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RESUMO: O principal objetivo do trabalho foi o de elaborar um modelo térmico computacional para
realizar analises térmicas em um satélite do tipo CubeSat. Para tanto, foi adotado como modelo o
Cubesat NanoSatC-BR1, o qual foi simulado no software de elementos finitos NX Space Thermal. Os
resultados obtidos pelo modelo séo as temperaturas de operacdo em Orbita nos diferentes subsistemas
do equipamento que, posteriormente, serdo comparados com telemetrias térmicas. Tem-se também que
os dados obtidos podem servir de suporte para projetos térmicos de satélites de mesmo porte, como
por exemplo, o NanoSatC- BR2 (atualmente em desenvolvimento) podendo garantir que as
temperaturas de operacdo permanecam dentro dos limites pre-estabelecidos, evitando a falha pre-
matura de componentes dos subsistemas.

PALAVRAS-CHAVE: Analises Térmicas. CubeSat. Elementos Finitos.

ABSTRACT: The focus of this study was the development of a computational thermal model to carry
out thermal analysis on a CubeSat type satellite. In order to do so, the CubeSat NanoSatC-BR1 was
adopted as a model case, which was simulated in NX Space Thermal finite element software. The
results obtained by the model were the operating temperatures in orbit in different subsystems of the
equipment that will later be compared with thermal telemetry. The data obtained can be used as a basis
for thermal designs of same-sized satellites, such as NanoSatC-BR2 (currently under development),
being able to ensure that operating temperatures remain within pre-established limits, avoiding early
failures of the subsystem components.
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INTRODUCAO

No desenvolvimento de projetos de satélites, assim como qualquer equipamento aeroespacial,
a manutencdo de temperaturas de suas cargas Uteis € um dos grandes desafios encontrados. Sendo
assim, o tema central do presente trabalho foi o de realizar analises térmicas, a partir da construgéo de
um modelo térmico computacional, de um CubeSat denominado NanoSatC — BR1, satélite o qual foi
desenvolvido a partir do projeto denominado NanoSatC-BR - Desenvolvimento de Cubesats pelos
pesquisadores do INPE-MCT juntamente com o envolvimento de alunos de graduacdo de diferentes
areas da UFSM.

As temperaturas de operacdo em orbita previstas por modelos computacionais permitem que o
projeto térmico do equipamento seja avaliado para que as temperaturas de operagdo permanecam
dentro dos limites pré-estabelecidos, evitando a falha pré-matura de componentes dos subsistemas
durante a misséo.

MATERIAL E METODOS

O modelo térmico do Cubesat (Figura 1) foi elaborado com auxilio do software de elementos
finitos NX Space Thermal a partir de uma sequéncia bésica de etapas. Primeiro, a partir de um modelo
CAD simplificado do satélite, construiu-se a malha utilizando elementos planos (células solares),
solidos (estrutura) e também do tipo massa concentrada 0D (componentes eletrénicos). Para garantir



uma coeréncia com o equipamento real, um balango de massa foi executado comparando a massa total
de cada subsistema do equipamento real (BOHRER; BALESTRIN, 2012) com o modelo
computacional elaborado.

Figura 1 — Detalhes da malha do modelo térmico
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Fonte: Elaborada pelos autores.

Em seguida foram aplicadas as condi¢des de contorno na forma de acoplamentos térmicos
condutivos e acoplamentos radioativos nas faces que trocam radiagdo com o ambiente espacial (faces
externas), esses acoplamentos foram ajustados a partir de dados experimentais de testes térmicos
disponibilizados pela equipe do INPE. Os carregamentos aplicados foram os fluxos radiantes do
ambiente espacial (GILMORE, 2002) e as poténcias internas dissipadas pelos componentes. Foram
analisados dois casos (caso quente e caso frio) os quais sdo classificados de acordo com a atitude do
satélite e com a magnitude dos fluxos orbitais. Os parametros orbitais adotados nas analises sdo
apresentados na Tabela 1.

Tabela 1 — Parametros orbitais

Tipo de oOrbita Sol-Sincrona
Excentricidade 0,000686
Argumento do perigeu 355,26°
Hora local do nodo ascendente 10:30 a.m.
Periodo orbital 1 hora e 30 min

Fonte: Elaborada pelos autores.

As temperaturas limites de operacao dos subsistemas do CubeSat sdo apresentadas na Tabela
2. Estes valores sdo comparados com os resultados obtidos pelo modelo. Vale ressaltar que 0s
resultados obtidos serdo validados com base em telemetrias térmicas disponibilizadas pela equipe da
missdo, como também eles serdo comparados com resultados obtidos por outros autores, como por
exemplo, os apresentados por Costa (2010), que apresenta resultados para os piores casos que 0
NanoSatC-BR1 poderia trabalhar.

Tabela 2 — Identificagdo dos limites de temperatura operacionais dos equipamentos

Subsistema e Componente Limite de Temperatura
Estrutura Operacional min/max [°C]
Comunicagdo (TT&C)  Transceptor VHF downlink/ UHF uplink -20/ +60
Computador de Bordo Placa Méae -40/ +85
Placa principal do sistema de Poténcia -40/ +85

Carregando: 0/ +45
Descarregando: -20/+60

Células Solares -40/ +85

Subsistema de Poténcia Conjunto de Baterias Litio-ion

Fonte: Traduzido de (COSTA, 2010).

RESULTADOS E DISCUSSAO

wé Instituto Federal de Sao Paulo

PEX S4o Carlos, SP, 18 de abril de 2018 156



As simulagdes foram elaboradas ao longo de quatro Orbitas em regime transiente estacionario.
A distribuicdo tipica de temperatura em partes do equipamento para o caso quente é ilustrada na
Figura 2. A evolucdo de temperaturas ao longo do tempo, para o caso quente, € mostrada no Grafico 1
para 0s componentes mais criticos e no Gréfico 2 para as células solares. Pode-se observar que o
computador de bordo (CPU) é o subsistema que atingiu a maior temperatura de trabalho, 78,91°C.
Porém, como observado na Tabela 2, esta temperatura esta dentro do limite operacional. Avaliando-se

as temperaturas nas células solares, verificou-se que as temperaturas atingidas também encontram-se
dentro dos limites operacionais.

Figura 2 — Distribuicéo de temperatura [°C] (caso quente)
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Fonte: Elaborado pelos autores.

Grafico 1 — Variagdo de temperatura nos subsistemas (caso quente)
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Fonte: Elaborado pelos autores.

Gréfico 2 — Variagdo de temperatura nas células solares (caso quente)
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Fonte: Elaborado pelos autores.

Para o caso frio verificou-se que todas as temperaturas tanto nos médulos de operagdo como
de servico ficaram dentro dos limites de temperatura de operacdo (Grafico 3). Para esse caso
observou-se que as células solares obtiveram o mesmo comportamento do caso quente, sendo que
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também elas ficaram dentro dos limites operacionais. Por altimo os resultados obtidos serdo
comparados com telemetrias térmicas para verificar a validade do modelo térmico computacional
elaborado.

Gréfico 3 — Variacdo de temperatura nos subsistemas (caso frio)

5 ’C:Lg'use| I I ~ Comp. dé bordo (CPU)

.—.80 F L\ | = Comp. de bordo (Magnetémetro)
?’: [ (b1t Transceptor (IMC)
i N —Conj. deBaterias
Lo Magnel-XEN-1210
Ea0 N / \\' s
g | \./ \./ \./
g L
E 20 ﬁ%?“%i
o [
= 0 L - 4, — 1 %, ‘ N,

0 5.000 le+04 1,5e+04 2e+04 2,5e+04 3e+04

Tempo [s]
Fonte: Elaborado pelos autores.

CONCLUSOES

Os resultados obtidos indicam que, tanto para o caso quente como para o caso frio, as
temperaturas dos subsistemas encontram-se dentro das faixas limites de temperatura de operacao.
Porém essas temperaturas de operacdo em Orbita previstas pelo modelo serdo posteriormente
comparadas com dados de telemetrias térmicas, comprovando deste modo os resultados obtidos.

Vale ressaltar que esses resultados podem servir de suporte para projetos térmicos de satélites
de mesmo porte, como por exemplo, 0 NanoSatC- BR2 (atualmente em desenvolvimento) podendo
garantir que as temperaturas de operacdo permanecam dentro dos limites pré-estabelecidos, evitando a
falha pré-matura de componentes dos subsistemas.
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