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Resumo: Este artigo tem como objetivo descrever algumas das instalacdes mais novas e avangadas, disponiveis
no mundo, que podem ser consideradas como o estado da arte na drea de testes ambientais, e efetuar uma breve
comparagdo das facilidades disponiveis no INPE, para testes ambientais em nivel de sistema.
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1 Introducao

Este artigo tenciona fazer uma sucinta apresentacdo de qual é o estado da arte no que se refere a simulagdo de ambiente
espacial em nivel de sistema. Entende-se por ambiente espacial todas as restricdes imputadas aos specimen de v0o; sua
simulacdo, por conseguinte, se resume a fazer com que estes specimens sejam submetidos a ensaios que visam
reproduzir estas restricdes com margem de seguranga para que seja feita a qualificacdo destes specimens. Estes, ditos
ensaios ambientais, propiciam a deteccdo de caracteristicas suficientes dos objetos testados para que seja possivel
afirmar, com alguma margem de seguranca, que os equipamentos, subsistemas ou mesmo o proprio sistema serda capaz
de suportar o ambiente espacial que engloba todo seu ciclo de vida.

Indicando e introduzindo brevemente os principais testes ambientais, este artigo se propde a enfatizar sua importancia,
apontando instalagdes que podemos considerar como sendo o estado da arte, até onde se aprofundou esta pesquisa, e as
relacionando com as instalagdes disponiveis no INPE/LIT e os préximos desafios do instituto.

O artigo estd organizado na seguinte forma. Na Secdo 1, serdo introduzidos os conceitos e defini¢des relativos a drea de
testes ambientais. Na Secdo 2, serd efetuada uma breve contextualizagdo tedrica motivacional e esclarecimento a
respeito dos principais testes ambientais e suas facilidades. Na Se¢do 3, serdo apresentadas e descritas algumas das
facilidades de testes que podem ser consideradas como o estado da arte, atualmente, além de uma sucinta parte histérica
relacionada a elas. Na Sec¢@o 4, serdo apresentadas as principais facilidades de testes disponiveis no INPE. Finalmente
na Sec¢do 5, serd apresentado um retrato das condi¢des atuais do LIT frente aos seus futuros desafios.

2 Motivacao

Projetos na drea espacial tém como um de seus principais requisitos a alta confiabilidade do produto final, de modo que
este possa ser destinado a voo com margens aceitdveis de sucesso. Falhas ndo antecipadas, independentemente de sua
severidade inicial, podem levar a perda total de uma missdo, com prejuizos de grande monta e riscos a vida. Assim, o
ciclo de vida de projetos na drea espacial prevé, normalmente, o desenvolvimento de uma seqii€éncia de modelos, até
que se chegue a um produto final que atenda a todas as especificacdes requeridas. Projetos usuais contemplam os
seguintes modelos: Modelo de Engenharia (EM), Modelo de Qualificacio (QM) e o Modelo de Voo (FM), ndo se
restringindo a estes.

O Modelo de Engenharia, fabricado a partir de partes e materiais funcionalmente equivalentes aos de aplica¢do espacial,
¢ utilizado para a qualificag¢@o funcional do projeto (design) do produto, o Modelo de Qualifica¢do, fabricado conforme
o projeto funcional aprovado e com partes e materiais com qualificacdo espacial, € utilizado para a qualificacdo do
processo de fabricagdo do produto. Uma vez aprovado o Modelo de Qualificagdo, o Modelo de Voo € fabricado com a
mesma configuragdo que este, salvo “waivers” ou desvios que, eventualmente, se fizeram necessarios durante a sua
fabricacgao.



O Modelo de Qualificagdo é submetido a procedimentos de verificagdo, de modo a demonstrar que o produto atende
todos os requisitos estabelecidos. Os principais métodos de verificagdo sdo os seguintes: andlise, teste, inspegdo e
demonstragdo. (ECSS,2009) Os principais objetivos dos testes de verificagdo podem ser assim resumidos (DoD, 1999):

a) qualificar o projeto (design) através de andlises, demonstragdes e testes — demonstrar que o projeto atende a todos os
requisitos de desempenho e de interface quando exposto ao ambiente operacional;

b) demonstrar, através de evidéncia experimental, que o processo de fabricacdo como um todo atende aos requisitos
especificados;

c¢) garantir que o hardware e o software de voo estejam livres de defeitos latentes e que se encontrem aceitdveis para
v0o;

d) validar equipamentos e procedimentos necessarios para apoiar as operagdes de solo e de voo.

Dentre os testes de verificacdo, destacam-se os testes ambientais, cujos tipos e niveis sdo ditados pelos rigores do
ambiente no lancamento e subida, e pelas condi¢des extremas encontradas no ambiente espacial durante a operacdo de
rotina. Entre os testes ambientais destacam-se os seguintes: termo-vacuo, ciclagem térmica, choque térmico, vibragdo
senoidal, vibracdo randomica, teste acustico e choque mecénico. Na sistemdtica evolutiva de projetos espaciais por
similaridade o Modelo de Qualificacdo é submetido a testes ambientais em nivel de qualificagdo, o Modelo de Voo é
submetido a testes ambientais em nivel de aceitacdo, este nivel refere-se ao rigor do ensaio e visa principalmente nao
sobre-testar o specimen de vdo de modo a estender sua vida til.

Testes de qualificac@o e de aceitagdo sdo destinados a demonstrar, na medida em que € possivel, que os dispositivos
fabricados de acordo com os processos aprovados e controlados atendem as exigéncias do projeto especificado,
diferenciando entre si unicamente em rigor pelo fato de — devido a filosofia de reprodutibilidade dos modelos — o
Modelo de Voo ja ter tido seu projeto aprovado durante os testes com o modelo de qualificacdo , restando, portando,
que sejam feitos testes para detecgdo de falhas de workmanship’, que exigem um rigor menor possibilitando assim que
ndo haja uma redugdo da vida util do specimen nem de sua confiabilidade.

Na década de 50, foi descoberto que a taxa de falha de equipamentos eletronicos seguia um padrdo semelhante ao da

taxa de mortalidade de pessoas em um sistema fechado. Especificamente, foi observado que a taxa de falha de
componentes eletronicos e sistemas seguem a cldssica "curva da banheira”. Esta curva € dividida em trés fases distintas:
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Figura 1. Curva da banheira — taxa de falha versus tempo
Fonte:(NIST/SEMATECH, 2010)

e (Fase 1) “Mortalidade infantil” - fase de inicio da vida caracterizada por uma taxa de falha decrescente. A
ocorréncia de falhas durante esse periodo ndo € aleatéria no tempo, mas sim o resultado de componentes de
qualidade inferior com defeitos graves ou falta de controles adequados no processo de fabricagao.

e (Fase 2) "Vida util" - fase onde se registra uma taxa de falha constante causada por defeitos que ocorrem de
forma aleatdria.

! Manufatura.



e (Fase 3) "Desgaste" - fase em que a taxa de falha aumenta devido ao desgaste das partes criticas. Com o
desgaste, estimulos menores levam a falha de componentes e partes, aumentando a taxa de falhas. Porém, nesta
fase as falhas ndo ocorrem aleatoriamente no tempo.

Os testes ambientais, em nivel de qualificag@o, ou seja, realizados em Modelos de Qualificagdo (MQ), visam detectar
inconsisténcias no projeto, propiciando através de melhorias implementadas um aumento da confiabilidade e
conseqiiente aumento da vida til deste produto. Os testes ambientais, especialmente aqueles executados em nivel de
aceitacdo, ou seja, em modelos de voo (MV), possuem a finalidade primdria de fazer com que a taxa de falha deste
modelo de deslocar a taxa de falha deste modelo para a segunda parte da curva da banheira, uma vez que este
equipamento ji teve projeto ji foi qualificado, detectando, neste modelo principalmente, defeitos latentes de
workmanship.

A especificagdo da campanha de testes ao qual serdo submetidos specimens de qualificacdo e aceitagdo € fator de dificil
determinag@o. A determinag@o de quais serdo os testes, em que niveis estes serdo aplicados e em que ordem, estd ligada
diretamente ao projeto e também ao fato de que o screnning2 destes equipamentos ndo deve ser procedido de forma que
parte de sua vida ttil seja consumida por estresses em demasia. Outro fator, causa de muitas ddvidas, estd relacionado a
efetividade de cada um dos tipos de testes, pois alguns testes podem detectar defeitos latentes mais facilmente que
outros, o que pode evitar danos causados por equipamentos sobre-testados além de poder proporcionar uma redug@o nos
custos.

Na década de 80 dois estudos foram conduzidos para determinar quais estimulos ambientais podem ser considerados
mais eficazes na deteccdo de defeitos ou fragilidades em projetos de circuitos integrados. Esses estudos foram
realizados pelo IES - Institute of Environmental Sciences e pelo French ESS® Task Teams. O resultados das pesquisas
encontram-se reunido na Figura 2.
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Figura 2. Levantamentos da efetividade do screening

2Um processo em que 100 % dos produtos sdo submetidos a uma ou mais tensdes com a intengdo de forcar defeitos latentes para
precipitar falhas.
’ Sigla para Environmental Stress Screening



Tomadas de decisdo através da simples apreciagdo de tais graficos pode induzir a erros de elaboragdo de campanhas de
testes, deve-se, todavia, considerar a maneira com que foram levantados. Tais resultados foram gerados com base em
respostas enviadas pelas empresas consultadas pelo IES (Environmental Stress Screening of Electronic Hardware
(ESSEH) guidelines) e pelo French Task Team a seguinte solicitacdo “Classifique (ranqueie) a efetividade global dos
ambientes de screening, com 1 para mais efetivo, 2 para o proximo, etc. Inclua apenas aqueles screens que vocé usou”.
O método de levantamento ndo considerou o rigor dos requisitos utilizados em tais testes, tampouco o nivel de
montagem a ser contabilizado ou tipos de defeitos precipitados pelos screens. Outro fator que pesou na divergéncia
refere-se a solicitagdo de incluir apenas aqueles screens utilizados, sem que houve-se previamente uma lista a ser
considerada, deste modo Room Temperature Power On, que ndo costumava ser utilizado pelos americanos ndo foi

contabilizado pelo IES. (Peterson,2003)

Ainda que nem todos os testes sejam coincidentes em ambos os graficos, nem mesmo quanto a ordem em que 0s
mesmos aparecem, pode-se perceber, em ambos os estudos, que a ciclagem térmica foi apontada como o estimulo
ambiente mais eficaz pelas duas organizacdes. Pode-se ainda constatar que em ambos os estudos os ensaios térmicos,
em geral, estio em melhor posi¢do do que os ensaios mecanicos.

O fato da posicdo relativa da vibra¢iio randémica estas em segundo lugar no ranking nos EUA e em oitavo na Europa
pode ser atribuido ao requisito militar para vibracdo randdmica na qualificacdo, aceitagdo e testes de screen em
programas militares nos EUA nio tdo expressivos na Europa.

Os resultados dos estudos apresentados na figura 2, ndo podem, e ndo devem, ser utilizado como argumento para que os
demais testes sejam substituidos pelos melhores rankeados, afinal alguns defeitos sdo mais sensiveis a determinados
testes do que a outros, e uma campanha de testes, sobretudo na drea espacial, deve ser completa de modo a certificar
que todos os requisitos e fragilidades sejam verificados.

A campanha de testes de um programa espacial normalmente € vasta, pois num processo tipico todos os equipamentos
ou subsistemas devem passar pela campanha de qualificacdo em separado, incluindo a estrutura. Em seguida, procede-
se a construcao e respectivos testes de aceitagdo dos modelos de voo destes equipamentos ou subsistemas. Em nivel de
sistema, um satélite totalmente integrado com os equipamentos de vOo apenas passara por testes em nivel de aceitagado.
Para a realizagdo de todos estes testes € imprescindivel a disponibilidade de uma gama de facilidades, infra-estruturas
de testes capazes de atender ndo sé a demanda de toda a campanha, mas principalmente as especificagdes de cada teste
para cada nivel de montagem requerido.

Os ensaios ambientais tendem a ser seqiienciados de maneira representativa a ordem em que surgirdo as restricdes do
sistema, deste modo, a vibracdo serd a primeira condigdo a qual o equipamento de vdo real passard durante o
lancamento, seguido de redugdo da pressdo atmosférica e variagdes na temperatura, conseqiiéncia das orbitas realizadas.
O resultado desta seqiiéncia é a geracdo de uma campanha de testes que ndo s6 cobrird as restricdes de modo
representativo, porém com margens de modo e propiciar certa confianga no sucesso da missao.

Todos os testes ambientais exigem infra-estrutura especial para a sua realizacdo. A Tabela 1 lista os principais testes
ambientais e descreve, brevemente, seu funcionamento e a correspondente infra-estrutura para a sua realizacao.

Tabela 1. Testes ambientais e equipamentos para sua realizagao.

Eq. _ .
Teste o Objetivo do teste Funcionamento
principal
Um sistema de teste termo-vdcuo consiste em uma
. 3 3 camara, um conjunto de tubos utilizado para transmitir
O objetivo do teste de termo-vicuo é o de . L . ...
d habilidade d . . b test calor e frio por radiagdo e alguns dispositivos
emonstrar a habilidade do equipamento sob teste -
, qup , auxiliares ~ (ARAUJO,2008).  Durante  seu
31 de operar em um ambiente de vacuo, a diferentes . - - ) .
= ) . O . funcionamento, primeiro o vacuo ¢ estabelecido no
g temperaturas, que simula a pior condi¢do em 6rbita, | . . A . s .
e & . . interior da cAmara para simular a condi¢do ambiental a
2 - incluindo margem adequada. . .. ~ .
& & . _ | que os sistemas espaciais estdo expostos. Em seguida,
> = As temperaturas alcancadas e a baixa pressdo . ) -
& ] o o . a temperatura interna dos tubos é modificada para
g > atmosférica propiciam a degasagem de resinas | . . . S
=} . simular os ciclos térmicos causados pela incidéncia e
o s utilizadas nas montagens. A - A S
= s L . 3 auséncia de luz solar. Para resfriar a cimara, nitrogénio
=] Testa-se a resisténcia do specimen ao vicuo e nas | .. . < . p
) . liquido é pulverizado e transformado em géds no
@) temperaturas de patamar por um tempo superior aos | . . .
” L interior do conjunto de tubos. Para aquecer,
demais ensaios térmicos. cA N .
resisténcias montadas no interior do conjunto de tubos
fornecem calor ao gés que, por radiacdo, aquecem o
“specimen”.




Testes sdo realizados para verificar a resisténcia do
modelo a variacdes extremas de temperatura (quente e
frio), sem demonstrar qualquer dano fisico ou reducao
de seu desempenho.

Na cilagem térmica existe a pressao ambiente, deste
modo as variagdes de temperatura sdo causadas
também por conducao.

O ndmero de ciclos e a duragdo dos patamares
dependem obviamente dos requisitos, porém, em geral,
tem-se mais ciclos do que os testes procedidos com
vdcuo e com menores tempos de permanéncia nos
extremos.

Consiste de vdrios ciclos de mudanca de temperatura
entre extremos predeterminados.
Como todas as varidveis em um screening dependem
do produto, os limites de temperatura devem ser tais
que nao danifiquem o produto.

O ensaio se resume a fazer com que o specimem sofra
uma taxa constante de variagdo de temperatura, esta
taxa é maior do que aquela obtida nos demais ensaios
térmicos.

Neste ensaio, o “specimen” € submetido a uma
excitagdo periddica externa, de freqiiéncia varidvel e
amplitude conhecida. A resposta de aceleragdo do
“specimen” para todas as freqliéncias ¢é entdo
registrada, através da medida da aceleracdo, via
acelerometros fixados em diferentes pontos do
“specimen”.

Sua gama de freqiiéncias varridas é muito inferior ao
executado no ensaio randdomico, normalmente até 100
[Hz]. A magnitude da vibragdo senoidal € expressa em
G (Peterson, 2003b)

E a mais eficaz dos trés principais tipos de vibragdo. A
vibracdo aleatéria envolve a excitacdo do objeto de
teste com um perfil pré-determinado ao longo de uma
ampla faixa de freqiiéncia, geralmente de 20 a 2.000
Hz. Acelerdmetros instalados na mesa fornecem a
leitura e conseqiiente feedback para o sistema de
controle do shaker.

A magnitude da vibra¢do randdmica, em determinada
frequéncia, em termos de densidade espectral de
aceleragio, é expressa em G*/Hz.

(FEMCI the book/ NASA)

E E O objetivo do teste de ciclagem térmica &
& :;:, demonstrar que o equipe}mento sob teste atende a
s z todos os reql}lsitos, funcionais e de desempenho, a
& s pressdo ambiente, para todas as temperaturas na
% <§ faixa do teste.
&) Q

Ensaio que visa demonstrar a capacidade dos

materiais de resistir, sem que haja dano fisico ou
S 8 deterioracdo no  desempenho a  variagdes
B g repentinas”* ,da temperatura da  atmosfera
‘E b circundante. E aplicdvel a pegas e equipamentos
g g diretamente expostos ao ambiente, como células
E <§ solares, antenas, acessorios externos, revestimentos
& @) térmicos, entre outros.

O ensaio de choque térmico €& aplicivel a

hardwares de qualificacdo e ndo aos de voo.

O objetivo do teste de vibragdo senoidal é
= demonstrar a capacidade do equipamento de
% suportar as excitacdes de baixa freqiiéncia causadas
§ E pelo lan(;ado.rZ aumentadas em amplitude por um
S Ei fator de quahflcagﬁo. ' '
< ©n Na prdtica, é especialmente importante para
2 identificar as freqiiéncias de ressondncia do
= specimen e garantir que estas ndo coincidam com a

freqiiéncia de ressonancia do langador.
A finalidade dos testes de vibragdo aleatdria é
demonstrar a capacidade dos equipamentos de
suportar a excitagdo aleatdria e excitacdo de ruido
« acustico transmitidas pelo lancador, acrescida de
E uma margem de qualificacdo (ECSS,2002a).
< O stress do produto € criado através de excitacdo
g 5 simultinea de todas as freqiiéncias ressonantes
&~ i dentro da faixa do perfil.
x§ % Screenings com vibracdo aleatéria geralmente
8 exigem menos tempo do que outros programas de
= ESS, e sdo considerados particularmente eficazes
>~ em expor defeitos mecénicos, tais como soldas
soltas, colagens impréprias e fragilidades nas
Placas de Circuito Impressos ou erros nos projetos
mecanicos.
A finalidade dos testes actisticos ¢ demonstrar que
o “specimen” pode suportar vibragdo acusticamente
o E g induzida pelo ambiente durante o lancamento. Em
-é :g e geral, qualquer estrutura com alta propor¢ao de drea
3 & g de superficie em relacdo a sua massa estd sucetivel
; E g a encontrar problemas em potencial no ambiente de
3 g > ruido actstico de lancamento da nave espacial. Para
= 8 R pequenos payloads, no entanto, testes de vibragdo
aleatdria sdo geralmente preferidos aos ensaios de
ruido acustico. (NASA, 1996)

Ensaios acusticos sdo realizados em cdmaras acusticas
reverberantes, com o item de teste na configuracao de

langamento, e montado sobre um dispositivo de ensaio
que simula dinamicamente as condi¢des de montagem
de voo. (ECSS, 2002b)

O specimen deve guardar uma propor¢do fisica em
relagdo a cdmara para possibilitar a formacdo de uma
pressdo sonora uniforme através da reverberacdo do
som nas paredes da cAmara.

* Para efeitos do presente documento, "mudangca repentina” é definido como "uma mudanca de temperatura superior a 10 ° C (18 ° F)

no intervalo de um minuto."



@ o H L 4 s . . e .
- S 8 Seu principal objetivo é simular os choques | Podem ser induzidas artificialmente, para efeito de
S 2= A .
- & £ _ | nhecdnicos que se propagam ao longo do har dw/‘”f ¢ | teste, por meio de shakers ou martelos (hammers), ou
@ g 82 Ondas de choque ocorrem durante os estigios | _. p . .
131 S = 5 . R ~ ainda, quando em nivel de sistema, reproduzindo
g = - 8 de separacdo do foguete, e no instante da explosdo ) theio d N laboratéri .
° § - § dos pirotécnicos, tanto nos estdgios de separagdo | *8Um estaglo de seParaga? em laboratorio, por me.lo
g S § T | quanto no momento da abertura dos painéis. de explosdo de pirotécnicos de forma e medir/

= . . .
£ 8 § reproduzir de modo mais assertivo a choque propagado
© § 2 pelo estrutura do  langador, ou satélite, até os
equipamentos.

3 O Estado da Arte e Breve Histérico

Segundo o diciondrio Oxford o estado da arte é definido como o estdgio mais recente no desenvolvimento de um
produto, incorporando as mais recentes idéias e recursos até o0 momento.

Dentre os varios tipos de facilidades de testes requeridas para atendimento de um programa espacial, as facilidades mais
onerosas, até mesmo por requererem projetos proprios e muitas vezes inovadores, sdo as camaras vdcuo-térmicas e as
camaras acusticas reverberantes. As demais facilidades, iguais em importancia, sdo tecnologicamente dominadas por
uma vasta gama de fabricantes pelo mundo e muitas vezes constituem itens de prateleira, até mesmo para ensaios em
nivel de sistema como € o caso dos shakers, que podem ser encomendados e atender a uma variedade de missdes sem
necessidade de projetos especificos.

A identificacdo do estado da arte num campo tdo restrito ndo € tarefa simples, uma vez que as informag¢des disponiveis,
via de regra, deixam a desejar. No entanto, foi possivel fazer um levantamento do que indicamos representar os
simuladores mais completos e impressionantes que foram concebidos ou adaptados de modo a atender as necessidades
de missdes ousadas, como o retorno do homem a Lua, exploracdo de Marte e Merciirio.

As instalagdes a seguir sdo o resultado de uma comparacdo entre as instalagdes encontradas na Europa, privadas e
governamentais, ¢ América do Norte, esta ultima apenas considerada em termos das instalagdes governamentais.
Demais instalagcdes o agencias estrangeiras ndo foram considerados neste estudo que utilizou como referéncia as
informagdes fornecidas e registradas nos bancos de dados mantidos pela ESA e NASA.

Segue abaixo descri¢do destas quatro facilidades de simulacdo em nivel de sistema, juntamente com uma sucinta
descri¢do do histérico das necessidades que motivaram o esfor¢o em seus desenvolvimentos ou adaptacdes.
Representam, até o alcace de nossas pesquisas, como o estado da arte no tocante as principais intalagdes para testes
ambientais.

a) Camara de Vacuo do SPF - Space Power Facility

Criada em 1969, a Space Power Facility localizada no Glenn Research Center testou o radiador da Estacdo Espacial
Internacional e painéis solares, os sistemas de pouso sonda Mars Rover, e a maioria dos principais foguetes do pais,
incluindo o Atlas e Delta. Alguns dos programas de testes que foram realizados nas instalagdes incluem experimentos
de alta energia, testes de separagdo de foguetes, testes de sistema do Mars Lander, destacando-se testes com vento solar
e testes de hardware da ISS -International Space Station.

Segundo a NASA®, a camara do SPF, situada nas instalacdes do Glenn Research Center, Plum Brook Station, em
Sandusky, Ohio, é a maior cAmara de vacuo atualmente em opera¢cdo no mundo.

> National Aeronautics and Space Administration



Figura 3 - Preparag@o para testes com o Skylab no SPF- Glenn Research Center
Fonte: (GRIN, 1970)

Possui dimensdes de 30,48 m de didmetro por 37,18 m de altura, totalizando um volume de aproximadamente 23.000
[m3]. (NASA SPFa) Este simulador do espago profundo foi desenvolvido como parte dos projetos Mercury, Gemini e
missdes espaciais Apollo.

A camara do SPF tem sido utilizada para testar uma variedade de sistemas de exploracdo espacial, incluindo partes da
Estacdo Espacial Internacional e do sistema de pouso usado para colocar o Mars Rovers com seguranga na superficie
desse planeta.

Segundo a NASA, o simulador de Plum Brook é o tinico do mundo capaz de reproduzir ambientes simulados de alta
altitude que propicia testes com grandes motores de foguetes.

A instalagdo pode sustentar vicuo de 1,33x 10 [mbar], simular a radiagdo solar através de um painel de lampadas de
quartzo (4 [MW] de calor) , espectro solar por meio de lampada de arco de 400 [kW] e ambientes frios de até (-195,5 °
C) com camara criogénica por meio da disponibilidade de 10 bombas criogénicas de 52” e vazdo de até 4.679.996
[m*/h]. (Wittry,2007a)

O inv6lucro de concreto da camara serve ndo apenas como um escudo radioativo, mas também como uma primeira
barreira para o vdcuo frente a pressdo atmosférica. Com dimensdes externas de 39.6 [m] de didmetro e 47.5 [m] de
altura, a camara foi projetada para suportar a pressdo atmosférica de fora ao mesmo tempo em que condi¢des de vacuo
estdo ocorrendo dentro dela. A espessura do concreto varia de 1,9 a 2,4 [m]. As portas da camara sdo de 15,2 x 15,2 [m]
e possuem vedagdes inflaveis. O espago entre o invélucro de concreto e a camara de testes de aluminio é bombeado
com uma pressdo de 26.66 [mbar] durante um teste.



A camara de ensaio, internamente construida com placas de aluminio, é estanque ao vicuo. Projetada para uma pressio
externa de 172 [mbar] e pressdo interna 344 [mbar]. A camara € construida com a liga de aluminio 5083, com um
revestimento interior de 3 [mm] de espessura com liga de aluminio 3003 para resisténcia & corrosdo. Este material foi
selecionado por causa de sua baixa absor¢do de néutrons na seccao transversal.

As portas da cdmara de ensaio sdo de 15,2 x 15,2 [m] de tamanho e t€ém os selos de porta duplos para evitar fugas. O
assoalho da camara foi projetado para uma carga de 300 toneladas. (NASA SPFb)

A cémara do SPF € uma das poucas cdmaras do mundo que podem executar testes ambientais completos em uma nave
espacial totalmente integrada, segundo a NASA, a camara do SPF deverd executar os testes com o veiculo tripulado de

exploracdo Orion, para sua missdo de retorno a Lua. (Wittry, 2007b), (NASA GLENN R. C.)

Beneficios da Instalacdo e utilizagdes possiveis:
* 0 tamanho da cAmara permite testes em larga escala de veiculos integrado com excelente acessibilidade;

* a geometria varidvel do sistema de mortalha criogénico podem ser adaptados para testes especificos;
» veiculo de lancamento, estdgio superior, e testes de carga carenagem;

* a entrada de Marte, aterrissagem e teste do sistema de pouso;

* simulacdes de ambiente da superficie terrestre;

* simulacdo de ambiente em 6rbita com arrefecimento do espaco profundo e fluxo de calor solar.

b) 25 FT Space Environment Simulation Laboratory

Construida em 1961 atendeu os requisitos de testes para todos os veiculos espaciais tripulados dos estados unidos do
programa Apollo. Passou por significativas adaptagdes de modo a possibilitar que fossem executados testes com
requisitos até entdo nunca experimentados.

Requisitos recentes para realizacdo de testes vdcuo-térmicos em um ambiente simulado da superficie marciana
apresentaram novos desafios para a comunidade de testes ambientais. Exigéncias, como operar um veiculo de pouso e o
veiculo Rover em Marte a 9,33 [mbar] e -100 [°C] ou realizar testes de vécuo térmico com um vento de 20 [m/s] em um
ambiente de CO, foram alguns dos desafios durante o programa de testes do Mars Pathfinder.

Figura 4 - Preparacdo de testes no médulo de pouso Rover
Fonte: (Manning R.,1996 )

Outro requisito de teste especifico foi a ignicdo de um mecanismo propulsor de fons durante o programa de testes de
simulacdo de espago para o veiculo espacial Deep-Space-1. Mecanismos de fons foram testados com sucesso em
camaras de vdcuo especialmente projetadas em configuracdo autdnoma, mas nunca em uma camara de simulagdo
espacial como parte integrante de um sistema de teste de nivel de aceitacio de vOo. Durante o projeto e
desenvolvimento do telescépio espacial Hubble, os cientistas que projetavam os sistemas Oticos de imagem se
apresentaram a comunidade de testes com o desafio de prover testes de vacuo ultra-limpos. Estes testes mais rigorosos
foram necessdrios para garantir a limpeza do veiculo espacial a niveis nunca antes tentados. Todos estes requisitos de
testes especificos e o desejo da NASA de realizar todas as novas missdes de um modo “mais barato, mais rdpido e
melhor” necessitaram de solugdes inovadoras e criativas.
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Para simular o ambiente da superficie de Marte, foi determinado que o teste deveria ser feito em camaras de vacuo ja
existentes, pois o custo de construir novas camaras de varios tamanhos para a manutengdo de todo o programa de testes
seria proibitivo. O principal desafio era o fato de que cimaras de vicuo-térmicas e de simulagdo de espago foram
projetadas para proporcionar um ambiente de espago profundo de alto vicuo de 1,07x10° [mbar] e temperaturas de até -
175 [°C]. Entretanto, a pressdo na superficie marciana é de aproximadamente 9,33 [mbar], com CO, como principal
componente gasoso, e temperatura superficial que varia entre -40 [°C] e -130 [°’C]. Nessas condi¢des de pressio e
temperatura, as paredes de aco inoxiddvel do recipiente se tornam muito frageis devido a condugdo do gds entre a
blindagem da cimara criogénica e o recipente. Quando os leves membros estruturais de ago do recipiente de vacuo
resfriam abaixo de -40 [OC], eles se tornam quebradicos. Além disso, quando o recipiente fica frio, uma condensagdo se
forma no exterior do recipiente de vicuo e a umidade pode penetrar nos cabos e conectores elétricos. Outro problema
aparece quando se utiliza a técnica padrdo em testes de vacuo térmico, de usar um nitrogénio liquido inundado na
“placa limpadora”, ou “dedo frio”, para prender contaminacio e vapor de dgua dentro da camara de vacuo.

Foi descoberto que o CO, a 9,33 [mbar] solidifica a aproximadamente -120 [OC] e a cdmara ndo poderia ser mantida a
9,33 [mbar] pois se formaria um bloco de CO, congelado. (Fisher, T. C., Marner, W. J.,2000a)

A missdo Mars Pathfinder teve sucesso em 1997, com o pouso e operacdo segura do Rover gracas as simulagdes
ambientais uma vez que tratavam-se de requisitos inéditos que necessitavam de processos de verificacdo especificos e

pouco conhecidos.
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Figura 5.Vista em corte do simulador de espago de 25 ft do JPL
Fonte: (Fisher, T. C., Marner, W. J.,2000b)

Outras caracteristicas da Instalacdio e algumas participagdes desafiadoras:
e Volume disponivel para teste:
- 6,1 [m] diam e 7,6 [m] H com simulador solar;
- 21,3[m] H sem o Simulador;
e Simulador solar de até 14.900 [w/m?] para um diametro de 2,5 [m];

e Uso do STAR - Satellite Test Assistance Robot — cimera de video e infra-vermelha controlada remotamente.

e  Missoes desafiadoras:

- Mars Lander (Pahtfinder): 9,33 [mbar] e -100 [OC] além de testes térmicos com producdo de ventos de CO, de
20 [m/s];

- Deep Space 1: queima do motor propulsor de fons jd integrado ao satélite em uma camara de simulagdo
espacial;

- HUBBLE: requisitos muito rigorosos quanto ao controle de contaminagao.



¢) Large space Simulator (LSS) / ESTEC®

Figura 6. Tee com modelo térmico de um dos médulos da Bepicolombo no LSS / ESTEC
Fonte: (SCIENCE & TECHNOLOGY ,2000)

Desde que se tornou operacional, em 1986, o LSS foi utilizado ma campanha de testes de missdes importantes como o
projeto as sonda XMM e testes com os painéis solares do Hubble, (EUROPEAN TEST SERVICES) segundo a ESTEC, e
nossa pesquisa, ¢ maior cdmara vacuo-térmica da Europa.

Com um volume total de 2150 [m’], é uma excelente ferramenta para testar grandes cargas. E constituida de duas
camaras, uma auxiliar e outra principal. A auxiliar, cilindro horizontal, fornece uma interface estivel com a dtica de
simulacdo solar e contém os espelhos de colima¢do em uma estrutura de suporte rigida. A cdmara principal, cilindro
vertical, contém o flange superior, o qual forma uma tampa removivel para facilitar o carregamento na cimara. Uma
porta adicional de 5 [m] de didmetro também estd disponivel na parte inferior para acesso rdpido.

Possibilita que um specimen seja colocado dentro do LSS em qualquer posi¢do em relagdo ao eixo da radiacdo solar
atravez da escolha entre as duas configuragdes do simulador de movimento disponiveis do seu MGSE’ possibilitando
portanto a rotagdo de specimens de até 5000 [Kg] - incluindo adaptador - em velocidade controladas de até 6 revolugoes
por minuto com precisdo de + 3%.(THE LSS,a)

.... SE— — SPECINEN i

BRINEOX § _
5N —‘

BDAFTOR

o SPINBOK

TURNTARILE

GIMIIAL STAKD

Figura 7. Configura¢des dos simuladores de movimento
Fonte: (THE LSS,b)

Suas caracteristicas especificas de projeto e desempenho da instala¢do constitui um diferencial que possibilita que sejam
efetuados uma grande quantidade de testes em seu interior em condigdes de vicuo, incluindo fotogrametria para
medicdes de deformagao.

O LSS esta sendo utilizado para simular as condi¢des ambientais que serdo encontradas pela sonda BepiColombo® na
6rbita de merciirio, cooperagio entre a ESA e a JAXA® com previsio de langamento em meados de 2013. A maioria das

® ESTEC - European Space Research and Technology Centre
” Sigla para Mechanical grownd Suport equipment

8 Sonda constituida de dois satélites independentes, o Mercury Planetary Orbiter (MPO) e o a Mercury Magnetospheric Orbiter
(MMO).
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missdes interplanetdrias anteriores da ESA foram para as partes frias do Sistema Solar. BepiColombo serd a primeira
experiéncia da Agéncia em enviar uma sonda planetdria préxima ao Sol. (SPACE SCIENCE/ESA)

Normalmente utilizada para simular niveis de iluminagdo de satélites para orbita da Terra teve que passar por
adaptagdes para proporcionar niveis equivalentes a 10 constantes solares para os testes térmicos da sonda bepicolombo
que deverd operar com tempetaruras superiores a 350 [°C]. O primeiro desafio era como alcangar e manter esta poténcia
de iluminacdo por longo periodo de tempo, o segundo desafio era como remover a alta temperatura que o feixe de luz
insidido na parede da cdmara iria produzir.

Para superar o primeiro problema chegou-se a conclusdo que a substituicdo das lampadas de alta poténcia seria
invidvel, a solug¢do adotada foi a movimentacdo dos 121 segmentos do espelho colimador para reduzir o foco do espelho
de 6 m de diametro para 2,7 [m]. Tal modifica¢do fez com que os feixes de luz, anteriormente paralelos, se tornacem
convergentes aquecendo, portanto, ainda mais as paredes da cadmara de vicuo que en condi¢des normais opera a uma
temperatura de -190 [°C] através de uma circulagdo de aproximadamente 5000 litros de nitrogénio por hora.

A solug@o técnica foi a instalagdo de uma blindagem térmica extra para operar com um fluxo de nitrogénio 6 vezes
maior do que a parede anteriormente existente. O fluxo extra de nitrogénio exigiu grande coordenacdo para o
abastecimento continuo do tanque de 100.000 litros de capacidade durante as duas semanas previstas para o teste.

Outra dificuldade que surgiu se refere a instrumentacéo necessdria para medi¢do para mapeamento da temperatura do
specimen, inviabilizada por meio de sensores instalados no corpo do satélite, exigiu a instalacio de 2 cameras
infravermelhas no interior da camara de termo vicuo para tomada da temperatura sem contato. (ESA Space
Engineering)

Tabela 2. Comparativo entre as instalagdes selecionadas e a disponivel no INPE

Pais Holanda USA USA BRASIL
ESA-ESTEC Test
Orgio gervicses (}STS) GRC -Glenn JPL-Jet INPE/LIT
BV Researsh Center | Propulsion Lab
LSTVC-
SPF-Space Power 25- ft Space Large Scale
Nome LSS .. . thermal
Facility Simulator
Vacuum
Chamber
Fabricante Zeiss, LH, BSL - - -
Ano 1984 1969 1961 2008
Orientagdo Horizontal Vertical Vertical Vertical
Simulador solar Sim Sim Sim Niao
Diametro ou Largura da 93 30 7.6 6
Camara [m]
Comprimento da Cdmara [m] 10 - - 8
Altura da Camara [m] - 36,59 21,35 7.5
Volume da Camara [m’] 2.300 23.426 2.490 ~340
Diametro ou Altura da Porta de ) 15.2 7.6 6
acesso [m]
Largura da Porta de acesso [m] - 15,2 4,6 7,5
Temp. Inferior Kell -173,15 -160,15 -174,95 -195,65
Temp. Superior [OC](l) 76,85 - - 149,85
Gradiente maximo 30 - - -
Limite de vicuo a vazio da 5,00 x10E-06 1,33E-06 1,07E-06 1,00E-07
Camara [mbar]

(1)Nota : temperaturas superiores fornecidas ndo consideram o uso de simuladores solares.

Y JAXA -1 apan Aerospace Exploration Agency
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d) Camara Aciustica Reverberante

Localizada no Space Power Facility no Glenn Research Center da NASA, a RATF - Reverberant Acoustic Test Facility
teve sua construcdo iniciada em 2007, com previsdo de término em dezembro de 2011. Seu tamanho, poténcia e a
tecnologia envolvida em seu projeto de desenvolvimento e instrumentacdo, constituem uma combinagdo que pode ser
indicada, até o alcance desta pesquisa, como o que hd de mais moderno em termos de facilidade de teste acustico,
considerando a técnica de iluminagdo indireta'® escolhida.

h Figura 8. Instalagﬁho da porta principal na RATF
Fonte: (Hughes W. O., et al,a)

A RATEF, apés a conclusdo das obras, serd uma cdmara de ensaio acustico tnica, devido a sua combinagéo entre grande
volume e altos niveis do som acistico. As maiores cdmaras de teste reverberantes do mundo normalmente possuem um
volume aproximado entre 1415 [m®] e 2.152 [m’], e podem produzir um nivel de pressdo sonora OASPL'' a vazio entre
152 - 157 [dB]. No entanto, o RATF tem um volume de aproximadamente 2860 [m’] e foi projetada para produzir um
nivel de ensaio sonoro com camara a vazio de 163 [dB] OASPL, trabalhando com géds N,. Entre as camaras acusticas
reverberantes ativas do mundo, é reconhecido que a instalacdo de ensaio Lockheed Martin localizado em Sunny-vale,
CA, EUA é a maior em volume com 5.357 [m’], porém essa instalacio produz um nivel méximo de cerca de 156,5 [dB]
OASPL, 6 [dB] menos do que a capacidade prevista da RATF, o que ,na escala logaritmica, € bastante significativo.

A combinacdo da RATF de tamanho e poténcia acustica foi necessaria para atender as exigéncias da NASA de modo a
viabilizar testes da préxima geracdo de veiculos grandes de exploracio espacial cuja acustica ambiente estd prevista
para ser de 163 [dB] OASPL ou mais.

Outra caracteristica importante no seu projeto € a disposicdo de muita cornetas que propiciardo a uniformidade de
poténcia sonora ao redor do objeto a ser testado além do aspecto construtivo da porta de entrada, que, por ocupar toda
area lateral, possibilita a entrada de specimens cuja altura se aproxime da totalidade do pé direito da camara. (Hughes
W. O., et al,b)

10 g - ~ . ~ . . .
Técnica baseada na reverberagdo do som para alcance do nivel de pressao sonora requerido de modo uniforme no specimen de
teste
1 o . ~
Sigla para Overall Sound Pressure Level ou Nivel de Pressdo Sonora.
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Tabela 3. Breve comparacao entre a RAFT e a RAC disponivel no INPE

Pais USA BR
()rgﬁo GRC - Glenn INPE - Ins.tituto Naci.opal
Research Center de Pesquisas Espaciais

Nome RAFT RAC
Largura da Camara [m] 11,43 8
Profundidade [m] 14,48 10,4
Altura da Camara [m] 17,38 14,4
Volume da Camara [m’] 2.831,68 1.215
Largura da Porta [m] 10,52 7
Altura da Porta [m] 17,38 12
Max. OASPL [dB] 163 156,5
Classe de Limpeza - 10.000
Freqiiéncia controlavel: Inferior  [Hz] 25 25
Freqiiéncia controldvel: Superior [Hz] 10000 11200

4 Testes ambientais e o INPE/LIT

O LIT - Laboratério de Integracdo e Testes, inaugurado em 1987, € um dos laboratérios do INPE - Instituto Nacional de
Pesquisas Espaciais, em Sao José dos Campos, Brasil. (LIT/INPE) Criado para atender as necessidades do programa
espacial brasileiro, atende também a industria nacional, além de outros, fruto de cooperacdo com outros paises.

.. .. 12 . . . A e A
O LIT possui infraestrutura completa para todas as atividades de AIT “ requeridas, e é considerado referéncia do género
no hemisfério sul. Dentre a gama de equipamentos disponiveis para execugdo de ensaios ambientais, podemos destacar

os seguintes:

Figura 9. Camara térmica de larga escala do LIT- LSTVC -Large Scale Thermal Vacuum Chamber

12 AIT — Assemble, Integration and Test

Fonte: (LIT, 2006a)
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Tabela 4. Sumarizacio das principais facilidades de teste disponivel no INPE

Fonte: (LIT, 2006b)

Principais
Facilidades de
testes disponiveis

Principais caracteristicas
da instala¢do do LIT

Cdmara de termo-vdcuo de larga escala
LSTVC - Large Scale Thermal Vacuum
Chamber

-Dimensdes: 6 [m] de largura x 8 [m] de profundidade x 7,5 [m] de altura;

- vécuo de até 1x10” [mbar] e capaz de operar de -196 ° C a +150 ° C através do uso de nitrogénio gasoso e
liquido;

-Capaz de testar hardware com massa de até 6 ton possui 9 bombas de vacuo incluindo trés bombas
criogénicas de 52” e vazdo de 3200 [m’/h];

-Toda a superficie interna do manto (ou blindagem) térmico é pintado de preto para atingir as propriedades de
absortividade do infravermelho de 0,90;

- Sua localizag@o préxima a demais equipamentos de teste e drea de integragdo é um fator facilitador que
minimiza o manuzeio de specimens;

- Sua mortalha térmica é dividida em seis distintas zonas térmicas, cada zona ser capaz de operar de forma
independente em toda a gama de -196 ° C a +150 ° C com o uso de nitrogénio gasoso e liquido;

- Inaugurada em 20009, ja testou o modelo térmico do CBERS 3&4 como também o modelo de voo do SAC-D
Aquidrios.

S
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- Tamanho: 10.4 (L) x 8.0 (W) x 14.4 (H) [m] e volume de 1.215 [m3];

- OASPL: 156.5 [dB] (Ref.: 20 [pPa]) com banda de frequéncia: 25 - 11,200 [Hz] ;
-Poténcia Actstica: 100 [kW] com sistema de geracdo de ruido gasoso por purga de N,;
-Entrada principal: 7 x 12[m] (H);

-Grua mével: 7.5 ton. de capacidade;

-Area Limpa classe 100.000 (Federal Standard 209 E).

Shaker 160 kN

-Shaker eletrodindmico de 160 [kN];

- Forca de 160.1 [kN] (senoidal) e 155.6 [kN] rms (random) com range de freqiiéncia: 5 - 2,000 [Hz];
-Deslocamento maximo: 39.0 [mm] DA (senoidal) / 50.8 [mm] (choque);

-Maxima aceleragdo: 100 [g](vertical, bare table);

-Carga util maxima:
1,363 [kg] (na configuragdo vertical);

3,500 [kg] (com suporte de carga vertical).
- Slip table tamanho: 1.500 [mm] x 1.500 [mm];

-Sistema de isolamento de vibrag@o: 120 ton. com bloco sismico de molas helicoidais.

Camara Blindada
Anecdica 2

-dimensdes: 28 [m] x 15[m] x 12[m] com portas de 5 [m] x 6 [m] e 0.8[m] x 2[m];

- tipo: modular, possui mesa rotativa com 9 [m] de didmetro;

- absorvedores: formato piramidal;

- range de frequéncia: 30 [MHz] - 40 [GHz];

- certificacdo: atende os requisitos das normas aeroespaciais, militares, Anatel, FCC e comunidade européia;
- aplicag@o: satélites e sistemas eletronicos de larga escala;

- Capacidade da Grua: 3 tons.

14




Em comparagdo com as cdmaras térmicas mais avancadas, como as indicadas na secdo anterior, as cAmara do INPE/LIT
ndo representam a ponta do desenvolvimento, por outro lado pode-se dizer que sdo infraestruturas dimensionadas
adequadamente as atuais necessidades do programa espacial brasileiro.

Camaras capazes de testar em nivel de sistema o ambiente simulado de outros planetas, envolvendo baixas temperaturas
com CO, remanescente ventilado sobre o specimen, utilizagdo de simulador solar e testes com propulsor i0nico, sdo
requisitos avangados e préprios de programas espaciais para sondas interplanetdrias, e, segundo entrevista obtida junto
ao chefe do laboratério, Dr. Petronio Noronha de Souza, o LIT considera improvével a possibilidade de vir a atender
este tipo de programa no panorama atual, e também enxerga dificuldades de adapta¢des das camaras atualmente
instaladas no laboratdrio para estes fins tdo especificos.

Em relag@o especificamente a camaras que se utilizam de simuladores solares em seu interior, algumas consideracdes
devem ser feitas, e a primeira delas é que este item ndo € de prateleira, um simulador solar deve constar no projeto da
camara, pois uma adaptacdo em uma camara ja existente € algo, sendo invidvel tecnicamente, demasiado oneroso.

Quando se faz uma simulagdo utilizando um simulador solar, estd se simulando uma condicio de incidéncia de radiacdo
muito préxima da real. Isso se faz necessdrio quando ndo ha confianca nos modelos térmicos numéricos por conta da
existéncia de condicdes inéditas ou pouco conhecidas que niao permitam predizer qual serd o comportamento térmico do
satélite ou carga ttil, como nos projetos de médulos lunares, ou outros que facam uso de materiais ou composigdes
pouco conhecidas. Trata-se de uma facilidade de testes que requer alto investimento, cuja relagdo custo- beneficio
também € alta para a maior parte dos programas espaciais.

Segundo informacdo obtida de um dos responsdveis pela térmica do LIT, Dr. Mdarcio Bueno, tanto a familia CBERS
quanto uma eventual campanha de AIT"de um geoestaciondrio ndo requereriam o uso de equipamento que simulasse a
radiacdo solar incidente, uma vez que os modelos numéricos para estes casos jd proporcionam a confianga suficiente
para que se simule tdo somente a radiacdo absorvida, como foi feito no caso do CBERS.

Os testes realizados atualmente no LIT sdo uma aproximagao do real, simulando a carga absorvida, ao invés da emitida,
com uso dos heaters durante o Teste de Balango Térmico -TBT, no Modelo Térmico do satélite, que em média dura 14
dias, fora o longo tempo de preparacio.

Quanto mais completo e representativo do comportamento térmico do hardware for o modelo numérico, menor serd a
necessidade de execug¢do de TBT de um modelo térmico, como ocorreu no caso do satélite SAC-D, testado nas
instalagdes do LIT em 2009 que “completou sua campanha sem que ao menos houvesse sido realizado um modelo
térmico fisico”, segundo Dr. Mércio Bueno.

Outro fator relevante observado é que adaptacdes na cimara vdcuo-térmica que permitissem a instalacdo de um
simulador solar em seu interior seriam, se ndo invidveis, demasiado onerosas, dado o espaco fisico disponivel e
aparatos, como jogo de lentes e espelhos, requeridos para a colimagdo necessdria, correndo-se o risco de se obter uma
drea iluminada relativamente pequena ou inapropriada.

Em relacdo a RAC, camara actistica reverberante do INPE/LIT, pode-se dizer que estd entre as instalagdes mais
modernas do mundo, suas dimensdes e poténcia acustica propiciam ensaios de specimens de grande porte, ainda que
ndo possibilite um ensaio actistico de um veiculo langador ou mesmo o ultimo estdgio de um langador com carga util de
médio porte. Em pesquisa de classificacdo de porte ainda em andamento, considerando as cdmaras actisticas da ESA e
da NASA, a RAC do INPE surge como comparavel a muitas das instalagdes destas agencias.

4.1 Proximos desafios para o INPE/LIT e dificuldades para o LIT

O LIT ja esteve envolvido com atividades de AIT para 16 missdes, e, destas, 10 foram fruto de desenvolvimentos
internos do préprio INPE.

Os novos desafios do INPE, como também do LIT, estdo ligados as novas perspectivas de verbas e projeto sinalizadas e
aprovadas pelo governo federal. Dentro desta realidade, o projeto mais desafiador em termos de necessidade de
melhorias e adaptacdes nas instalagdes de testes estd ligado a possibilidade de o Brasil vir a desenvolver e testar um
satélite geoestaciondrio.

"* Sigla para em inglés para Montagem Integragio e Testes
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Atualmente, existem estudos internos em andamento que permitirdo apontar quais seriam as infraestruturas de testes
necessdrias para atender esta demanda. Segundo o Dr. Petrdnio, em uma avaliagdo preliminar, essencialmente 3 itens
podem ser apontados:

a. capacidade insuficiente dos shakers disponiveis;
area de integracdo com dimensdes insuficientes para manuseio e operacao;
c. inviabilidade de testes relacionados as antenas (sistema de telecomuni¢des).

Os trés itens acima descritos estdo ligados ds seguintes questoes:

a. o maior shaker atualmente disponivel no laboratério ndo tem capacidade suficiente para produzir os niveis
necessarios de vibracdo (senoidal e randomica), nem mesmo choque mecanico normalmente encontrados em
sistemas ( satélite/lancadores) desta natureza;

b. a sala de integracdo atual ndo permite o manuseio de um geoestaciondrio, normalmente mais altos do que os
satélites da familia CBERS, o que acarreta a impossibilidade de manuseio e icamento do mesmo e conseguinte
inviabilidade de integracdo em nivel de sistema. Esse problema foi evidenciado durante a campanha de testes
do SAC-D, que, durante o periodo em que esteve alojado na sala de integracdo teve que ficar em uma posi¢ao
inclinada, pois corria o risco inclusive de estar na zona de interferéncia da ponte rolante;

c. arecente proliferaciio de antenas de celular na regido introduziu dificuldades de natureza técnica para discernir
entre sinal e ruido devido ao intenso sinal de fundo que, para algumas faixas de freqiiéncia, coincidem com as
faixas de trabalho das antenas do CBERS o que inviabilizaria a verificagdo da maquete rddio-elétrica de uma
antena de grande porte.

Estes estudos preliminares em andamento, segundo o chefe do laboratério o Dr. Petrénio Noronha de Souza apontam
para as seguintes solugdes imediatas:

e aquisicdo de um novo shaker, com capacidade superior a 300 [KN], item que exigiria necessariamente uma
nova edificacio;

e construcdio de nova sala de integracdo, com maior pé direito, de modo a possibilitar o manuseio de um satélite
de maior porte, como € o caso tipico de um geoestaciondrio;

e aquisi¢do de uma nova camera blindada anecéica, dedicada com campo préximo de antenas.

As demais instalagdes envolvidas com testes de sistemas completos, como cdmara anecdica para testes de EMI/EMC,
camara térmica e camara acustica possuem caracteristicas e dimensdes adequadas para atender aos requisitos da
campanha de testes de um satélite geoestaciondrio.

E importante notar que esta ampliacio de range na capacidade de atendimento aos requisitos de ensaio ndo constitui,
como nos casos das missdes interplanetarias, desafios de projeto e sim de verba e cronograma. Tal ampliacdo €
estratégica para o laboratdrio, pois tornaria possivel, também, atender a outros programas, uma vez que viabiliza o
aumento de parcerias possiveis com INPE/LIT.

O LIT também possui interesse em fazer pequenas melhorias na infra-estrutura da cdmara vicuo- térmica ndo ligadas
diretamente ao atendimento de requisitos de um geoestaciondrio, porém a viabilidade de aumentar o range de servigos
prestados. Uma janela ética operacional, utilizando um vidro com qualidade o6tica, ja instalado na porta da cimara,
poderia ser utilizada de forma a possibilitar a ativa¢do de uma carga ttil de natureza Stica, como uma camera, que esteja
sendo testada em seu interior, de modo que esta possa vir a ser verificada acerca de seu funcionamento através de
iluminac@o real. Esta € uma possibilidade de utilizacdo, prevista na concep¢do da cdmara, todavia ainda nio foi
explorada.

Outro possibilidade, ainda ndo realizada, é a montagem de uma Unidade de Condicionamento Térmico -TCU e placas
de troca de calor no interior da camara para operar com Hélio liquido, de forma a estender o range de temperaturas
possiveis no interior da cAmara vacuo-térmica para até -270 [°C], abaixo do temperatura atual atingida com nitrogénio
liquido.

5. Sumario e conclusoes

O INPE, na figura de seus laboratérios de integracdo e testes, até o momento, se destacou na America do Sul por sua
capacidade de simular condi¢cdes ambientais para missdes de satélites de baixa orbita, como nos casos da familia
CBERS e até o recente SAC-D, satélite fruto de cooperacdo da argentina com a NASA. Por outro lado, os avangos e
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investimentos realizados por outras agéncias espaciais nio pode ser acompanhado ao longo das tdltimas décadas fruto do
baixo nivel de investimentos realizados nesta drea espacial brasileira em comparag@o as agencias estrangeiras.

Até onde alcangou esta pesquisa, pode-se concluir que as instalagdes atuais do Laboratério de Integragdo e Testes - LIT
sdo apropriadas ao tamanho do programa espacial brasileiro atual, relativamente modesto.

Porém, caso se pretenda que haja manutenc¢@o ou aprimoramento dos servigos prestados, tanto o INPE quanto o LIT se
preparar para os atuais desafios, dentre os quais podemos destacar:

e se adequar para tornar-se independente no que se refere a possibilidade de colocar em drbita por seus proprios
meios os satélites que constroi;

e diminuir o intervalo de produgdo de satélites, construindo varios satélites de modo simultineo, para possibilitar
treinamento continuo a todo o setor envolvido;

e possibilitar o desenvolvimento completo da missdo de um geoestacionario;

Todos os desafios no setor espacial, ndo s6 os citados, esbarram na necessidade de investimentos macicos em infra-
estrutura, mao de obra e treinamento.

Em suma, pode-se concluir que a¢des imediatas devem ser tomadas, dentro de cronogramas realistas, de modo a prover
o desenvolvimento do setor espacial, pois ele sofre de forma cada vez mais irreparavel a falta de apoio do governo.

Pode-se concluir ainda que:

e atualmente o LIT ndo teria condi¢des de realizar uma campanha de testes completa que atendesse a reproducdo
de ambientes de outros planetas;

e as instalagdes atuais do LIT sdo apropriadas ao tamanho do programa espacial brasileiro atual, ainda que
eventuais atrasos no cronograma de testes de equipamentos acontecam seja por falta de pequenas camaras
disponiveis, seja pela indisponibilidade de alocacdo de recursos humanos;

e amelhoria da infraestrutura para AIT de um possivel GEO possui também um viés estratégico, uma vez que
propiciaria novas parcerias com a CONAE14 (satélites da familia SAOCOM)
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