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Resumo: Devido ao mercado emergente de aplicacdes pavaepimnosatélites nas areas de Espaco e Defesa,
este trabalho se inspira na Missao Espacial Comfeadsileira (MECB), um programa conjunto de stagle
lancadores brasileiros, para propor um programatandde lancadores e plataformas voltados parditeaté
miniaturizados com missdes sofisticadas devidoangnys em nanotecnologia e computagdo, entre owros.
trabalho considera dois grandes segmentos: (1pmesgo de langadores focado na andlise de viatididie
veiculos langadores de pequenas cargas a umaleltiel aproximadamente 300 km e (2) o segmentaveelat
aos satélites objetivando embarcar cargas Uteis awmseguintes aplicacdes em vista: um radibmetra u
microcamera e formacdo em voo. A andlise foi basicde concentrada nos envelopes de massa, tamanho,
poténcia. A sustentabilidade do programa para estedites requer um acesso barato e regular ag@spé
atrativa pela projecéo futura deste nicho de merca@ pode contribuir com objetivos estratégicopais.

Palavras-chave:pico e nanosatélites, langadores, engenharisti#rgs, missées espaciais.

Abstract: Due to the emergent market for applications witbopand nanosatellites in the areas of Space and
Defense, this work is inspired on the Brazilian @tate Space Mission (MECB), a joint program for Blian
satellites and launchers, in order to propose anreach program for launchers and platforms focused
miniaturized satellites with sophisticated missitimanks to advances on nanotechnology and computingng
others. This paper considers two key segmentshéllauncher segment which deals with the feasikaialysis

of vehicles capable of delivering small satelli#sin altitude around 300 km and (2) the sateiggment which
aims primarily at carrying payloads with the follow capabilities: a radiometer, a micro camera and
formation flying. The analysis undertook is badicakentered in the design envelopes of mass, sidgawer.
The sustainability for these satellite programs dads affordable and regular access to space ani it
attractive as future forecast for a market nichattmay contribute towards Brazilian strategic goals

Keywords:pico and nanosatellites, launchers, systems eegimg, space missions
1 Introducao

A Misséo Espacial Completa Brasileira (MECB) foi yorograma integrado para o projeto, desenvolvimento
construcdo e operacao de satélites de fabricagionahcolocados em 6rbitas baixas por um fogueigeado,
construido e lancado de uma base situada no pafi @bjetivo importante da MECB foi o envolvimerda
indUstria brasileira com participacao na fabricagé@quipamentos de véo, no desenvolvimento desselras
compostos e, futuramente, no desenvolvimento densis completos (WINTER e PRADO, 2007). Este
trabalho verifica a viabilidade de se propor umaag#io recente do programa MECB, desta vez focada @
mercado emergente de pico e nanosatélites.

Um novo programa focado neste mercado serviria camoindutor na geragdo de novos lancadores e
plataformas que podem atender a futuras aplicagdésea de Defesa e Espaco. A maior motivagacataltro

€ o crescente numero de missdes pico e nanosatesenvolvimento no pais com prospectivo langcamento
necessario para os proximos anos bem como a oftatiendeste segmento vir a ser um nicho de mengado
futuros empreendedores.

Basicamente, pico e nanosatélites sdo plataformaatarizadas de satélites artificiais com dimesséanassa
reduzidos e em geral séo satelitizados em OrbEE3 tle 350 a 400 km. Por serem injetados em Orbéabss,

suas reentradas ocorrem em até 2 anos. Atualmstiateagegoria de artefatos tem recebido grandeaierela
sofisticacdo de aplicacbes advindas de contribsigi@es areas de nanotecnologia e computacéo, ertes.o
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Uma razédo para a miniaturizacéo de satélites du@® de custos, dado que satélites maioresspesados
requerem foguetes maiores com custos elevadosngantento. Satélites menores e mais leves podem ser
lancados em conjunto a bordo de veiculos lancadoee®res e mais baratos. O lancamento pode aéndeit®

em conjunto com um satélite maior como carga seuimdnas muitas vezes sem escolha de orbita pdeala

sua missdo. A maioria das oportunidades de langancanona € para Orbitas polares de missdes @evalgsio

da Terra em altitudes de 700 a 800 km.

Originalmente, os lancamentos de pequenos satétitasn efetuados majoritariamente como cortesia9el
EUA e pela Russia o que os tornavam raros e imgkais. Devido a demanda crescente, novos langadore
russos comecaram a ser utilizados para o lancamimtmicro / minissatélites. Para pico e nanosas, o
paréametros de Orbita atuais levam em conta a migs&atélite, a limitacdo de sua tecnologia e sser¢do em
orbita é efetuada por dispositivos especiais paesdcdo ordenada dos miltiplos satélites.

Neste artigo sdo abordados o segmento de lancadadessatélites e suas implicacbes. Para o segrdento
lancadores o foco foi dado na analise de veicukesndo colocar pequenas cargas (dezenas de qailosia
altitude de aproximadamente 300 km. Para o segmrelativo aos satélites propde-se um programa ogasa
Uteis para pico e nanosats para as seguintes @@maprioritariamente nesta ordem: (1) Radidmei2),
Microcamera e (3) Formacéao em Véo.

O trabalho foi organizado nas seguintes se¢fespectvos temas. A se¢do 2 apresenta 0 segmergicae
nanosatélites e suas particularidades. A sess&sc3ave o segmento de langadores para este daieic@rgas
Uteis. A secdo 4 estuda a viabilidade técnica d#asesportar pico e nanosats bem como estas levanem
conjunto prospectivo de cargas Uteis. Finalmesigéo 5 conclui o trabalho com comentérios finais.

2 Segmento para Pico e Nanosatélites

Satélites de pequeno porte sdo satélites artSict@m dimensGes e massa reduzidos, sendo uma classe
relativamente recente (PUIG-SUARI, TURNER and AHLENR 2001). Alguns projetos requerem um “satélite-
mé&e” maior para comunicagdo com o0s centros de alentro solo ou para langamento e operagdes com
nanosatélites.

Além do custo mais baixo, a principal razdo parades satélites miniaturizados é a possibilidadsedeealizar
missdes que um satélite maior ndo poderia fazectano usar formacdes para colher dados de m@fquatos

e inspecdo orbital de satélites maiores. As vansmgieste tipo de satélite sdo baixo custo de fatdm
producdo em massa facilitada, custo de lancameetmme em caso de falhas, a perda financeira iénaiem
contrapartida geralmente tém uma vida Gtil maisagwapacidade do hardware de bordo menor, menéngia

de transmisséo de dados e decaimento orbital dyaiidor.

Picosats e Nanosats em geral sdo injetados ena @ibitular baixa em torno de 300 km, com sua redatr
ocorrendo em até 2 anos na atmosfera terrestreimaundo no fim de sua vida util (TOORIABL al, 2005). Os

paréametros de orbita atuais levam em conta a mids&@atélite e a limitacdo de sua tecnologia. &ng&o em

oOrbita é efetuada por dispositivos do tipo PP@DI¥-PicoSatellite Orbital Deployg(PUIG-SUARI, TURNER

and AHLGREN, 2001) que realizam a liberacdo ordardms multiplos satélites.

Figura 1. Cubesats do tipo 1U, 2U e 3U.

2.1 Tubesats

Experimentos com o Tubesat incluem: imagens deovidea a Terra do espaco, medidas do campo magnétic
da Terra, deteccao de orientacdo por satélite,gieslido ambiente orbital, testes de componentbardevare e
software em Orbita, métodos de ensaio de estafflizde satélites, experimentos bioldgicos, etterdnbital,
2011). O construtor pode adicionar qualquer tip@aplkcacéo eletrdnica ou de software que desegsdedque
satisfaca as restricdes de peso (PUIG-SUARI, TURMBRAHLGREN, 2001).

Simposio Aeroespacial Brasileiro, 29-31 Maio 20889 José dos Campos — SP - http://www.aeroesagial/sab_2012/ 2



Dos-Santos,W.A., et al. PROPOSTA DE UMA MISSAO ESPACIPARA PICOSATELITES E ...

Figura 2. Tubesat com amostra do cilindro de eje¢éo

Especificacbes do Tubesat sdo as seguintes: d@edirno 8,94 cm, diametro interno 8,56 cm, comento
12,7 cm, comprimento de uma extremidade a outra218m. Para o cilindro de desenvolvimento: diametro
externo 10,20 cm, didmetro interno 9,91 cm. O gdpee lado de fora do Tubesat e a unidade deaérir49
cm, este gap pode ser usado para células solatesaa e outros hardwares (INTERORBITAL, 2011).

2.2 Cubesats

Com um valor muito menor do que a maioria dos largggos de satélites, o Cubesat é uma opgéo viaval p
escolas e universidades. O padréo de um Cubelai@x10x10 cm, e 1 kg (“1U”) (TOORIAN al, 2005)

e foi desenvolvido para se tornar a base para @wpdgetos de nanosatélites mais aceitaveis (peaagr este
peso e medidas, materiais leves sdo usados pataiue do satélite, sendo basicamente de aluraifira de
carbono). A estrutura do Cubesat pesa entre 2D g 2entre 250 e 300 g podem ser reservados paaeja
Gtil, deixando somente de 450 a 500 g para elew8rniPUIG-SUARI, TURNER and AHLGREN, 2001).

Figura 3. Cubesat AAU - satélite estudantil da Uniersidade de Aalborg, Dinamarca, iniciado em 2001.

2.3 Cargas Uteis Prospectivas

Payload (ou carga util) € a combinacéo de hardea@tware na nave espacial que interage com odadora

do mundo para acompanhar os objetivos da missjtodela sédo tipicamente Unicas para cada missao a sa
razdo fundamental para a nave espacial estar vaqaAd®SON and WERTZ, 1999). O propdsito do resto da
nave espacial € manter a carga util em funcionamenapontando para a direcdo correta. A estrbi@sica de
um satélite deve compreender o subsistema daw@stmitecénica, o subsistema elétrico, o controlritér, o
subsistema de controle de atitude e supervisdmiobe o0 subsistema de comunicacdes com as estdede
solo.

2.3.1 Radibmetro

A primeira carga Util proposta para este satélitmiaturizado € um medidor de radiagdo nuclear. Os
Radidmetros sao comumente aplicados a um dispmsifiie mede radiacdo infravermelha, porém o nome
também pode ser utilizado para detectores operardoqualquer comprimento de onda no espectro
eletromagnético. As especificacdes de poténciawade 1 a 900 mW, de acordo com a radiacéo lidsspaco.

O tamanho basico de um radibmetro é com diametddem e espessura de 10 mm (LUMEN, 2011).
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Figura 4. Radiébmetro, (LUMEN, 2011)

2.3.2 Microcameras

O segundo experimento do satélite € uma microcamémdo, que seja capaz de tirar fotos da Teda @& u.

As fotos podem ser pré-processadas com algoritsersde diferentes FPGA'Figld programmable gate array

e entdo transmitidas para a estacéo solo usanstuema padrdo de telemetria para radiofreqiiénerasitindo
gue os dados sejam recebidos por muitas estacidesTsm resolucdo acima da convencional para ¢aptde
imagens que serdo enviadas para a Terra com avobgiet analises. Na camera pode se utilizar o ditpo
CMOS kac1310 da Kodak como sensor. Este sensof¢dmega-pixel tem uma resolucdo de 1280x1024,pixel
e uma profundidade de cor equivalente a 24 bitants lentes dpticas com um foco de 5 cm de larg@&a&m

de didmetro uma area de 150 x 115 km é capturadssomente uma foto (Sony, 2011).

Conforme se pode observar na Figura 5, a microg@pessui 10 mm de lente alojada numa borda degdmte
com diametro de aproximadamente 22 mm. Sabendoea gorrente de funcionamento da microcamera € de
65 MA e que a tensdo é de 12 V, entdo a poténosunuda por este componente é de aproximadame@te 78
mW (Sony, 2011).

1B.E5

Figura 5. Microcamera, (SONY, 2011)

2.3.3 Formacgdes em Voo

E o conceito de que varios satélites podem trabflinégos em um grupo para realizar o objetivo desanélite
maior e geralmente mais caro. Coordenar satélitmsores tem muitos beneficios incluindo projetospies)
tempo de construgdo mais rapido, substituicdo foafata podendo criar redundancia e habilidade der fa
pesquisas de vérios angulos em varios tempos. HgpiaBdades fazem dele ideal para a astronomia,
comunicagdo, meteorologia e uso ambiental. Um gramionero de miss@es espaciais futuras é baseaaltana
coordenacao da formacdo de micro e nanosatélites nanentar a eficiéncia e desempenho. Entre varias
aplicacfes déormacbes em Vode satélites esta a medida do campo gravitacdmalaneta (constelacédo e/ou
cluster). Assim como imageamento com abrangénoiaagltrailing) (SABOL, BURNS and MCLAUGHLIN,
1999).

Landsat-7

lessthan 4 mmuide

B %lr‘%* ________

| ropeckd
a ! f itmaspheric Camedion * ~
(185 km @125 /25Cm) £

Figura 7. Tipos de formacgdo em v6o: (a) Constelacdb) Cluster e (c)Trailing.

Na Figura 7a os satélites sdo espacados a umadidstionsideravel um do outro, mas mantém comuadicac
tanto entre eles quanto com a estagao solo. Oafigaracdo de satélites similar é chamaclaster (Figura
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7b), na qual um pequeno grupo de satélites é abboozlativamente perto um ao outro, assim que seqie
Orbita permite que permanecam a uma mesma distdncimalmente, o modoTtailing” (Figura 7¢) onde tem
um par de satélites como exemplo do Landsat 5 € Qe segue o primeiro satélite na mesma 6érbitapem

EO-1 cruza 0 mesmo ponto com um atraso de maisemos 1 minuto.

3 Segmento de Lancadores

Um programa sustentavel para satélites pequenesbaido custo deve ter acesso barato e regulasEas;e.
Inicialmente os lancamentos de pequenos satéliesnf feitos pelos EUA e pela Russia aproveitando a
capacidade de carga util excedente dos lancametgograndes satélites, porém estas oportunidades de
langcamento eram raras e imprevisiveis.

Um avanco ocorreu em 1988, quando Arianespace aac&rdesenvolveu a estrutura Ariane para cargas
secundarias, em inglésAfiane Structure for Auxiliary Payloads (ASAP), ilustrada na Figura 8,
especificamente para fornecer, em base comercia, aportunidade de langamento regular e acessaral p
microssatélites de 50 kg em o¢rbitas LEO e GTO pardéir de 1990 esta estrutura comegou a ser wdizea
injecdo de multiplos satélites embarcados comaoacsegundaria no langamento a uma carga principal.

Com base na demanda crescente, lancadores altema baixo custo comegaram a ser utilizados para
lancamento de pequenos satélites como os veicuksg como o TSYKLON, o ZENIT e o COSMOS.
Adicionalmente, ao longo dos Ultimos anos e atral@processo de desmilitarizacdo, um grande nulero
misseis balisticos intercontinentais russos toswdisponivel para utilizacdo no desenvolvimentpeatpuenos
lancadores (ex.: SS-18/DNEPR; SS-19/ROKOT; SS-25FH). Dentro desta filosofia, o primeiro lancader d
pequenos satélites DNEPR fez seu primeiro lancamdmtum silo em Baikonur em abril de 1999, levaado
bordo o minissatélite UoSAT-12.

)

G N ;o
s ’
= "

TRl ®

Figura 8. Estrutura Ariane pa crg secundariafASAP/ARIANE, Fonte http://www.arianespace.com

No caso nano ou picossatelites, a inser¢cdo emadrbi satélites em um mesmo ponto de injecdo paede s
realizada através de dispositivos do tipo PP®DIy-PicoSatellite Orbital Deploygr conforme ilustrado na
Figura 9, que procedem a liberacéo ordenada dépinélsatélites de forma sequencial.

Figura 9. Dispositivos adaptadores do tipo PPOD Fde http://www.arianespace.com
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3.1 Lancadores Operacionais para Carregamento Couanto de Satélites em “Carona”

Lancamentos operacionais de pequenos satélites sidemealizados através de foguetes de grande pomto
carona junto a sua carga principal, tais como:

e ROKOT/ Briz-M (Eurockot / Russia e Alemanha) - Fet derivado do missil balistico
intercontinental UR-100N (SS-19 Stiletto) com egt&yperior de insercdo em orbita. Sateletiza carga
de 1.950 kg em orbita de 200 quildbmetros com 63°im#inacdo. Custo de langamento de
aproximadamente US $ 14 milhdes (ROKOT, 2011);

+ KOSMOS-3M (Yuzhnoye/NPO Polyot/ Russia) - Lancaderdois estagios liquidos. Sateletiza cargas
de 1.500 kg em orbita de LEO (63° de inclinacadp#0OS-3M, 2011);

e DNEPR-1 (Yuzhny Machine - Building Plant / Rissia)Lancador derivado de missil balistico
intercontinental com trés estagios liquidos (coris @stagios opcionais). Sateletiza cargas de 4§00
em Orbita de LEO (63° de inclinacdo) (DNPER-1, 2011

e MINOTAUR (ORBITAL/USA) - Foguete de quatro estagiaterivado dos misseis balisticos
intercontinentais Minuteman e Peacekeeper. Sateletirgas de 540 kg em érbita circular de 400 km
com 28,5° de inclinacdo (Flérida), (ORBITAL, 2011).

e PSLV (ISRO/india) - Lancador de quatro estagioselBtiza cargas de 3.250 kg em 6rbita de LEO,
(PSLV, 2011);

* FALCON 1 (Space X/ USA) - Lancador com dois esiddiquidos. Sateletiza cargas de 1010 kg em
orbita de LEO com 185 km. Custo de langamento dexapadamente US$10,9 milhées (FALCON,
2011);

e H-Il (Mitsubishi Heavy Industries /Japao) - Sateletcargas de 10.000 a 15.000 kg em érbita LEO, (H-
II,2011) e

e TAURUS (ORBITAL/USA) - Foguete de quatro estagiasridado do lancador Pegasus. Sateletiza
cargas de 1.320 kg em 6rbita LEO, (ORBITAL, 2011).

3.2 Projetos de Veiculos Lancadores

Dada a projecao futura de mercado para lancamenRI@O e de NANOSATS, e a sua possivel utilizagéo e
operacgOes estratégicas (DEFESA), novos lancadst@s sendo propostos e desenvolvidos. A vantagese de
utilizar langadores de pequeno porte € a de serg@odéazer lancamentos dedicados, voltados a miss6es
proprias, o que incrementa ainda mais a utilidaesatélites e o interesse nas missdes.

Empresas como a Interorbital com o lancador NETUN@ncontram-se em pleno estudo para atender o
mercado mundial. O foguete modular Netuno 9 (N®stnado na Figura 10, é um veiculo lancador tdites

de trés estagios em cluster capaz de lancar 7@ kaugja Gtil em 6rbita polar LEO. O N9 esta senagepado
especificamente para apoiar as comunidades de ayh@theSat, e de pequenos satélites em geral.

it ruhﬂ“.‘.‘
WWW, By NErgY Moo

Figura 10. NETUNO 9 da Interorbital (INTEROBITAL, 2 012)

Com potencial importancia estratégica para PICO AN®SATs, a Forca Aérea Americana estuda o
desenvolvimento dMultipurpose NanoMissile SystgiMiINMS), vide Figura 11, d&JS Army Space and Missile
Defense Command/Army Forces Strategic Comn(&idMS, 2011), um veiculo de 4 estagios para cadgas

a 10 kg em o6rbita circular de 450 km (inclinacd® 48°) com um custo estimado de US$1 milhdo por
langamento.
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Figura 11. Lancador MNMS (MNMS, 2011)

O Brasil ainda nao dispfe s de lancadores de teat@peracionais, porém encontra-se em desenvaitonte
veiculo lancador de satélites VLS-1 que permitasgricdo de satélites com massa de 100 a 350 kghétaso
circulares entre 250 e 1.000 km, em larga faixandénacdes. Durante seu desenvolvimento foi sadaita
idealizacdo de um conjunto de lancadores, mostradeigura 12, abrangendo satélites de menor c¥idd)(e
satélites de maior porte. O VLS ALFA nédo sera abgidste artigo.

Figura 12. Lancadores VLM, VLS-1 e VLS ALFA Fonte htp://www.fab.mil.br

A proposta de desenvolvimento de um veiculo contascteristicas do VLM surgiu (1994) quando se
configurava que o lancamento do primeiro protétijmoVLS-1 seria no fim de 1996 ou inicio de 1997, em
decorréncia dos estudos e ensaios complexos payaaldicacdo de subsistemas. O veiculo lancador de
microssatélites VLM, por ser mais simples que o ML $alvez cumprisse sua missao politica de insetlgdum
pequeno satélite em orbita. Esta proposta ganhoga foom a manifestacdo de interesse pelo INPE em
satelitizac@o de pequenas cargas Uteis. Em respestta manifestacéo, a AEB requisitou ao IAE tsdes de
concepcao de um veiculo lancador que pudesse senwdsvido no menor prazo possivel e que atendesse
requisitos de missdo a serem estabelecidos pelB.ISPm uma misséo especifica definida, os espeeamldo

IAE estabeleceram como requisito de desempenha,fiper de projeto do veiculo VLM, satelitizar casgéeis

de massa entre 20 e 100 kg em érbitas circulates 200 e 700 km.

Idealizado como um veiculo com quatro estagiosiss)io VLM, ilustrado na Figura 13, é formado pedopo
central do VLS-1 (propulsores S43, S40 e S44)usiek a coifa, possuindo como motor de apogeu @otau
estagio o propulsor S33. A simulacado de desemppndominar mostrou que o veiculo seria capaz detan]
uma massa de satélite(s) de aproximadamente dg Bflorbita circular equatorial 500 km (inclinaga&° /
Campo de Lancamento: CLA).
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Entretanto, os estudos iniciais indicaram problechagilotabilidade do 3° estagio, pois a posicampsta
inicialmente para instalacdo de um sistema propuliguido no mddulo de controle ndo seria capazede
determinada fase do voo, de controlar a atituderadoulo, pois, qualquer que fosse 0 empuxo dos n@sto
liquidos, 0 momento de controle seria pequeno, iy a até mesmo a se anular, durante a fase gadputio
terceiro estagio em razao de o centro de gravidadeeiculo se deslocar em direcdo ao médulo deaent
coincidindo com a linha de acédo dos atuadores, eégrminado instante. Assim, seria necessario astuda
solugdo sem impacto no desempenho ao veiculo c@mo,exemplo, a minimizacdo das imperfeicdes
geométricas da tubeira do S44 ou o reposicionantrgenotores do sistema propulsivo liquido.

Face ao engajamento do IAE nas atividades relativa¥LS-1, ndo foi possivel a continuidade adequiama
projeto, embora os desenvolvimentos de itens copropulsor S33, tenham sido continuados para aglcam
outros projetos. A finalizacdo da fase de estudoseflizada dentro de um cenério onde a demancianz

para lancamento de micro e nanosatélites dentrdesempenho previsto para o VLM era incerta, embora
existisse uma proposta de implantacdo de uma dagdte de nanosatélites ainda em fase de estudos de
viabilidade e prova de conceito.
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+———  Propulsor S43
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Figura 13. Layout do VLM e desempenho em o6rbita coular equatorial (3°), Fonte: http://www.iae.cta.bv

Outro estudo preliminar ora em desenvolvimentoAts, por meio de uma cooperagcdo com a Agéncia Aldena
Espaco (DLR/MORABA), trata do veiculo lancador densssatélites VLM-1, conforme ilustrado na Figara
Inicialmente o veiculo esta voltado ao transpoa@xperimento aleméo de pesquisa de materiaisrpansrada
atmosférica denominado SHEFEX IIBiarp Edge Flight Experiméntporém possui potencial para ser
modificado no futuro para o transporte de satélitespequeno porte. O veiculo foi idealizado cortetds
estagios solidos (2 propulsores S50 e um propddd). O propulsor S50 que constitui o primeiro ®2gundo
estagios do veiculo ainda estd em fase de desemeoito.
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Figura 14. Layout do VLM1, Fonte: http://www.iae.cta.br/

3.3 O segmento de campo de lancamento

O Brasil possui dois centros de langamento, orGate Lancamento da Barreira do Inferno em NataB(
RN, para langamento de foguetes de sondagem (jpoexanidade da cidade de Natal impede o lancamaato
veiculos langadores de satélites) e o Centro dedmeanto de Alcantara (CLA), criado em 1980 e laealdo na
peninsula de Alcantara, estado do Maranh&o, a a@8r8' ao sul do equador (e 44° 22' de longitedte).

A posicao privilegiada do CLA possibilita aproveita maximo do movimento de rotacdo da Terra para
impulsionar veiculos orbitais, permitindo com iggande economia de combustivel podendo-se levarcanga

util de maior capacidade (estima-se uma vantagene d3% e 31% respectivamente em relacdo a bases de
lancamento de Cabo Canaveral, nos Estados Unidds, Baikonur, no Cazaquistdo). O CLBI ndo deve ser
utilizado para lancamento de veiculos de médiaadg porte devido ao elevado indice populacionatgido e

a grande taxa de ocupacéo préxima ao Centro.

4 Estudo de Viabilidade Técnica de Transporte dBico e Nanosats

O espacamento demonstrado na parte superior deaFigué o reservado para o radidmetro e a micragame
Este espago é equivalente a aproximadamente 5@netitis de altura para 85,6 milimetros de largura.
Considerando-se que o diametro do radidmetro é0denimetros e o didmetro da microcamera é de 22
milimetros, ainda somando com o espacamento deseeam largura obedece perfeitamente ao padramstmp
Para a altura acontece o0 mesmo, porém com a djfergue ocupada aproximadamente um quinto do espaco
permitido para a carga util. De forma que alémtéader aos requisitos de medida, ainda sobrarecegpara
mais componentes se assim 0 projetista desejasseupaa sofisticacdo da missdo, ou até mesmo para
redundancia proposital em caso de falha.

P40 mm

Experiment/Application Space

Radiometer

127 mm

Transceiver PCB.

Conxist Cable: From Ante
o Transceiver PCB

Antenna PCB

“Antenna

6—L=

CCD Camera

Figura 15. Esquema do radidmetro e da microcaAmeri situ
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O requisito de peso também é satisfeito (considerae que a estrutura ja vem pesando de 200 ardbtag e

€ reservado em torno de 450 e 500 gramas paraet®nétos), pois este modelo de microcamera pesa
aproximadamente 80 gramas (Sony, 2011) e o radidneeim peso estimado de 150 gramas totalizando 230
gramas (LUMEN, 2011). Como o peso reservado patarga Util € entre 250 e 300 gramas é possivehaind
colocar outra microcamera talvez para a redundasera comprometer o peso total do satélite.

A frequéncia padrdo de operagdo estabelecida p#aeatipo de satélite (considerando-se ser pré-glsiztia
para funcionar na faixa de frequéncias alocadassanscos de radioamador) é de aproximadamenteB445,
MHz para enlace ascendentgplfnk) e 436,625 MHz para o enlace descendedtavilink) (PUIG-SUARI,
TURNER and AHLGREN, 2001), (TOORIANM al,, 2005).

Tabela 1. Consumo de poténcia do satélite miniatwado com microcamera e radidmetro

Subsistema Consumo de Poténcia (W)
Estrutura 0

Controle Térmico o

Suprimento de Energia 0.25

Transceiver 1.6

Controle de Atitude 022

Computador de Bordo 03541

Radiometro 0.001 ~0.99
Microcimera 0.06512

Total 2.49022 ~3.47922

Finalmente, com relagdo ao envelope de poténcix @@sumida, nota-se que tanto o radibmetro quanto
microcamera, ambos adicionam em média de 0,1 a #d\dbnsumo dependendo do modo de operacao. Este
consumo adicional devera eventualmente ser comaig@o via gerenciamento na utilizagéo das cartgas du
melhoria no projeto do sistema de poténcia e amzamento.

5 Conclusodes

Através de avangos em nanotecnologia e computac@aniaturizacdo de satélites e a sofisticacdoude s
cargas Uteis tém despertado o interesse de v@j@axias espaciais. Este movimento, surgido ini@abe em
universidades, € uma excelente alternativa de diz@io na pesquisa espacial, pois seu custo e tel@po
projeto sdo menores favorecendo sua producdo esamas

Um programa sustentavel para satélites pequena@shaido custo deve ter como correspondéncia unsaces
barato e regular ao espaco através de contrateerdigo de lancamento normais. Neste sentido, laltta
analisou dois segmentos de interesse, a sabexgo®atos de lancadores e aquele dedicado a satélite

O segmento de satélites mostrou-se a viabilidadeedembarcar como carga util inicial um radidmetnoma
microcamera, tomando-se os devidos cuidados noslagges de massa, tamanho e poténcia. Além disso,
missdes que demandem formacdes em voo sdo factiviependem do escopo da missdo desejada. Por outro
lado, as consideracgdes de viabilidade quanto anesgig de langadores indicam resultados positivespgpaem

ou ndo demandar algum dispositivo especial de gatle satélites dependendo também da misséo desejad

Dada a projecao futura de langcamentos para edte nmiercado de pico e nanosats bem como sua uiizaq
operacdes estratégicas para o pais, novos lansagoopostos e desenvolvidos para este fim serdoomui
oportunos. A vantagem de se utilizar lancadorepelgueno porte é a de se poderem fazer langcamentos
dedicados voltados a miss@es proprias, 0 que imgrEnainda mais a utilidade dos satélites que pod®auito

bem contribuir estrategicamente com objetivos mainas areas de Defesa e Espaco, sobretuddcdapla
imageamentodata-relaye comunicacgées.
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