento superficial.

A Lei de Kirchhoff estabelece que para um corpo em equilibrio térmico, a absortividade em
qualquer comprimento de onda e em qualquer temperatura tem o mesmo valor da emissividade

no mesmo comprimento de onda, ou seja:
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e(0,0) = a(6,\) (5.9)

Para o caso em que a emissao e irradiacao de uma superficie sao independentes do com-
primento de onda, diz-se que a superficie é cinza. Se a emissao ou irradiacao for independente

do angulo, diz-se que a superficie é difusa. Portanto, para um corpo cinza e difuso:

a=c¢ (5.10)

Embora nenhum corpo seja completamente difuso e cinza, nesse trabalho considera-se que

todas as superficies do satélite sejam difusas e cinzas.

5.1.1 Fluxo Solar

A 6rbita de CubeSats é geralmente LEO (Low Earth Orbit), sendo que essa, por definigdo
se extende até 2.000 km (WOELLERT et al., 2010). Entre os fatores que levam a escolha dessa
orbita encontra-se a necessidade de garantir que o limite maximo de tempo de vida do CubeSat
seja de 25 anos (COMMITTEE, 2007). Por conta disso, tais satélites geralmente localizam-se na
camada da atmosfera conhecida como termosfera. Nessa regiao, o aumento da altitude leva a
uma temperatura praticamente constante, dependendo da atividade solar. A Figura 17 mostra
o comportamento da temperatura nas camadas da atmosfera e indica que ha pouca variacao a
partir de 200 km de altitude.

Figura 17 — Variacao da temperatura com altitude.
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Fonte: Phillips (2010).

Entre as fontes de calor incidente sobre o satélite, a radiacao proveniente do sol geralmente
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¢ a mais significativa. O seu valor pode ser considerado constante, com uma variacao de 1% ao
longo de meses. Porém, devido a excentricidade da drbita terrestre, essa variagao se amplifica
para 3,5% (JACQUES, 2009). Usualmente utiliza-se um valor em torno de 1360 W/m?, sendo
que esse trabalho faz o mesmo.

Devido a distancia em que se encontra o sol, os raios solares que chegam até a Terra
podem ser considerados paralelos. Dessa forma, a taxa de calor oriundo do sol e que atinge o

satélite pode ser modelado como:

Qsol = OCQsAsat—mol (511)

Na equacao 5.11, a é a absortividade da superficie do satélite, Q) é o fluxo solar e A ui_ys0 € a

area exposta e projetada na direcao do sol.

5.1.2 Albedo terrestre

Parte da radiacao solar que chega até a superficie terrestre é refletida. A esse fenomeno
da-se o nome de albedo. O valor do albedo é expresso em porcentagem de radiagao incidente,

portanto pode ser modelado como:

Qalb = aaQsAsatﬁTerraFTerra—)satf (512)

Nessa equacao Agqi—rerra ¢ a area do satélite exposta na direcao da Terra, a é o valor do
coeficiente de albedo em porcentagem, Fre.rq_ssat € 0 fator de forma do satélite em relacao a
Terra e f é um termo que modela o albedo de forma especular. Esse tltimo termo depende da
posicao angular do satélite, sendo que sua intensidade é maior proximo a linha do equador e
nas regioes que recebem o sol na direcao de zénite. Essa hipdtese é encontrada em Rickman
(2009), Garzon (2012), Pérez-Grande et al. (2009). Nesse trabalho, modela-se o termo f como:

[ = cos(wt) cos (B) (5.13)

O primeiro cosseno do lado direito da equagao carrega a informagao da posigao longitudinal,
enquanto que o segundo cosseno traz consigo a informagao da latitude. Dessa forma, o valor
serd maximo quando o satélite estiver passando pela posicao 0.

O valor do coeficiente albedo (@) varia conforme as caracteristicas superficiais da Terra.
Por exemplo, regides com neve sobre a superficie tem um valor de albedo superior ao de uma
regiao com vegetacao, deserto ou oceano. Um valor exato é dificil de estimar pois a presenca
de nuvens também influenciam na sua magnitude, mas encontra-se na literatura atual valores
por volta de 30%, e que também ¢ assumido nesse trabalho.

De fato, o albedo pode alterar significativamente o comportamento térmico de um satélite.

Friedel e McKibbon (2011) investigaram as causas da elevac¢ao de temperatura do CubeSat CP3,
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onde inicialmente as principais hipéteses convergiam para um mal funcionamento do satélite,
mas que ao final da investigacao verificou-se que o aumento da temperatura foi causado pelo
conjunto 6rbita e albedo. O satélite em questdao encontrava-se em uma inclinagao de orbita
de 97.9° e apds a andlise de dados das placas solares percebeu-se que nesta orbita nao havia
eclipse. A elevacao na temperatura do satélite foi explicada pelo fluxo constante de radiacao
solar, enquanto que a oscilagao das temperaturas pode ser entendida através da variacao do

valor do albedo, conforme a transi¢ao do satélite entre latitudes altas e latitudes baixas.

5.1.3 Radiacao infra-vermelha

Outro fluxo de calor incidente sobre o satélite é a radiagao da Terra no comprimento de
onda infra-vermelha. Ela ocorre pois a Terra encontra-se a uma temperatura acima do zero
absoluto, sendo sua temperatura média de aproximadamente 255K . Esse valor nao é constante
ao longo de toda a superficie terrestre, mas gera um fluxo que aproxima-se de 237 4 21W/m?.
Assume-se neste trabalho que seu valor serd constante e de 237W/m?. Essa fonte de calor pode

ser modelada como:

QIR - aIRQTerraAsat%TerraFTerra%sat (5 ].4)

Dessa equagao, o termo Qrerrq € 0 fluxo de radiacao no comprimento de onda infra-vermelho
e ayp € a absortividade no comprimento de onda infra-vermelho. Entretanto nesse trabalho
assume-se que a superficie é cinza, ou seja, absorve em todos os comprimentos de onda. Dessa

forma, o valor de a;r é 0 mesmo que a.

5.1.4 Radiacao para o espago

O ambiente espacial encontra-se em uma temperatura média de 2,7 K. Sendo uma tem-
peratura mais baixa que a do satélite, esse ira perder calor para o espaco na forma de radiacao,
através da seguinte equacao:

_ 4 4
sat—esp — 3 .
Qsatsesp = eAc (T4, — T2 ) (5.15)

sat ~ “‘esp

Dessa equacao, T, ¢ a temperatura do satélite e T, ¢ a temperatura do espaco. Nesse trabalho
assumiremos que o espaco encontra-se na temperatura de 0K e que todas as superficies externas

perdem calor para o espaco na forma da equacao 5.15.

5.1.5 Geracao interna de calor

Além das fontes de calor ja citadas, o proprio satélite gera calor através de seus com-

ponentes eletronicos que se aquecem durante o funcionamento, pois parte da energia elétrica
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utilizada pelos componentes se converte em energia térmica. Nesse trabalho assume-se que a
bateria ird gerar calor na quantidade de Qe = 34.200 W/m?. Esse valor é utilizado baseado no
consumo dos boards e considerando uma eficiéncia da bateria de 90%, sendo que o calor gerado
é de 0,513 W. Assume-se neste trabalho que os demais componentes eletronicos do satélite nao

possuem geracao interna de calor.

5.1.6 Calor liquido

De posse de todas as fontes e sumidouros térmicos do satélite, um balanco liquido pode
ser efetuado onde o calor liquido é o resultado da soma de todos as fontes de calor incidente,

subtraidos do calor emitido pelo satélite, mais o calor gerado internamente pela bateria.

Qliq = Qsol + Qalb + QIR + Qger - Qsat—>esp (516)

5.2 FATOR DE FORMA

O fator de forma Fj; é um parametro que modela a fracao de radiacao que deixa uma
superficie i e intercepta outra superficie j, conforme Figura 18. Analogamente, o fator de forma
F}; representa a radiacao que parte da superficie j e atinge a superficie 7. Matematicamente

sao descritos como:

Figura 18 — Fator de forma.

Fonte: Cengel (2007, p. 606).

1 cos 0; cos 0,
Ai Aj
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1 cos@ cos@

j
Aj A
Nesse caso, r é a distancia entre as superficies, A; é a area da superficie i, A; é a area da
superficie j, 0; ¢ o angulo polar da superficie ¢ e §; ¢ o angulo polar da superficie j.
O valor de Fj; = 0 indica que nenhuma radiacao deixando a superficie ¢ chega diretamente
até a superficie j. Ja o valor de Fj; = 1 indica que a superficie j é totalmente cercada pela
superficie 7, e portanto toda a radiagao emitida por ¢ chega até j.

Manipulando essas integrais pode-se chegar a seguinte relacao:

AFy = AjF;; (5.19)

O satélite tema desse trabalho possui uma face sempre orientada para a Terra, quatro
faces perpendiculares e uma face que em nenhum momento volta-se para a Terra. Para o
célculo desses fatores de forma, utiliza-se a formulac¢ao encontrada em Rickman (2009). Nesse
caso, o fator de forma para um plano voltado para a Terra e para um plano perpendicular sao

calculados através das equagoes 5.20 e 5.21, respectivamente.

Fy = (ReRj h>2 (5.20)

1 Re ? Re ’
FL:% W—Qsin_l\/l—(R€+h) — §in 23in_1\/1—<Re+h) (5.21)

Para o desenvolvimente dessas equagoes assume-se que a altitude é muito menor que o

raio da Terra e a orbita seja circular.

5.3 CONDUCAO

Dado um material que possua gradiente de temperatura, nele havera transmissao de calor

por conducao sendo a Lei de Fourier a equacao que descreve esse fendmeno, conforme equacao

5.22.

Qcond = _kAVT (522)

Nessa equacao k é o coeficiente de condutividade térmica, A é a area transversal do objeto,
e VT é o gradiente do campo escalar de temperatura. Considera-se nesse trabalho que a

condutividade seja independente da temperatura.
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Desenvolvendo o termo gradiente da equacao anterior chega-se a:

oT

Qe = —kdydza—x (5.23)
T

qy = —kdmdzg—y (5.24)
oT

q. = —kdxdya (5.25)

A transmissao de calor por conducao ocorrerd ao longo da estrutura do satélite e dos
equipamentos que o compoem. Em satélites de tamanho reduzido, o gradiente de temperatura
é elevado pois faces voltadas para o sol recebem grande quantidade de fluxo de calor, enquanto

que faces opostas recebem nenhuma, ou pouca quantidade de calor.
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6 ANALISE NUMERICA

6.1 DIFUSAO DO CALOR

Um dos objetivos deste trabalho consiste em resolver o campo de temperatura ao longo
do satélite. Para tanto, a partir dos proximos passos procura-se acoplar o fenomeno de radiacao
e conducgao dentro da equacao da conservacao da energia.

Inicialmente considera-se um sistema de coordenadas cartesiano e um meio homogéneo
onde nao ha advecgao. Um volume de controle diferencial é escolhido, conforme Figura 19,

onde aplica-se a equacao da conservacao da energia.

Figura 19 — Volume de controle.

Fonte: Frisbie (2015).

As taxas de transferéncia de calor em trés das faces sao expressas por ¢, g, € ¢, enquanto
que nas faces opostas sao ¢u1dz, @y+dy € G=+d=, respectivamente. Esses termos sao obtidos através
de uma expansao da série de Taylor das equagoes 5.23, 5.24 e 5.25, onde retém-se os termos de

primeira ordem conforme segue abaixo:

04z
Qotds = 4o + 5 ~d2 (6.1)
dq
0q.
z+dz — 4z d 6.3
Qerdz = Gz + 5 ~d2 (6.3)

No interior desse volume de controle pode haver uma fonte de geracao de energia, conforme
equacao 6.4. Esse termo representa, no caso de um satélite, a energia térmica dissipada por

componentes eletronicos, bateria e demais equipamentos embarcados.
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ger Qger - qudydz (64)

O termo ¢ representa uma geracao interna de energia por unidade de volume.
Também pode ocorrer variacao na energia acumulada pelo sistema, sendo que para um

sistema estacionario esse é descrito como:

oT
Eow =U = Qcpadxdydz (6.5)

Dessa equacao, ¢ é a densidade do material e cp é o calor especifico a pressao constante.
A equacgao 6.5 equivale a variagao da energia interna da equacao 5.1. Dessa forma, através

da aplicacao do balanco de energia no volume de controle chega-se a:

Eent - Esai + Eger = Eacu (66)

Substituindo as equacoes 5.23, 5.24, 5.25, 6.1, 6.2, 6.3, 6.4 e 6.5 na equacao 6.6 e mani-

pulando os termos:

. or
Qo+ dy + ds — dovds — Qyrdy — Goraz + Gdadydz = pey—or-dudydz (6.7)
04, Jq 0q. or
B dx @yyd P dz + ¢dzdydz = pe,—— 5 dxdydz (6.8)

Substituindo novamente as taxas de calor obtidas nas equacoes 5.23, 5.24 e 5.25 na equacao

8 oT 8 oT 0 oT . oT

A equacao 6.9 é a equacgao geral para a difusividade térmica, também conhecida como

6.8:

Equacao do Calor ou Equacao de Fourier-Biot. Observa-se que ela é valida para um caso
tridimensional, com geracao interna de energia e em regime transiente. Percebe-se que essa
equacao ¢ de segunda ordem em relacao as coordenadas espaciais e de primeira ordem em
relagao ao tempo. Por conta disso, para resolve-la sao necessarias duas condicoes de contorno
nas fronteiras e uma condicao inicial.

Essa equacao também pode ser escrito como:

I 13J0) 0o 0¢
B (Fax) + — dy (F8y> + = 7 (F8 ) + S = pc,— 5t (6.10)

Por conta da substituigao das variaveis, I' é igual a k, ¢ é o mesmo que T e S é o termo que
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corresponde a uma fonte extra de calor, tanto na forma de geragao de energia interna quanto

em fluxo de calor, como por exemplo a radiacao.

6.2 METODO DOS VOLUMES FINITOS

Nesse trabalho o problema da transferéncia de calor é resolvido através do métodos dos
volumes finitos. Nesse método, o dominio do problema é discretizado em um nimero finito
de volumes diferenciais adjacentes entre si, onde equagoes de conservacao como a da massa,
quantidade de movimento e energia podem ser aplicadas e integradas. Dessa forma, a solugao
numérica adere aos principios fisicos envolvidos. Sabendo que nao ha escoamento no satélite,
apenas a equacao da energia sera utilizada.

A Figura 20 apresenta um volume de controle utilizado para discretizar as equacoes de

transferéncia de calor desse trabalho.

Figura 20 — Volume de controle utilizado no método dos volumes finitos.

Fonte: Versteeg e Malalasekera (1995, p. 101).

Nesse volume ortogonal tridimensional existem 6 faces e que sao identificadas por norte
(n), sul (s), leste (e), oeste (w), acima (t) e abaixo (b). Para esta pesquisa assume-se que a
variavel de interesse, temperatura, esta localizada em um ponto P no centro do volume de
controle. Os pontos vizinhos a P sao identificados por N na direcao norte, S na direcao sul, £
na direcao leste, W na direcao oeste, T' na direcao acima e B na direcao abaixo. No método de
resolucao, cada ponto discretizado requer informagao dos pontos vizinhos, gerando assim um

sistema de equacoes algébricas.

6.2.1 Difusao unidimensional em regime permanente

A fim de fornecer uma descricao mais detalhada da solucao da transferéncia de calor

através de volumes finitos, descreve-se primeiramente o método para um modelo unidimensional
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e em regime permanente. Portanto, através da equacao 6.10 tem-se que:

I
4 (199) - o1

O dominio, que é o satélite, é entao discretizado em volumes, conforme Figura 21. Para
cada volume sao atribuidos pontos, e que estao localizados no centro do volume. Nessa andlise as
faces estao posicionadas na distancia média entre dois pontos adjacentes. Uma vez discretizado
o dominio, atribui-se indices aos pontos e faces. O ponto P possui como vizinhos os pontos W a
oeste e F a leste. O volume de controle do ponto P tem uma face lateral esquerda denotada por
w e uma face na lateral direita denotada por e. A distancia entre o ponto W e P é denotada por
dxwp e a distancia entre os pontos E e P é denotada por dzpg. Da mesma forma, a distancia
entre a face w e o ponto P é dx,p, e entre a face e e o ponto P é dxp.. Por fim, o comprimento

do volume de controle é Az = 02 ..
Figura 21 — Indexacao dos volumes discretizados.

i____' axwp SXPE |

;

Fonte: Versteeg e Malalasekera (1995, p. 86).

De posse do volume diferencial, a equacao 6.11 é integrada sobre o volume de controle,

resultando em:

d A Ao\ =
/ - (dx) dv + /de = (FA%>6 - (FA%L +SAV =0 (6.12)
AV AV

Nessa equacao S ¢é o valor médio do termo fonte sobre o volume de controle.

Os termos que possuem derivadas sao expandidos através do primeiro termo da Série de

doy\ OE — ¢p
(1489) _ra (=) oo

d¢ B op — dw
(142) — o (220) o

No Anexo A encontra-se mais detalhes sobre o desenvolvimento dessas equagoes.

Taylor. Portanto:

Em certos casos, o termo fonte SAV pode depender da prépria temperatura no ponto P,
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portanto, assume-se uma funcao linear para ele da seguinte forma:

SAV = Su+ Spop (615)

Dessa forma, .S, corresponde a uma fonte constante enquanto que Sp modela parte da termo
fonte dependente da temperatura.
Substituindo as equacoes 6.13, 6.14 e 6.15 na equacao 6.12 obtém-se:
L&(ﬁlﬂv—m&(@;@§+@ﬁﬂmﬂ:0 (6.16)

dTpE drwp

Agrupando os termos que tenham os mesmos parametros ¢:

(LAE_FF—U}AUJ—SP) ¢P: ( Fw Aw) ¢W+ ( Fe Ae) ¢E+Su (617)

5l'pE 5£CWP (Sl'WP (Sl'pE

A equacao 6.17 também pode ser escrita como:

appp = awdw + apPr + Sy (6.18)
Onde:
L'y I
aw = 5 Aw Qg = —Ae aPICLw—i-OJE—Sp (619)
Twp 0T pE

6.2.2 Difusao tridimensional em regime permanente

Ampliando agora as andlises para o caso de difusao tridimensional, em regime permanente

tem-se que a equagao 6.10 pode ser escrita como:

o (.06\ 0 [.06\ O (.06 B
o (Fa—> oy (Fa—y) o (Fa—) =0 (6:20)

Nesse caso existem 6 faces, denominadas norte (n), sul (s), leste (e), oeste (w), acima (¢)
e abaixo (b). Além disso, existem 6 pontos vizinhos ao ponto P, sendo eles N, S, E, W, T
e B associados as direcoes norte, sul, leste, oeste, acima e abaixo, respectivamente, conforme
Figura 20.

Integrando a equacao 6.20 sobre o volume:
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[EE) 5w [ ) o
B O R ) R
) ()]

Aproximando as derivadas da equacao 6.21 pelo primeiro termo da Série de Taylor e

substituindo o termo fonte por uma funcao linear:

(¢E - ¢P)A T, (¢p — ow) ¢W)

8

5ZL‘PE (Sl'Wp w
53JPN 5ySP

cr,Pron), rb(¢P qu)Ab + Su+ Sppp =0
dzpr dzpp

Da mesma forma demonstrada para o caso unidimensional, agrupa-se os termos que te-

nham o mesmo parametro ¢, resultando na seguinte expressao:

appp = awdw + apPr + asPs + aydn + apdp + ardr + S, (6.23)
Onde:

F’LUA’LU FeAe
a - aQrnr = —
W 5(13WP F 5xPE
FSAS FnAn

ag = an =
s (5ysp N 5yPN
I'yA, ;A

ap = ar =
dzpp dzpr

ap =aw +ag+as+ay +ag+ar— Sp

6.2.3 Difusao unidimensional em regime transiente

Ampliando as andlises para regime transiente, inicialmente utiliza-se a equagao 6.9 para

o caso unidimensional:

oaT 9 [ oT
LY (R
P o 893( 8x)+s
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Utilizando o volume de controle da Figura 21, integra-se a equagao da difusao em relagao

ao tempo e no volume de controle, resultando em:

t+At aT t+At 8 aT t+At
t AV t AV t AV

At

e t+At 8T t+At aT 8T t+
/ / pcpadt dV = / [(kA%)e — (k}A%) w:| dt + / SAth (626)
t t t

w

O primeiro termo da equacao anterior pode ser desenvolvido da seguinte forma:

e [ t+At a7
/ / pcpadt dV = pc, (Tp — Tp) AV (6.27)
w t

o

O indice superescrito © refere-se a temperatura no tempo ¢, e o termo sem nenhum indice
superescrito estd relacionado a temperatura no tempo t + At.
Utilizando esse resultado na equacao 6.26 e expandindo as derivadas no espaco através

da Série de Taylor chega-se a:

t+At t+At

pe, (Tp —TR) AV = / [keAe (H) — kA, (M)] dt + / SAVdt  (6.28)

dTpE drwp
t t

As temperaturas do lado direito da equacao anterior devem ser apreciadas em relacao ao
tempo, podendo serem avaliadas no tempo t, t + AT, ou numa combinacao intermediaria dos
dois. A fim de modelar essas possibilidades, cria-se a variavel ( que possui valor entre 0 e 1,

inclusive. Aplicando esse termo para um ponto de temperatura genérico T;:

t+At
/ Tt = (T3 + (1= Q) T7) At (6.29)
t
Portanto:
pep (Tp — TE) AV = C |k A, Te =1 _poa, (T2 21w )| Ay (6.30)
Sxpp dxwp

+(1=0) kA, TE=1p — kwAy T2 =1 | Ar 4 SAV A (6.31)

0TpE 5xWP

Assumindo que A, = A, = A e dividindo toda a equacao anterior por A e por At:
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Tp—T8\ Te—Tp\ , (Tr—Tw
PCp (T) Ar = C [ke (m) k?w (—51‘WP ):| (632)
TS — T8 TS —-T\] =
-0k (B2E) -k ()| 4 50 (6.:33)

Esses termos podem ser agrupados da seguinte forma:

Az ke |k
{p YA te (&;PE * 5xwp)] Tr = (6.34)
k: -
Ts+{1-¢) Tg] 5oy (ST (1= O Ty (6.35)
TPE Tw
{p g~ 0= ~0-0; P} Tj+Su+ Spop (6.36)

Juntando na forma de coeficientes:

apTp = aw [(Tw + (1= Q) Ty +a5 [T + (1 — ) Tg+1ap — (1 = Q) aw — (1 - ) ag] Tp+5,

(6.37)
Onde:
K ke
aw = (SJ/’WP ap = 5:EPE (638)
Ax
ap = PeP Ry ap = ((aw +ag) +a% — Sp (6.39)

Quando ¢ ¢ 0, o esquema de resolucao ¢ dito explicito. Para ( = 1 o esquema ¢ totalmente
implicito. Valores de 0 < { < 1 é para um esquema implicito e ( = 1/2 é para o esquema Crank-
Nicolson. Nesse trabalho utiliza-se o esquema totalmente implicito, portanto as temperaturas
dos pontos vizinho ao ponto P sao avaliadas em ¢ + At, conforme equacao abaixo. Embora nao

seja o foco desse trabalho, o método totalmente implicito é incondicionalmente estavel.

CLPTP = awTW + aETE + (IOPT;; + Su (640)
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6.2.4 Difusao tridimensional em regime transiente

Extende-se agora a discussao anterior para um caso tridimensional em regime transiente.
Nesse caso, ao invés de 2 pontos vizinhos a P, esse possui 6 pontos vizinhos denominados
W, E, N, S, T e B, conforme Figura 20. Portanto, executando o mesmo processo da secao
anterior, mas utilizando a equacao 6.10 e considerando o caso totalmente implicito, chega-se

aos seguintes coeficientes:

CLPTP = awTW + CLETE + ClsTS + CLNTN + (IBTB + (ITTT + aOPTg + Su (641)
Onde:
ap =aw +ag+as+ay+ag+ar+ay —Sp (6.42)
Nesse caso:
KAy keAe
aw = ap = ——
v dxwp F drpp
kSAS knAn
a = a g
5 drgp N drpN
/{ZbAb ktAt
a - a —
b drpp g dxpr
o AV
“p = PEPTAY

6.3 TRIDIAGONAL MATRIX ALGORITHM (TDMA)

Para o cédlculo do campo de temperaturas exige-se um método de solugao para o sistema
de equagoes linerares discretizadas anteriormente. Entretanto, a discretizacao do dominio gera
um matriz grande, composta de varios termos nulos. Os métodos disponiveis para solugao
podem ser divididos em métodos diretos e métodos iterativos, onde a principal diferenca entre
eles é que o primeiro resolve a matriz toda, inclusive nos termos que contém zero, enquanto
que o outro nao. Isso gera uma quantidade signficativa de iteragoes que nao agregam valor ao
resultado final. De fato, os tnicos termos nao nulos da matriz sao os coeficientes vizinhos ao
ponto calculado, o que gera uma matriz de termos nao nulos na diagonal principal e na sua
vizinhanca. O método TDMA ¢é do tipo iterativo e que se beneficia dessa caracteristica da

matriz para convergir mais rapidamente (MURTHY, 2002).
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6.4 CONDICOES DE CONTORNO E CONDICOES INICIAIS

A fim de realizar o cdlculo do campo de temperatura do satélite é necessario inicializar todo
o dominio com uma temperatura inicial, e que postariormente, através de iteragoes, convergira
para a solugao numérica baseado nas condig¢oes de contorno do problema. De fato, a iteragao é
feita nos volumes internos do dominio, enquanto que na fronteira as condi¢oes de contorno sao
aplicadas. Fisicamente, nesse trabalho as condigoes de contorno sao os fluxos de calor em cada
face externa do satélite. Essas condig¢oes variam com a superficie e sua orientacao em orbita.

Visto que o problema de conducao envolve derivadas de segunda ordem, sao necessarias 2
condicoes de contorno para cada direcao. Sendo o satélite um corpo tridimensional, um total de
6 condicoes de contorno sao necessarias. Verificou-se também que a solucao do sistema envolve
uma derivada de primeira ordem no tempo. Isso exige uma condigao inicial, que é o campo

inicial de temperaturas discutido no inicio dessa sessao.

6.4.1 Desenvolvimento das condigoes de contorno

As condicoes de contorno de fluxo de radiacao sao aplicadas nas superficies externas do
satélite, sendo que essas diferem para cada face e variam no tempo. Para tanto, os fluxos de
calor ja discutidos anteriormente sao modelados levando em consideracao a orientacao de cada
superficie e o deslocamento do satélite ao longo do tempo. Na Tabela 7 encontram-se os fluxos

de radiagao incidente presentes em cada face, para cada fase da dérbita do satélite.

Tabela 7 — Fluxo de radiagao incidente sobre cada superficie.

Face | Fonte de calor | Posicao
Qap 0-1e4-5
B Qrr 0-5
Qsol 4-2 ¢ 3-4
Qawy 0-1e4-5
1 Qrr 0-5
Qsol 3-5
9 Qawy 0-1e4-5
Qrr 0-5
Qawy 0-1e4-5
3 Qrr 0-5
Qsol 0-2
Qan 0-1e4-5
4 Qrr 0-5
Qsol 0-2 e 3-5
F Qsol 0-1e4-5

Fonte: Elaborado pelo autor.

Visto que o angulo 3 é positivo, a face 2 nao recebe nenhum fluxo solar. Percebe-se que

a radiacao infra-vermelha estd presente durante toda a drbita, enquanto que o albedo existe



o7

apenas durante metade do periodo, mais precisamente nos instantes de tempo em que o satélite
encontra-se na parte iluminada da Terra. O fluxo solar possui um comportamento distinto das
outras duas fontes, sendo esse presente nos momentos em que a face estiver voltada para o sol,
nao necessariamente nos instante em que estiver sobre a parte iluminada da Terra.

Outro parametro das condigoes de contorno a ser modelado sao as projecoes das areas
nas direcoes dos fluxos de radiacao. Essas proje¢oes dependem do fator de forma para o caso
de radiacao infra-vermelha e albedo, e do angulo que a normal da superficie faz com os raios

solares para o caso de fluxo solar, conforme Tabela 8.

Tabela 8 — Area das superficies externas projetadas.

Face | Fonte de calor | Fator de area projetada (—Ap;“’ji)

Qalb F1H

B QIR FJ_
Qsol — cos (wt) cos (B)
Qa F,

1 QrIr Fy
(sol cos (0.5 + wt) cos ()

2 Qalb FJ_
Qir F|
Qalb FJ_

3 Qir F
Qsol cos (—0.5m + wt) cos (5)
Qat F,

4 QIR FJ_
(sol sin (B)

F Qsol cos (wt) cos (B)

Fonte: Elaborado pelo autor.

A segunda condicao de contorno necessaria para resolver o problema deve ser implemen-
tada nas superficies internas do satélite. Neste trabalho assume-se que todas as superficies

internas e, que nao estao em contato com outras partes do satélite, sao adiabaticas.
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7 RESULTADOS E DISCUSSOES

De posse de todas as condigoes de contorno, essas foram implementadas no software Ansys
CFX, onde simulou-se o comportamento térmico do satélite. Sendo o modelo aqui implementado
transiente, assumiu-se que a solugao é alcancada pelo software quando os resultados passam a
ser periodicos. Portanto, se a diferenca entre campos de temperatura na posicao final e inicial
estiverem dentro de um erro estabelecido, diz-se que a solucao converge. Caso esse critério
nao seja satisfeito, o campo de temperaturas da tltima posicao passa a ser o campo inicial da
primeira posicao da nova érbita. Para esse trabalho, um erro menor de 1% foi o critério de
convergencia.

O comportamento térmico do satélite é calculado para cada 5 segundos, enquanto que os
resultados estao plotados para cada 50 segundos. As figuras mostram dados de temperatura e
fluxo de calor para uma érbita completa do satélite, em ciclo.

Os fluxos de radiacao foram plotados na Figura 22, onde é possivel verificar a relevancia
de cada fonte para cada superficie do satélite, assim como o fluxo total incidente (Q}"iq) sobre a
superficie. Nessas figuras, as fases 1, 2, 3 e 4 estao destacadas através da linha escura.

Nota-se que o fluxo solar é a radiacao predominante na maioria das faces, exceto na face
B e 2. De fato, a face 2 nao experimenta em nenhum momento o fluxo solar enquanto que a
face B recebe apenas por alguns instantes, entre as posicoes 1 e 2, e entre 3 e 4. A face 4 é
a superficie que possui o maior pico de fluxo liquido e a face F é a tinica que possui instantes
em que o fluxo liquido incidente é nulo. Em todas as faces, entre as posicoes 2 e 3 ha somente
a presenca da radiacao infra-vermelha, comportamento explicado devido a posicao do satélite
sob a sombra terrestre. Verifica-se que a radiacao infra-vermelha é constante ao longo de toda
orbita, enquanto que o albedo existe somente na parte iluminada da Terra e varia com a posicao
devido a natureza especular dessa fonte, e que o fluxo solar acontece em todas as fases fora da
sombra e varia com a projecoes das areas expostas. A face 4 é a que apresenta o maior pico de
fluxo solar, consequéncia do angulo de inclinacao da orbita. Ja a face B possui o maior pico de
fluxo de albedo e radiacao infra-vermelha, ambos causados pelo fator de forma ser maior em
relacao aos das outras faces.

Ao comparar os grificos da Figura 22 com aqueles encontrados por Garzon (2012) na
Figura 23, percebe-se uma forte coeréncia entre os resultados. A face F do satélite desse
trabalho é proporcional a face +7 da Figura 23, enquanto que a face B corresponde a face
—Z, a face 1 equivale =Y, 2 é andlago —X, 3 é similar com +Y e 4 é compativel com +.X.
Entretanto, observa-se que ha discrepancias no comportamento das faces B, 2 e 4, e que em
parte sao explicados pelos parametros orbitais. Os graficos da Figura 23 equivalem para uma
inclinacao de érbita de 0°. Dessa forma, as superficies +X e —X daquela figura recebem a
mesma quantidade de calor, enquanto que nesse trabalho as faces 2 e 4 tém comportamento
distinto visto que o angulo de inclinacao de orbita é de 51,5°. J& a face B nao apresenta o
mesmo comportamento apresentado por Garzon (2012) pois naquele trabalho as parcelas de

fluxos solares incidentes sobre a superficie —Z foram desprezadas.
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Comportamentos similares sao encontrados em Gonzalo, Dominguez e Lépez (2014),
Pérez-Grande et al. (2009), Corpino et al. (2015), Torres, Mishkinis e Kaya (2014b). Em-

bora a magnitude dos graficos nao sejam as mesmas, percebe-se que as hipdteses assumidas

nesse trabalho resultam em condigoes de contorno coerentes com outros trabalhos ja publica-

dos. A diferenca nos valores de amplitude é explicada por meio das peculiaridades da érbita

adotada, que modificam os resultados conforme discutido ao longo das sec¢oes do trabalho.



Figura 23 — Radiagao sobre superficies.
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A Figura 24 reune informagao acerca dos fluxos liquidos sobre cada placa solar do satélite.

Figura 24 — Fluxo liquido nas faces externas das placas solares.
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Fonte: Elaborado pelo autor.
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Nessa figura estao identificadas as fases 1, 2, 3 e 4 ao que satélite estd exposto. Ao explorar

a Figura 24 constata-se que entre as posigoes 0 e 2, e entre 3 e 5 o fluxo liquido é maior para a

face 4, sendo essa a Unica que possui valor positivo para mais da metade da érbita. Outro ponto

notado é que comparando o fluxo liquido de radiagao incidente (Qj;,) entre as faces 1 e 3 na

Figura 22 percebe-se que eles possuem amplitudes iguais, e sdo simétricos. Entretanto, o fluxo

liquido total (Q,) da Figura 24 nao apresenta o mesmo padrao simétrico pois, a amplitude

positiva da face 1 é maior do que a face 3 e o mdédulo da amplitude negativa da face 3 é maior

que o da face 1. Ainda na Figura 24, verifica-se que a face B apresenta menor variagao de fluxo
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ao longo da o6rbita, além de possuir o fluxo mais negativo durante o tempo em que se encontra

sob a sombra terrestre. Observa-se também que a face 2 possui fluxo liquido negativo durante

toda a drbita, atuando como uma espécie de sumidouro de calor.

Estendendo a andlise sobre os fluxos de calor do satélite, foram plotados na Figura 25 o

fluxo liquido incidente, o fluxo emitido e o fluxo liquido total, ao longo do tempo

placa solar.
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Figura 25 — Fluxos de calor.
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No modelo implementado neste trabalho, o fluxo liquido incidente varia apenas com a
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posicao em érbita, enquanto que o fluxo emitido varia com 7%, conforme equacao 5.15. Nota-
se através dessas figuras que os picos de fluxo de emissao, ambos positivos e negativos, nao
ocorrem necessariamente nas fases 0, 1, 2, 3 ou 4, embora uma mudanc¢a no comportamento
desses fluxos ali ocorrem.

A figura 26 apresenta os resultados para as temperaturas no centro de cada placa solar,
onde conclue-se que as temperaturas maximas e minimas sejam por volta 327 K e 258 K,

respectivamente na placa 4 e ambas 2 e 3.

Figura 26 — Temperatura das superficies externas das placas solares.
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Fonte: Elaborado pelo autor.

Interessante notar que a placa 1 atinge o seu pico de temperatura em uma regiao in-
termedidria entre a fase 4 e 5. As placas 3 e 4 possuem temperatura minima também nessa
regiao, que ¢ fora do eclipse da Terra. Ao comparar os dados de fluxo liquido da Figura 25 com
os dados de temperatura encontrados na Figura 26, percebe-se que os picos de fluxo liquido
nao estao associados com os picos de temperatura das placas solares. De fato, a conducao de
calor no satélite desloca os instantes de tempo em que esses limites sao atingidos. Outro ponto
verificado é que, ao analisar os fluxos liquidos de calor da Figura 24 observa-se que os valores
sao proximos em certas regioes da orbita para a placa F e 1, ou F e 3, contudo, a temperatura
dessas placas nao acompanham esse comportamento. E notério que a variacao da temperatura
da placa F é menor do que a placa 1 e 3, fato consequente da disposigao das placas solares. As
placas 1, 2, 3 e 4 tém as faces laterais em contato com a estrutura de aluminio, e que é uma
area de contato pequena se comparado com a placa F, que se encontra em contato a tampa,
também de aluminio, através da sua superficie interna. Ainda na Figura 26, o maior gradiente

de temperaturas ocorre entre as placas 2 e 4, proximo a fase 2. Na regiao do fim do eclipse, fase
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3, a temperatura entre as placas 1, 2, 3 e 4 convergem para um mesmo valor, em torno 263 K.

Ao comparar os resultados obtidos neste trabalho com medicoes de temperatura de
satélites em Orbita, percebe-se que o comportamento das temperaturas externas seguem um
padrao de evolucao temporal proximo ao real, conforme Figura 27. Essa figura apresenta dados

reais da temperatura do CubeSat CP3.
Figura 27 — Temperatura externa do CubeSat CP3 em 6rbita.
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Fonte: Nugent et al. (2008, p. 9).

Esse comportamento é encontrado nas medigoes obtidas por Fish et al. (2014), Tanaka,
Kawamura e Tanaka (2015), e em simulagoes feitas por Narayana e Reddy (2007), Kim e Han
(2010), Pérez-Grande et al. (2009), Garzon (2012), Sam e Deng (2011), Lee et al. (2011), Hu,
Chang e Tsai (2003), Corpino et al. (2015), Lin et al. (2004), Jacques (2009).

A Figura 28 apresenta uma andlise qualitativa da distribuicdo das temperaturas na es-
trutura do satélite. Visto que os resultados foram salvos a cada 50 segundos da drbita, nao
é possivel de plotar as temperaturas exatamente no ultimo instante de cada uma das fases
discutidas no desenvolvimento deste trabalho. Por conta disso, os resultados da simulagao no
ultimo instante de tempo salvo para cada fase foram selecionados e seguem na Figura 28.

Para essas posicoes, equivalentes as mesmas encontradas na Figura 11, verifica-se que os
gradientes de temperatura encontrados na estrutura do satélite para cada fase sao em torno
de 5K. Visto que a estrutura é de aluminio, o alto valor de condutividade térmica favorece
a pequena diferenca de temperaturas. As fases 3 e 4 geram o campo de temperatura mais
baixo e tém uma distribuicao espacial de temperatura similar pois em ambos os casos, a porcao
da estrutura mais préxima da face B (-Z) encontra-se a temperatura mais elevada do que o
restante. Sendo essas as regioes de eclipse, apenas a radiagao infra-vermelha estd incidindo sobre
o satélite e, conforme visto anteriormente, é mais intensa na face B e gerando o comportamento

observado.
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Figura 28 — Campo de temperaturas na estrutura do nanosatélite.
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Fonte: Elaborado pelo autor.
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A Figura 29 apresenta o comportamento térmico para os componentes internos do satélite,
sendo plotados os valores de temperatura para board inferior, o board do meio, o board superior

e a bateria.

Figura 29 — Temperatura dos componentes internos.
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Nessa figura fica claro que a diferenca de temperatura entre os boards é pequena e o
pico maximo acontece em uma regiao intermediaria do eclipse. A variagdo da temperatura
desses componentes fica em torno de 5K, comportamento similar ao encontrado na estrutura
do satélite. Ja a bateria, apresenta uma faixa de temperaturas maior se comparado com os
boards, porém esse intervalo é mais estreito do que os verificados nas placas solares, tendo um
comportamento muito proximo ao observado na placa B. De fato, a placa B esta separada
da bateria apenas pela tampa inferior, que é de aluminio. Percebe-se que durante a fase de
eclipse a bateria reduz a temperatura de maneira linear. Esse fato é explicado ao lembrar
que ela possui geracao interna de energia e, portanto, perde calor na forma de conducao para
as partes vizinhas que estao em contato consigo e se encontram a temperatura mais baixa.
Comportamentos similares sao encontrado na literatura, como por exemplo em Corpino et al.
(2015), conforme Figura 30. A variacao na temperatura da bateria em diferentes posigoes é
cerca de 20°C' e a temperatura minima fica em torno de 0°C.

Jacques (2009) também apresenta resultados de simula¢do da bateria, para diferentes
coeficientes de condutividade térmica (k), conforme Figura 31 e Wang, Peng e Zhang (2015)
fornece resultados de temperatura em uma camara de vacuo para uma bateria com aplicacao
espacial, na Figura 32.

O resultado obtido por essas trés referéncias corroboram para que os resultados obtidos

neste trabalho estejam coerentes.



Figura 30 — Simulacao da temperatura da bateria.
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Fonte: Corpino et al. (2015, p. 21).

Figura 31 — Temperatura da bateria para diferentes materiais.
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Figura 32 — Temperatura da bateria em uma camara de vacuo.
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Por fim, tendo analisado todos os componentes do satélite, a tabela 9 apresenta as tem-
peraturas maximas e minimas atingidas em Orbita pelas partes que compoem o modelo do

FloripaSat descrito neste trabalho.

Tabela 9 — Temperatura dos componentes do FloripaSat.

Componente | Temperatura méxima [°C] | Temperatura minima °C
Placa solar 1 294 4 261,1
Placa solar 2 269,5 258,5
Placa solar 3 308,5 258,8
Placa solar 4 327,0 262,2
Placa solar F 288.3 267.,0
Placa solar B 288,6 272,2
Board inferior 278,2 282,5
Board do meio 2824 2778
Board superior 282,3 277,3
Bateria 289,8 273,4

Fonte: Elaborado pelo autor.

Apesar de no momento nao haver dados experimentais do comportamento térmico do
FloripaSat, o estudo tema deste trabalho apresenta resultados de simulacao que se aproximam
de solugoes encontradas por diversos autores, tanto numericamente quanto experimentalmente

e, obtidas de maneira independente.

7.1 SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

Ao término deste trabalho, os seguintes topicos sao sugeridos para trabalho futuro:

Equacionamento de albedo considerando variagoes no coeficiente de albedo (a);

Modelo geométrico mais detalhado do FloripaSat;

Troca de calor por radiacao entre as superficies internas do nanosatélite;

Acoplar informagao da geragao interna de calor com o gerenciamento de energia.



ANEXO A - Série de Taylor para obtencao das derivadas nas faces dos volumes
finitos



O desenvolvimento do termo ¢ (x + Ax) em série de Taylor para uma funcao qualquer
¢ (x), ao redor de um ponto & tem a seguinte forma:

¢(w+Aw)=¢(w>+(%)wm+(

2 2
a¢> Az? (A1)

ox2 2

Para o caso da Figura 33, a série de Taylor em ¢ (x + Ax) ao redor do ponto P é descrita
como:

Figura 33 — Série de Taylor aplicada em uma funcao qualquer.
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Fonte: Versteeg ¢ Malalasekera (1995, p. 240).

0 0? Ax?
¢ (x + Azx) = ¢p = ¢dp + (—¢> Az + ( d)) (A.2)
or ) p or?)p 2
Rearranjando os termos:
o — 0? A
(—¢) _ x ¢P—( ¢> T (A.3)
ox /) p Azx 0x?)p 2
Pode-se escrever a mesma equagao da seguinte forma:
0 -
(—¢) _ %5792 L 0(aw) (A.4)
ox ) p Ax

Nessa equacao, O (Ax) é o erro de truncamento. Percebe-se que o erro é diretamente propor-
cional ao incremento Ax. Dessa forma, valores baixos de incremento Ax produzem erros de
truncamento menores. O método descrito anteriormente é conhecido como forward difference
e possui erro de primeiro ordem.

Uma aproximagao similar é feita, mas para tras, conforme equagao abaixo. Tal método é
denominado de backward difference, sendo que também possui erro de truncamento de primeira
ordem.
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oo 0%¢p\ Ax?
— Azx) = = — (=) A A5
¢ (z x) = ¢w = ¢p (8w>P iB-l-(awz)P 2 + (A.5)
Subtraindo a equacao A.5 da equacao A.2, chega-se a:
op 03p\ Axd
¢(w+Aw)—¢(w—Aw):2(£)PAw—|—(8933)13 a1 + ... (A.6)
Novamente rearranjando os termos:
o _
(_¢) _ 98— dw + 0 (Az?) (A7)
ox /) p 2Ax

A equacao obtida recebe o nome de central difference, sendo de segunda ordem de precisao.
Entretanto, para os cdlculos desenvolvidos no trabalho buscou-se valores das derivadas nas faces
do volume de controle finito. Visto que essas faces encontram-se equidistantes entre o ponto P
e o ponto vizinho de P, a equacao A.7 pode ser utilizada para obter o valor das derivadas nas
faces, conforme segue abaixo:

96\ _ éu— op ) 90\ ép— dw )
(%)e_ Az 08 (8w>w_ ae TOBE) ()

A Série de Taylor aqui desenvolvida foi aplicada para o caso unidimensional. Porém os
procedimentos adotados sao os mesmos ao se extender para o caso tridimensional.
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