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RESUMO

O crescimento do nimero de langcamentos de nanossatélites na tltima década evidencia as diversas
oportunidades e aplica¢des encontradas nesse setor. Esses satélites vém sendo empregados desde pro-
jetos amadores e de baixo custo até projetos para fins comerciais, cientificos e militares. Assim, para
garantir uma longa vida util ao nanossatélite, torna-se vital desenvolver sistemas de gerenciamento
térmico capazes de preservar a integridade dos componentes e subsistemas expostos ao ambiente es-
pacial. Com esse propdsito, este presente trabalho avaliou numericamente o comportamento térmico
de um CubeSat 1U, que é um padrdo dentro dos nanossatélites, em Orbita baixa, utilizando um ma-
terial de mudanga de fase (PCM) como um sistema de controle passivo da temperatura da bateria.
As andlises foram conduzidas utilizando o software Ansys Fluent 2024 R1 e foram consideradas as
fontes de radiacao tipicas dessa 6rbita, como fluxo solar, o albedo terrestre, a radia¢do infravermelha
da Terra e o calor perdido pelo CubeSat para o espaco. Os resultados mostraram que o PCM diminui
drasticamente as oscilacdes de temperatura da bateria em comparagdo com outros materiais analisa-
dos, como aluminio e teflon, chegando a uma diferenca de até 6 °C no caso mais critico. Portanto,
pelo desempenho térmico apresentado pelo PCM e sua menor densidade em relacdo a outros mate-
riais, conclui-se que o PCM tem um grande potencial para aplicagdes de controle térmico no setor

aeroespacial.

Palavras-Chave: simulagdo; cubesat; transferéncia de calor; painel fotovoltaico; bateria.



ABSTRACT

The growing number of nanosatellite launches over the last decade highlights the wide range of op-
portunities and applications explored in this sector. These satellites have been employed in projects
ranging from low-cost amateur missions to commercial, scientific, and military applications. To en-
sure a longer operational lifetime for the nanosatellite, it is essential to develop a thermal management
system capable of preserving the integrity of the components and subsystems exposed to the space
environment. In this context, the present work carried out a numerical evaluation of the thermal beha-
vior of a 1U CubeSat, which is a category of nanosatellites, in low Earth orbit, using a phase change
material (PCM) as a passive temperature control system for the battery. The simulations were per-
formed using Ansys Fluent 2024 R1, considering the main radiation sources present in the orbital
environment, including solar flux, Earth’s albedo, infrared radiation emitted by the planet, and radia-
tive heat exchange between the CubeSat and space. The results obtained demonstrated that the use of
PCM significantly reduces the temperature variation of the battery when compared to other analyzed
materials, such as aluminum and teflon, reaching a difference of up to 6 °C in the most critical case.
Therefore, based on its thermal performance and lower density relative to alternative materials, it is

concluded that PCM has strong potential for thermal control applications in the aerospace sector.

Keywords: simulation; cubesat; heat transfer; photovoltaic panel; battery
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1 INTRODUCAO

1.1 CONTEXTO HISTORICO

O primeiro satélite artificial a ser lancado pelo homem foi o Sputnik-1, langado pela Unido Sovi-
ética no dia 4 de outubro de 1957. Ele foi projetado para fornecer informagdes sobre a densidade e
temperatura sobre a atmosfera, ficando no total 92 dias em 6rbita, até se queimar quando retornou de
sua Orbita para a atmosfera. Este satélite possuia uma 6rbita com 941 km de apogeu e uma inclinagao
de 65,1°. Ainda em 1957 foi lancada o Sputnik-2, levando pela primeira vez um ser vivo a orbitar o
planeta Terra: a cadela Laika. No ano seguinte, ocorreu ainda o langamento do Sputnik-3, com o ob-
jetivo de estudar a ionosfera terrestre, seu campo magnético e também meteoroides (Maini; Agrawal,
2011).

Em resposta a isso, os Estados Unidos da América langaram no Cabo Canaveral em janeiro de
1958 o Explorer-1, seu primeiro satélite. Sua 6rbita tinha um apogeu de 2534 km e uma inclinagdo
de 33,14°. Foi ele o responsével por confirmar que a Terra € cercada por um cinturdo de radiacdo que
€ mantido pelo seu campo magnético. Nos meses seguintes, os EUA langaram outros satélites como
Explorer-2, Vanguard-1 e Vanguard-1 (TV-4), sendo apenas o lancamento do tltimo bem-sucedido
(Maini; Agrawal, 2011).

Em seguida aos lancamentos desses satélites, houve uma preocupacao sobre a utilizacdo dessa tec-
nologia para fins militares, pois 0 mundo estava no contexto da Guerra Fria. Isso levou a Assembleia
Geral da ONU a criar o Comité das Nagdes Unidas para Uso Pacifico do Espaco Exterior, fundado
oficialmente em dezembro de 1959. Em 1963 ainda foi assinado o Tratado de Proibicdo Parcial de
Testes, que proibia a realiza¢do de testes nucleares na atmosfera, no espaco sideral e em ambiente
subaquitico (Jankowitsch, 2015). E desse periodo que surgem as primeiras regulamentacdes sobre o
uso das drbitas por satélites.

Mesmo com grande incentivo militar para o desenvolvimento dos satélites, que persiste ainda hoje,
as tecnologias geradas possuem diversas aplicagdes no meio civil. Entre elas estdo: comunicagdes,
meteorologia, sensoreamento remoto, navegagdo (GPS), televisdo. Com o fim da Unido Soviética
em 1991, houve uma reducio no investimento em langcamentos espaciais, iniciando assim uma fase
de reducao dos custos e otimiza¢cdo dos lancamentos (Schoeni et al., 1996). Aliado a isso, o grande
desenvolvimento da microeletronica permitiu a miniaturiza¢do dos sistemas, surgindo assim na dé-
cada de 1990 os micro e nanossatélites, que sdo satélites com massas de até 10 kg. A construgdo
de satélites cada vez menores permite que mais projetos e aplicagdes surjam, visto que o custo para
colocar um objeto em 6rbita € muito caro e diretamente proporcional a sua massa. Ainda, em alguns
casos, como na drea de comunicagdes e sensoreamento remoto, como consequéncia dessa redugdo
de custos de lancamento, utiliza-se uma constelagdo de nanossatélites ao invés de um menor nimero
de satélites convencionais (grandes) para se alcancar um melhor desempenho (Ketsdever; Lee; Lilly,
2005).
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1.2 OS CUBESATS

Dentro da categoria dos nanossatélites estdo os CubeSats, que sdo um padrao de satélites que
surgiu no final do século 20 nas universidades americanas. Seu principal propdsito era educacional e
também ter um baixo custo, sendo assim, uma porta de entrada para os estudantes na 4rea aeroespacial.
Mais especificamente, o projeto original do CubeSat surgiu em 1999, através de colaboracdes entre
o Dr. Jordi Puig-Suari, da California Polytechnic State University, € o professor Bob Twiggs da
Stanford University. A caracteristica basica dos CubeSats € a padronizacdo do seu tamanho e formato,
sendo estipulado que o modelo 1U consiste nas dimensdes de 100x100x100 mm, formando um cubo
e podendo ter massa de até 2 kg. A partir desse formato padrdo, surgem outros tamanhos, como o
2U (200x200x100 mm), 3U (300x200x100 mm), e assim por diante, sendo que as maiores dimensoes
sdo aproximadamente 12U (360x240x240 mm), que pode ter massa de até 24 kg (CalPoly, 2022). Na

Figura 1 sdo mostrados os tamanhos dos CubeSats mais comuns.

Figura 1 — Tamanhos dos CubeSats

- - - e = ) 760
11,

24

40

Fonte: CalPoly (2022).

Embora os custos de langamento tenham reduzido significativamente ao longo do tempo, este
ainda € um fator com grande impacto no or¢amento de uma missao satelital. Ainda que o projeto e de-
senvolvimento de um CubeSat possam ser relativamente simples e de baixo custo, o veiculo langador
que o leva até a orbita possui uma alta complexidade, que se traduz em elevados custos. Entretanto, a
padronizacdo do formato dos CubeSats favorece uma rapida e simples interface de integracdo com o
veiculo lancador e, principalmente, permite que diversos CubeSats peguem carona no mesmo veiculo
lancador, inclusive com satélites maiores, de tal forma que os custos sejam divididos entre os varios
satélites, usualmente proporcional a massa (e volume). Ainda, dado o crescimento significativo de
CubeSats, hoje em dia hd iniciativas de langcamento voltadas para CubeSats, que visam facilitar ainda
mais o acesso ao espago, como o CubeSat Launch Initiative da NASA e o Fly your Satellite! da ESA
(European Space Agency) (Bomani, 2021).

Ainda que os custos tenham sido reduzidos, eles ainda sdo significativos e os desafios no desen-

volvimento de satélites, inclusive CubeSats, sdao diversos.
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1.3 MOTIVACAO

Por operarem em O6rbita, € praticamente invidvel realizar alteracdes ou manutengdes apds o lan-
camento de um satélite, razdo pela qual torna-se essencial que o seu projeto preveja adequadamente
todos os desafios do seu ciclo de vida, desde as cargas estruturais durante o lancamento até as radia-
¢Oes e temperaturas em Orbita. Embora ha mais de 50 anos a humanidade lance satélites, estimar as
condi¢des em Orbita e, a partir disso, propor solugdes vidveis para os seus diversos sistemas ainda é
um desafio.

O numero de lancamentos de CubeSats teve um grande aumento na udltima década ao redor de
todo o planeta, ndo sendo diferente no Brasil. Em nosso pafs, um dos lancamentos de destaque foi o
do ITASAT-1, desenvolvido pelos estudantes do ITA em parceria com a Agéncia Espacial Brasileira
(AEB) e o Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE). Outro destaque também foi o langamento
do FloripaSat-1 em 2019, desenvolvido por estudantes de engenharia da Universidade Federal de
Santa Catarina (UFSC). Também ja estdo em desenvolvimento os projetos ITASAT-2 e FloripaSat-2,
com previsao de langamento nos préximos anos (ITA, 2025), (UFSC, 2025).

Dessa forma, para acompanhar essa crescente nacional e internacional, sdo necessarios estudos
que maximizem o desempenho do projeto como um todo e, antes disso, também garantam o seu
adequado funcionamento durante todo o seu ciclo de vida. Em 6rbita, um dos principais parametros
ambientais criticos sobre um satélite sdo os seus campos de temperatura, devido a combinagdo de
radiagdo, vacuo e Orbita. Este conjunto de parametros faz com que, em aproximadamente 100 mi-
nutos, os satélites, incluindo CubeSats, sofram variacOes significativas de temperatura ao longo da
orbita, podendo chegar a valores acima de 50 °C quando expostos ao Sol e -20 °C quando passam
pela sombra terrestre. Elevados gradientes também podem existir no satélite, pois o lado que ndo esta
voltado para o sol perde calor para o espaco profundo, que estd na temperatura aproximada de -270
°C (Gilmore, 2002).

Os niveis de temperatura encontrados em Orbita podem danificar permanentemente um satélite,
pois os componentes eletronicos dos seus subsistemas possuem um intervalo limitado de temperatura
em que podem operar, perdendo eficiéncia ou apresentando mau funcionamento caso as temperaturas
ultrapassem essa faixa. Entre os componentes de um CubeSat mais sensiveis a temperatura estd a
bateria. Como exemplo, para o modelo de bateria 18650, que € amplamente empregado em CubeSats,
o intervalo recomendado de temperatura € de 0 °C a 45 °C quando estd sendo carregada e de -20 °C
a 5 °C quando descarrega (GOMspace, 2018).

Assim, antes do langamento do satélite devem ser realizadas vdrias andlises experimentais € nu-
méricas em CFD (Computational Fluid Dynamics) para estimar o desempenho térmico dos diversos
subsistemas em 6rbita. Com base nessas avalia¢des, solucdes sdo propostas para garantir o seu funci-
onamento adequado. Embora a simulacdo em CFD sempre necessite de uma fundamentagdo experi-
mental para validar seus resultados, ela € uma técnica que apresenta as vantagens de poder explorar,
com certa facilidade e baixo custo, diferentes tecnologias, antes mesmo da sua fabricacao.

As solugdes para o gerenciamento térmico de um satélite que podem ser testadas em CFD sdo
dividas em duas categorias: controle passivo ou controle ativo. A diferenca entre eles € que apenas

no segundo caso hd o consumo de energia elétrica para sua operacdo. Entre as solucdes de controle
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passivo mais comuns estao tintas para controle de emissao/absorcao de radiacdo pela superficie, tubos
de calor e materiais de mudancga de fase (Phase Change Material - PCM) (Gilmore, 2002). Focando
apenas em PCM’s, eles consistem em um material que pode fundir ou solidificar, a depender da sua
temperatura, € nesse processo absorve ou libera energia na forma de calor latente, sem que ocorra
uma variacdo significativa de temperatura (Mehling; Cabeza, 2008). Como os CubeSats possuem
um tamanho pequeno, que limita sua capacidade de gerar energia pelos painéis fotovoltaicos, deve-se
concentrar o seu consumo de poténcia para atividades nobres, como transmitir sinais, ler sensores e
processar dados, do que dissipar em sistemas térmicos ativos, como aquecedores e bombas.

Pelos motivos expostos acima, este trabalho busca investigar o emprego de PCM no controle

térmico de baterias de um CubeSat, a fim de promover missdes satelitais eficientes e confidveis.

1.4 OBJETIVOS

O trabalho tem como objetivo principal simular numericamente um PCM como controle térmico
passivo de baterias de um CubeSat 1U.

Ademais, os objetivos especificos sdo:

Simular a transferéncia de calor no CubeSat;

e Comparar o impacto da corrente elétrica da bateria no seu desempenho térmico;

Comparar o controle térmico da bateria com PCM e outros materiais mais simples, como o

aluminio e teflon;

Verificar a influéncia do calor latente do PCM no controle térmico das baterias.

1.5 ESTRUTURA DO TEXTO

O presente trabalho foi dividido de forma que em seu Capitulo 2, consta a revisdo bibliografica,
em que foram comentados a evolu¢do do nimero de langamentos de CubeSats na ultima década,
junto com trabalhos semelhantes desenvolvidos por outros autores. No Capitulo 3 foi mostrado todo
a metodologia utilizada no trabalho, envolvendo a geometria, equacionamento, modelos, condi¢des
de contorno e casos de estudo considerados. No Capitulo 4 sdo apresentados os resultados obtidos,
que incluem as temperaturas da bateria, do involucro da bateria e da fracdo liquida de PCM para
cada caso analisado, junto com discussdes a respeito desses resultados. E por fim, no Capitulo 5 s@o

realizadas as conclusdes sobre o trabalho e ideias para trabalhos futuros.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Desde 2014, a maioria de todos os satélites lancados em Orbita sdo CubeSats, mostrando a grande
popularidade alcangada por esses modelos. Também a partir desse mesmo ano, a maioria dos nanossa-
télites lancados sdo classificados como comerciais, superando a categoria académica, o que demonstra
a grande utilidade encontrada para essa categoria de nanossatélites. Através do site Nanosats Data-
base, que coleta dados de todos os lancamentos de pico e nanossatélites (satélites com massa de 100
g a 10 kg), pode-se ver essa tendéncia na Figura 2. Esses dados sdo baseados na tultima atualizacio

da base de dados do site, que ocorreu em abril de 2025.
Figura 2 — Nanossatélites lancados em cada ano
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As aplicagdes dos nanosatélites sdo bem variadas e abrangentes, e € dentro desta categoria que
estdo os CubeSats. Como ja mencionado, a razdo principal da criacdo do padrdo CubeSat foi para
ajudar estudantes universitarios a desenvolverem habilidades para o desenvolvimento de satélites.
Atualmente, essa ainda é uma motivacao consideravel dos lancamentos dos CubeSats, porém outras
aplicagdes tiveram um maior crescimento no decorrer dos anos. Uma dessas dreas sdo as de co-
municagdes, principalmente para a formagdo de constelagdes de satélites, que possuem uma melhor
eficdcia para a transmissdo de dados (Villela ef al., 2019). Outra vertente de destaque € para o teste
de novas tecnologias para serem implementadas posteriormente em satélites de maiores dimensdes,
caso sejam bem sucedidos. Na Figura 3 sdo mostrados as missdes tipicas dos nanossatélites lancados
até 2025.
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Figura 3 — Missdes dos nanossatélites langados em cada ano
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Fonte: KULU (2025).

2.1 CONTROLE TERMICO DE UM CUBESAT

Na etapa de fabricagdao de um CubeSat, usualmente avaliam-se os componentes e sistemas dispo-
niveis no mercado, e assim se vé se eles atendem as dimensdes, desempenho e confiabilidade deseja-
das. Caso contrério, € necessdrio fabricar e modelar os proprios sistemas de forma que os requisitos
estabelecidos sejam atingidos. De forma geral, o CubeSat possui em sua estrutura: uma antena, pai-
néis fotovoltaicos em suas faces externas, uma unidade concentradora de dados, uma carga paga,
um processador embarcado, um transceptor, um sistema de fornecimento de energia e um sistema de
controle de atitude. Assim, deve-se fazer um desenho em CAD alocando cada sistema no interior do
CubeSat e verificar se estd dentro das dimensdes estabelecidas (Nieto-Peroy; Emami, 2019).

Em relacdo a estrutura, geralmente utiliza-se aluminio aeronduticos, como as ligas 7075 ou 6061,
em que sdo cobertas por uma camada anddica para se evitar corrosdo. Ja o uso de aco € limitado
a elementos fixadores e a partes mecanicas. As placas de circuito impresso (PCB) sdo feitas utili-
zando camadas de fibras de vidro refor¢cadas de FR-4 com cobre, em que utiliza-se um revestimento
e mascara de solda especiais para o ambiente espacial (Park; Kim; Park, 2021).

Por outro lado, o controle térmico geralmente € feito sob medida para cada missdo. O principal
objetivo do sistema de controle térmico de um satélite € manter todos os componentes a bordo dentro
da faixa de temperaturas em que ele pode operar, de modo que utilize o minimo de recurso possivel.
Outro objetivo também desejado € a reducdo dos gradientes de temperatura, principalmente de siste-
mas que sejam muito sensiveis a temperatura (Meseguer; Perez-Grande; Sanz-Andres, 2012). Assim,
a utilizacdo de softwares e métodos que sejam capazes de simular as condicdes sentidas em Orbita

pelo satélite sdo fundamentais para o desenvolvimento e dos sistema de gerenciamento térmico.
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Para nanossatélites existem alguns desafios adicionais em comparacao com satélites de dimensdes
convencionais, que sdo principalmente relacionados a limitacdes de espaco. Esses desafios sdo: a
menor inércia térmica, o que faz ele ser mais sensivel a varia¢des térmicas do ambiente; o pequeno
volume, que com a maior proximidade entre os componentes faz com que tenha um acoplamento
térmico entre eles; a baixa disponibilidade de energia, o que impede a operacdo de sistemas mais
robustos de resfriamento; a alta densidade de energia devido a proximidade dos componentes e ao
baixo espaco disponivel no interior do nanossatélite (NASA, 2025).

Independente destas caracteristicas, o gerenciamento térmico pode ser feito através de duas for-
mas: por sistemas ativos ou por sistemas passivos. A diferenca entre esses sistemas € que o primeiro
consome energia para conseguir operar enquanto o segundo ndo necessita de energia. Os sistemas
ativos sdo geralmente utilizados em sistemas e em componentes com limites de temperatura mais
restritos e mais sensiveis. Os principais sistemas desse tipo sdo: aquecedores elétricos, cryocoolers,
refrigeradores termoelétricos e circuitos de fluido (Elshaer et al., 2023).

Ja os sistemas passivos sdo os preferidos para aplicacdes em nanossatélites e CubeSats, por nao
consumirem energia para operarem, que € limitada nessa categoria. Pertencem a esse tipo de sistemas
tintas térmicas, que mudam os coeficientes de emissividade e absortividade das estruturas, e também
o isolamento multicamadas (Multi-Layer Insulation - MLI), de componentes e superficies. Tem-se
também thermal straps, que sdo elementos flexiveis e metélicos, feitos de aluminio ou cobre, que
conectam uma fonte e um sumidouro de calor. Outro sistema muito comum sao os tubos de calor, que
funcionam através de um tubo metdlico que possui um fluido de trabalho em seu interior. Assim, ao
aquecer um lado do tubo, o fluido nessa regido vaporiza, fazendo com que o gds se mova para o outro
lado do tubo, que ao passar por vias capilarizadas se condensa novamente (Swanson; Birur, 2003).

Dentro dos sistemas passivos estdo também os materiais de mudanca de fase (Phase Change Ma-
terial - PCM), que sdo materiais capazes de armazenar energia na forma de calor latente. Assim, o
componente a ser termicamente controlado deve ter contato de alguma forma com o PCM, de forma
que quando o componente estd operando, o PCM derreta e quando deixe de operar, o PCM seja ca-
paz de se solidificar novamente, sendo um processo ciclico. Os principais parametros desse tipo de
materiais sdo: as temperaturas de solidificacdo e fusdo, o calor latente de fusdo e sua condutividade
térmica. Os materiais devem ser escolhidos de forma que essas propriedades sejam compativeis com
as temperaturas e condi¢des de operacao do sistema a ser controlado. Assim, esses materiais apresen-
tam 6timas caracteristicas para condi¢des de temperaturas ciclicas e transientes, podendo amenizar os
efeitos causados por tais condicdes (Parolis; Pinter-Krainer, 1996).

No entanto, existem alguns desafios para a utilizacdo do PCM, sendo um deles o aumento de
massa que ele proporciona ao satélite, que € proporcional ao calor a ser dissipado e armazenado.
Outra questdao € sobre seu armazenamento, que requer uma geometria em que ele possa derreter
e se solidificar sem vazamentos do material, que poderiam causar danos em outros componentes.
Esses materiais geralmente possuem uma baixa condutividade, o que torna necessdria a utilizacio de
superficies aletadas para aumentar a transferéncia de calor, resultando em mais massa para o satélite
(Parolis; Pinter-Krainer, 1996).

A utilizacdo de PCM como forma de gerenciamento térmico de eletronicos no setor aeroespacial
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vem sendo estudada desde a década de 1960. Na década de 1970 as agéncias espaciais passaram a
implementar essa tecnologia, sendo o primeiro uso feito pela NASA na Apollo 15 em 1971. J4 a
Unido Soviética implementou PCM pela primeira vez em 1972 na Venera-8, missao que tinha Vénus
como destino. Nessa época, os PCM utilizados eram sais organicos, como nitrato de litio, acetamina,
sendo apenas posteriormente utilizados PCMs organicos, como parafina. Estudos mais recentes estu-
dam formas de aumentar a condutividade térmica dos PCMs, através de insercao de preenchimentos

metalicos, como aluminio, e utilizacdo de espumas metélicas (Khan; Singh, 2024).

2.1.1 Trabalhos relacionados

Esta sec@o busca apresentar trabalhos que ja foram desenvolvidos no tema de transferéncia de
calor em CubeSats e nanosatélites, inclusive na temdtica de PCM. Atar et al. (2023) investigaram
os perfis de temperatura nos painéis de CubeSats de dimensodes 1U, 2U, 3U, 5U, 6U e 12U. Foram
avaliados também Orbitas com altitudes de 400 a 2000 km, diferentes coeficientes de absorcdo e
emissdo nos painéis e diferentes valores de calor interno gerado. Os resultados foram obtidos através
de simulacdo numérica por meio do software Systema Thermica v4.9.0, em que foram considerados
a radiacdo solar, o albedo terrestre e o radiacdo infravermelha da Terra como fontes de calor externo.
Na Figura 4 s@o mostrados a taxa de calor recebida por cada painel de cada CubeSat em uma altitude

de 1200 km e na Figura 5 sdo mostradas as temperaturas mdximas, média e minimas em cada painel
do CubeSat.

Figura 4 — Calor absorvido por cada painel dos CubeSats em um altitude de 1200 km
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Figura 5 — Temperaturas maxima, minima e média de cada painel dos CubeSats
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Bulut & Sozbir (2015) avaliaram numericamente o desempenho térmico de um CubeSat 1U em

um Orbita de altitude de 600 km. Foram simuladas duas condi¢des com fluxos em regime permanente,

representando uma o caso mais quente € a outra o mais frio. Foram comparadas também as tempe-

raturas para diferentes propor¢des da face do satélite compostas de painel solar, aluminio ou tinta

preta. Na Figura 6 sdao mostradas as temperaturas méximas e minimas de cada componente estudado,

ficando apenas a bateria fora dos limites de temperatura de operagdo, para o caso mais frio.

Figura 6 — Temperaturas extremas de cada componente
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Garzon et al. (2022) estudaram numericamente o efeito térmico da varia¢do do angulo de inclina-

¢ao da 6rbita para um CubeSat 3U, considerando também uma resisténcia de contato entre os compo-

nentes. A Orbita analisada apresenta uma altitude de 722 km e também apresenta eclipse. Concluiu-se

que o aumento do angulo de inclinacdo de 0 a 75° aumenta a temperatura média do satélite, porém

diminui a amplitude de oscilagdo, como mostrado na Figura 7. A partir de 15°, as temperaturas para

alguns componentes internos passaram dos limites de operacdo, sendo necessdrio utilizar isolantes

nesses COl’IlpOIleIltCS.
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Figura 7 — Comparagdo entre a temperatura para varios angulos de inclinac¢io da érbita
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Park, Kim & Park (2021) realizaram andlises térmicas e estruturais nos CubeSats Timon (1U)
e Pumbaa (2U) através de métodos de elementos finitos. Utilizou-se aquecedores para realizar o
gerenciamento térmico da bateria, ligando o aquecedor quando a temperatura fosse de inferior a 1 °C
e desligando quando atingisse 6 °C. As temperaturas das baterias de litio obtidas para cada CubeSat
€ mostrada na Figura 8 em duas configuracdes com diferentes atitudes dos satélites. Os resultados
foram validados através de experimentos térmicos em camara a vacuo, mostrando que as temperaturas

dos componentes ficaram dentro dos limites operacionais.

Figura 8 — Comparacdo entre as temperaturas da bateria de cada CubeSat
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Fonte: Park, Kim & Park (2021).

Elshaer et al. (2023) avaliaram numericamente a utilizacdo de PCMs em painéis de aluminio na
superficie externa de um microssatélite com dimensdes de 40 X 40 x 30 cm em LEO com altitude
de 500 km e fracdo de eclipse de 0,37. Foram comparados PCMs com temperaturas de fusao de 15,
21 e 26 °C sob niveis de calor de 0, 10 e 13 W. Para temperatura de fusdo de 15 °C obteve-se uma
temperatura maxima de 21,4 °C, sendo 34,6% inferior ao caso sem PCM, e uma temperatura minima
de 7,8 °C, representando um aumento de 162,4%, conforme ilustrado na Figura 9. A combinagao de
PCMs com diferentes pontos de fusdo deixou as amplitudes de temperatura praticamente constantes

com a variagdo da poténcia.
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Figura 9 — Temperatura na base de cada painel para PCMs com diferentes pontos de fusdo para po-
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Fonte: Elshaer et al. (2023).

Yamada & Nagano (2015) desenvolveram um sistema para armazenamento de energia através do
uso de PCM feito de fibra de carbono reforcada por polimero de alta condutividade. Esse sistema foi
fabricado e testado experimentalmente em camara a vicuo e posteriormente instalado no microssa-
télite Hodoyoshi-4, lancado em 2014. O PCM escolhido foi o eicosano (CooHyz), por ter uma alto
calor latente de 226 J/g e uma temperatura de fusdo de 36,4 °C, sendo injetado 9,8 g desse material
na estrutura. Os resultados obtidos através dos testes mostraram que o PCM realmente reduziu a

amplitude e os gradientes de temperatura, como mostrado na Figura 10.

Figura 10 — Temperatura da superficie na camara a vacuo
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Fonte: Yamada & Nagano (2015).

Jurkowski, Klimanek & Stadek (2025) investigaram experimentalmente e numericamente 0 uso
de PCM para estabilizar a temperatura de eletronicos de um pequeno satélite, através de testes em
uma camara a vacuo e pelo software Simcenter FIoEFD. O equipamento eletronico testado é um
processador com poténcia de 9,6 W e o PCM escolhido foi o n-eicosano, com temperatura de fusdo de
37 °C, sendo utilizado 36 g desse material. O esquema do aparato utilizazo é mostrado na Figura 11.
Os resultados apresentaram boa concordancia entre as duas metodologias, sendo a maxima diferenca
de 1,6 °C. Também foi utilizado um bloco de aluminio com mesmo volume utilizado que o PCM para
se avaliar o desempenho térmico, em que o PCM apresentou uma reducdo maxima de 6,2 °C e uma

massa 3,5 vezes inferior ao bloco de aluminio, como apresentado na Figura 12.
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Figura 11 — Vista em corta do aparato experimental
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Figura 12 — Comparacgdo da temperatura sobre o aquecedor do processador utilizando PCM e alumi-
nio
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Fonte: Adaptado de Jurkowski, Klimanek & Stadek (2025).

Wu et al. (2013) estudaram a utilizacdo de PCM com forma estabilizada que nao requer encap-
sulamento, por ser um PCM que € capaz de manter sua estrutura durante a transicao de fase; e com
alta condutividade térmica para ser utilizado na superficie externa do satélite. A pesquisa avaliou nu-
mericamente a resposta do sistema a altos fluxos de calor de curta duracdo. O esquema do problema
estudado € mostrado na Figura 13. As propriedades do PCM s@o tais que ele permanece totalmente
sOlido durante uma 6rbita com fluxos normais, apenas derretendo com o alto fluxo, com um calor
latente de 238,26 J/g, sendo utilizado 1,706 kg desse material. A utilizacdo do PCM foi capaz de

reduzir a temperatura maxima externa do painel de 450 °C para 65,2 °C, deixando todos os sistemas
dentro dos limites de operacao.

Figura 13 — Esquemaético do controle térmico utilizando PCM
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Raj et al. (2020) analisaram a influéncia de diferentes configuracdes de aletas na transferéncia de
calor de PCM utilizado em um sistema de controle térmico de avidonicos de um satélite. As andlises
foram realizadas numericamente, utilizando o COMSOL Multiphysics, avaliando parametros como
formato dos pilares, espessura, comprimento da base e niimero de pilares, sob ciclos de taxa de calor
contante de 10 W. O PCM utilizado possui uma temperatura de transi¢do de fase de 18 °C e um calor
latente de 64,75 kJ/kg. Assim, a configuracdo com pinos alinhados de se¢ao quadrada apresentaram
menor temperatura da base de aluminio em relacdo aos pinos de secdes circulares e triangulares. No
entanto, os pinos de secdo triangular apresentaram uma reducdo de massa de 25% e 35% em rela-
¢do aos pinos de se¢des quadradas e circulares respectivamente. A configuragdo com pinos afilados
também apresentou uma reducio de 0,6 °C em relac@o a configuracdo com pilares alinhados, sendo
preferivel utilizar esse alinhamento com pinos de secdes triangulares para o gerenciamento térmico
dos avidnicos. Na Figura 14 sdo mostradas as temperaturas em cada configuracio analisada nos

instantes de aquecimento e resfriamento.

Figura 14 — Perfil de temperatura em °C para (a) pinos triangulares, (b) pinos quadrados, (c) pinos
circulares, (d) sem pinos, (e) pinos triangulares afilados, (f) pinos quadrados afilados e
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Fonte: Raj et al. (2020).
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Por fim, mais recentemente Wang et al. (2026) realizaram um estudo sobre a utilizagdo de gémeos
digitais e de machine learning para se realizar o gerenciamento térmico de pequenos satélites de
forma autonoma e integrada. Foram analisadas as tecnologias necessdrias para integracdo de sistemas
passivos, como o PCM e tubos de calor, e sistemas ativos, para aumentar a precisdo do controle do
sistema e diminuir o tempo de atuacdo do sistema, que € alto para sistemas passivos.

Diferente dos trabalhos apresentados com a utilizagao de PCM, em que o PCM fica sobre a super-
ficie de um componente ou na parte externa do satélite, nesse trabalho foi analisada a configuragcdo
em que o PCM fica no entorno da bateria. Assim, foi escolhido um CubeSat 1U, em um layout que

pussui duas baterias localizadas no centro do nanossatélite.
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3 METODOLOGIA

Neste capitulo serdo mostradas as principais etapas desenvolvidas para a obtencdo dos resultados,
o que inclui a definicdo da geometria do CubeSat, assim como as equacdes, hipdteses e modelos a

serem considerados para a simulagdo numérica.

3.1 GEOMETRIA

Ilustrado na Figura 15, a geometria escolhida foi a de um CubeSat 1U, similar ao tipicamente
encontrado em missdes de nanosatélites. Assim, foi considerada uma estrutura de aluminio com
dimensodes de 100 x 100 x 100 mm, em que em cada uma das faces hd um painel fotovoltaico de 3
mm de espessura. No interior do CubeSat hd uma estrutura de aluminio que suporta no interior do
satélite duas baterias cilindricas. Essa estrutura de aluminio que contém as baterias possui 1 mm de

espessura e estd conectada com o CubeSat através de quatro hastes cilindricas, também de aluminio.

Figura 15 — Principais partes do CubeSat

(a) Estrutura (b) Interior

(c) Estrutura externa (d) Corte na secao das baterias

mm— ~
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Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

Sao usadas como bateria duas unidades do modelo 18650, ou seja, com 18 mm de didmetro e
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65 mm de comprimento. Entre a estrutura de aluminio e as baterias hd um espago (Figura 15d)
que serd preenchido com PCM, a fim de investigar sua influéncia no controle térmico passivo das
baterias. Conforme serd descrito mais a frente, neste mesmo espacgo serdo testados outros materiais e

comparagdes no desempenho serdo realizadas.

3.2 MODELO MATEMATICO

3.2.1 CubeSat

Nos dominios solidos, que incluem a estrutura do CubeSat, painéis fotovoltaicos, bateria e a casca
que a reveste, apenas a equacao da conservagao da energia precisa ser resolvida. Assim, considerando
que o problema é em regime transiente, possui materiais com propriedades constantes e isotrépicas,

a equacgdo geral da conservacdo da energia obtida em Cengel (2011) é:

oT
Pepr =kV2T +¢ (1)

em que p € a densidade do material, ), € o calor especifico a pressdo constante, 7' € a temperatura e k

¢ a condutividade térmica do material e ¢ € a geracdo interna de calor.

3.22 PCM

Para resolver numericamente um problema envolvendo materiais de mudanca de fase, uma das
formulacdes existentes consiste no modelo de entalpia-porosidade (Voller; Prakash, 1987). Basica-
mente, este modelo trata a equagdo da energia como um balango de entalpia, ou seja, possui em sua
formulacdo a presenga do calor sensivel e do calor latente. Além disso, na equacdo do momento ha
um termo-fonte que busca restringir o escoamento quando o dominio estd na fase sélida. Conside-
rando este modelo, as equacdes de conservacdo a serem resolvidas neste trabalho sio (Voller; Prakash,
1987):

op -
P Lv.V=0 2
ot ()
67 - = — (1 ﬁ)2 -
_ 2 - -
p[_t+VV ]_—Vp+,uV V+prefga(T_Tref)_WAmV (3)
p -
a—t(pH)+V~(pVH):V-(kVT)+S )

em queT} € o vetor de velocidades, p € o campo de pressoes, u € a viscosidade dindmica do fluido, oy, ¢
é a densidade de referéncia, g é o vetor da aceleracio gravitacional, a € o coeficiente de expansao
térmica, T,y € a temperatura de referéncia, 5 € a fracdo de liquido, 6 € um valor adicionado para
impedir a divisdo por zero, A,, ¢ uma constante que define a porosidade do meio, H € a entalpia do
material, k € a condutividade térmica e S € um termo de fonte.

A fragdo liquida S é uma funcdo da temperatura, em que € 0 quando a fase € totalmente sélida,

entre 0 e 1 quando estd tendo uma mudanga de fase entre s6lido e liquido no fluido, e 1 quando a fase
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¢ totalmente liquida. Essa fracdo liquida é dada pela seguinte equacao:

0,T<TS
%,TsﬁTSTL 5

1,T>TL

em que T's € a temperatura do PCM totalmente sélido e 77 a temperatura em que o PCM ¢ totalmente
liquido.

A entalpia do material é a soma da entalpia sensivel com o calor latente:
H=h+AH (6)

em que & € a entalpia especifica e AH o calor latente. Dessa forma, a entalpia especifica pode ser

calculada através de:

T
h:md+j‘cMﬁ 7)
Tre‘ f

em que A7 € a entalpia de referéncia. Ja o calor latente pode ser obtido fazendo:
AH =L ®)
em que L é o calor latente do material.

3.2.2.1 Ambiente de microgravidade
Antes de finalizar esta sessdo, importante destacar um fendmeno que ocorre em objetos orbitando
a terra. A forca gravitacional F que age sobre um satélite pode ser escrita como:
F=mg ©)

onde m é a massa do satélite e g € a aceleracdo da gravidade.

Segundo a lei da gravitagdo de Newton para dois corpos (Halliday; Resnick; Krane, 2017):

S
F = 7 (10)
onde G é a constante gravitacional (6,67x10°'" N m?/kg?), M é a massa de um corpo, m é a massa do
outro corpo e d € a distancia entre 0s corpos.

Igualando as equacdes acima, e considerando que a distancia do centro de massa de um satélite

até o centro de massa da terra é dado pela soma da sua altitude r com o raio R da terra (6371 km):

5 GM
g=—7 (11
(R + r)
Considerando que a massa da Terra é 5,97x10%* kg, que a altitude tipica de um satélite é aproxi-

madamente 500 km, a equacdo acima resulta em uma aceleracido da gravidade de aproximadamente
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8,44 m/s?, ou seja, quase 90% do valor que hé na superficie da terra (9,81 m/s2). Apesar desse valor
ainda significativo para a aceleracio da gravidade, o movimento que o satélite faz ao redor da terra
resulta em um ambiente conhecido por microgravidade, que é equivalente ao de um movimento em
queda livre. Dessa forma, a forca gravitacional percebida pelo satélite, assim como pelos astronautas
na estagdo espacial, € nula. Por esse motivo, neste trabalho o termo g da Equagdo 3 € nulo e, conse-
quentemente, ndo sao esperados os fenomenos de convecgao natural entre as partes quentes e frias do
PCM na fase liquida.

3.2.3 Bateria

Para o dominio da bateria, a equacdo da conservagdo da energia € a mesma que a vista anteri-
ormente. Entretanto, como apresentado na introdu¢@o do trabalho, sempre que ha uma corrente na
bateria, ha uma geracdo interna de calor (¢). Utilizando a metodologia descrita por Bernardi, Pawli-
kowski & Newman (1985), o calor gerado pela bateria pode ser obtido pela seguinte equacao:

. 1 ol

q= Vb(IR+T6_T) (12)
em que / € a corrente fornecida pela bateria, Vj € o volume da bateria, R € a resisténcia elétrica da
bateria e AUy /0T € o coeficiente térmico de entropia da bateria.

Assim, conforme Lai et al. (2019), o coeficiente térmico de entropia da bateria, em mV/K, pode-
ser obtido por:

oU, 0 2 3
a—T=—0,355+2,154XSOC—2,869XSOC +1,028 xSoC (13)
em que S oC € o estado da carga (State of Charge) da bateria. Esse valor representa o quanto de carga
a bateria ainda € capaz de fornecer, variando entre 0 e 1, em que € 1 quando a bateria esta totalmente
carregada e 0 quando ela estd totalmente descarregada. O estado da carga pode ser obtido através de:
SOC:SOC,-H—£ (14)
Qc
em que SoCj, é o estado de carga inicial da bateria, ¢ é o tempo e Q. é a capacidade nominal da
bateria, que € de 2 Ah.
Por fim, a resisténcia elétrica da bateria depende do estado da carga e varia com a temperatura.

Assim, a resisténcia elétrica da bateria em m€Q € dada por (Lai et al., 2019):

992 x § 0C® — 3406 x S 0C> +4667 X S 0C* — 3263 x S 0C> + 1225 x S 0C* — 233X S 0C +48,T = 60°C
1559 xS 0C® — 5374 xS 0C3 +7367 xS 0C* — 5121 x S 0C> + 1898 x S 0C? — 355 x S oC + 58, T = 50°C

R =141559x50C%-5365xS50C° +7378 xS 0C* - 5181 xS 0C> + 1962 x S 0C? —382x S 0C +66,T = 40°C
2989 x S 0C® — 10480 x S 0C3 + 14700 X S 0C* — 10514 x S 0C? + 4036 X S 0C? — 793 x S 0C + 107, T = 30°C

4301 xS 0C® — 15496 X S 0C3 + 22391 x S 0C* = 16531 X S 0C> + 6559 X S 0C2 — 1334 x S oC + 166, T = 20°C
(15)

Para temperaturas abaixo de 20 °C, foi considerada a resisténcia para T = 20 °C, para temperaturas

acima de 60 °C se considerou a resisténcia para T = 60 °C, enquanto para temperaturas entre 20 e 60
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°C foi utilizada uma interpolacao linear entre as resisténcias, conforme Xin, Wang & Xi (2023).

3.3 RADIACAO

Em um CubeSat em 6rbita, por estar exposto a um ambiente com um vacuo quase perfeito e de
microgravidade, a transferéncia de calor ocorre apenas por duas formas: radiacdo e conducdo. A
conducdo ocorre quando ha uma diferenca de temperatura entre particulas vizinhas de um corpo,
assim o calor € transmitido da de maior para a de menor temperatura. Assim, a conducao de calor em
uma parede plana € dada pela Lei de Fourier, que como mostrado em Cengel (2011), possui a seguinte

forma:

QY = —k— (16)

em que QY ¢ o fluxo de calor na direcdo x.

Por outro lado, a radiacdo é emitida por qualquer corpo que possui uma temperatura acima do
zero absoluto. Assim, ela ndo precisa de um meio de transporte, como a conducdo e convecg¢ao, e é
espectral e direcional, pois sua emissdo varia com o comprimento de onda e também com o angulo de
emissdo e incidéncia (Bergman, 2019). Mais especificamente, a radiacdo térmica, que interage com a
estrutura dos materiais e pode aquecé-los, é considerada toda energia que € emitida na faixa de 0,1 a

100 um, como mostrado na Figura 16.

Figura 16 — Espectro eletromagnético
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Fonte: Bergman (2019).

Para um caso onde a radiac¢do independe da direcdo (superficie difusa) e do comprimento de onda
(corpo cinza), € possivel demonstrar que o calor emitido por radiacdo € dado pela Lei de Stefan-
Boltzmann (Cengel, 2011):

Q" = ecT? (17)

em que o é a constante de Stefan-Boltzmann e tem valor de 5,67 x 108 W/m?K?*, enquanto € é a
emissividade da superficie e varia entre 0 e 1. A emissividade € 1 apenas para um corpo negro, que é
um corpo ideal, sendo esse valor inferior em corpos reais, pois parametros como material, rugosidade,
acabamento e pintura da superficie afetam diretamente esse valor. Neste trabalho, serd assumido que

as superficies sdo difusas e cinzas.
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Além de emitir, os corpos também recebem a radiacdo térmica do ambiente externo, em que essa
radiacio pode ser absorvida, refletida ou transmitida através do corpo, dependendo das caracteristicas

do corpo e de sua superficie, como mostrado na Figura 17.

Figura 17 — Radia¢do incidida em uma superficie
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Fonte: Cengel (2011).

A relacdo entre a parcela de radiacao absorvida, refletida e transmitida é dada pela seguinte equa-
¢ao:
a(4,0)+p(1,0)+1(1,0) =1 (18)

em que « € a absortividade, p € a refletividade, T € a transmissividade, 4 o comprimento de onda e 6 é
o angulo de incidéncia da radiacdo. Apenas um corpo negro ideal € capaz de absorver toda a radiacao
térmica que incide sobre ele, sendo a absortividade igual a um nesse caso.

Neste trabalho, serd considerado que as partes do CubeSat sdo opacas (r = 0), cinzas (radiacao
nao depende do comprimento de onda), difusas (radiacdo ndo depende da direcdo) e que ndo ocorre

troca de calor por radiacdo no interior do CubeSat por seus componentes, para simplificar as analises.

3.3.1 Condicoes de contorno

Finalizada a explicacdo acima sobre a radiacdo, e as hipéteses simplificadoras utilizadas neste
trabalho, agora pode-se partir para a descricao das condi¢des de contorno sobre o satélite.

Os CubeSats sdo operados em Orbita baixa (Low Earth Orbit - LEO), que € uma regido que se
estende até 2000 km de altitude (Wright; Grego; Gronlund, 2005). Na pratica, esses nanossatélites
operam em uma regido de até 700 km, devido a normas internacionais de acesso e uso do espaco,
onde € estipulado que nanosatélites como CubeSats tenham um tempo de vida maximo de 25 anos.
Até aproximadamente 700 km, a orbita possui um arrasto atmosférico suficiente para derrubar natu-
ralmente um CubeSat neste periodo (Woellert et al., 2011).

Nessa regido de orbita, as principais fontes de radiag@o térmica para o CubeSat sdo: o fluxo solar,
o albedo terrestre, a radiagdo infravermelha e a emissao de calor para o espago, como mostrado na

Figura 18.
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Figura 18 — Fontes de radiagdo em uma 6rbita baixa
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Fonte: Adaptado de Meseguer, Perez-Grande & Sanz-Andres (2012).

As proximas se¢des descrevem cada uma dessas contribui¢des, com base no trabalho de Morsch
Filho et al. (2020).

3.3.1.1 Fluxo solar

O fluxo solar € a principal fonte de calor e energia para o CubeSat. O valor do fluxo solar € de
1366,1 W/m?, podendo esse valor ter pequenas variacdes ao longo dos meses, principalmente em vir-
tude da excentricidade da orbita terrestre em até 3,5% (International Organization for Standardization,
2007).

Em razdo da distancia do Sol até a Terra e também da diferenca de tamanho entre os dois corpos,
pode-se considerar que os raios solares chegam paralelos ao nosso planeta. Assim, a taxa de calor

que chaga a Terra pode ser modelada por:

Osol = @QsAsur—Sol (19)

em que Qg € o fluxo de calor solar e As,—,5,; € a drea exposta e projetada na direcao dos raios solares.

3.3.1.2 Albedo terrestre

Parte da radiac@o solar que chega na superficie da Terra € refletida e retorna para o espago, sendo
esse o fenomeno do albedo terrestre. Assim, a taxa de calor recebida pelo satélite através do albedo

terrestre pode ser estimada por:
Quip = aaQsAsar—Terraf (20)

em que a é o valor do coeficiente de albedo, Asu;—Terrq € @ drea do satélite exposta na direcao da Terra
e f é o termo que modela o albedo de forma especular. O termo f depende da posi¢ao do satélite
sobre a Terra, assim como da sua altitude.

O coeficiente de albedo varia com relacdo a geografia terrestre, pois em regides polares e desér-
ticas a radiacdo solar € muito mais refletida do que nas dareas oceanicas. Assim, em Orbitas baixa,
o coeficiente de albedo médio € de aproximadamente 24% em Orbitas equatoriais e 42% em Orbi-
tas polares (Meseguer; Perez-Grande; Sanz-Andres, 2012). Para esse trabalho, foi considerado um

coeficiente de albedo médio de 30%.
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3.3.1.3 Radiacgdo infravermelha

Além do albedo terrestre, a Terra emite também outro fluxo de calor sobre o satélite, que € por
meio da radiacdo infravermelha. Esse fendmeno ocorre pelo fato do planeta Terra estar a uma tem-
peratura média de 255 K acima do zero absoluto, assim emite radiacdo no comprimento de onda
infravermelha (1 um a 1 mm).

Nessas condigdes, o fluxo de calor gerado é de aproximadamente 237 W/m?, podendo ter algumas

pequenas variagdes (Gilmore, 2002). Assim, essa fonte de calor pode ser modelada por:

Q1r = @QTerraAsat—Terra (21)

em que Qrerrq € 0 fluxo de calor por radiacio infravermelha.

3.3.1.4 Radiagdo para o espago

O espaco profundo tem um temperatura de aproximadamente 2,7 K, o que faz com que o satélite
perda calor por radia¢do para esse meio por ter uma temperatura maior. Assim, essa perda de calor
pode ser estimada por:

4 _ 4
Qsatsesp = €A (T* = T},,) (22)

em que T, € a temperatura do espacgo.

Os termos das dreas projetadas Asui—501, Asar—Sol € 0 termo que modela a reflexdo dos raios sola-
res f dependem da posicdo e atitude do satélite e serdo calculados conforme a metodologia descrita
em Morsch Filho (2021)

3.4 MATERIAIS

Na Tabela 1 sdo mostrados os componentes € seus respectivos materiais com suas propriedades

utilizados na simulagao numérica.

Tabela 1 — Propriedades dos materiais

Componente Material p [kg/m3] cp J/kg K] k[W/mK] u[Pas] L I[kJ/kg]

Estrutura A1 70757 2810 948 140 - -
Painéis solares RF4! 2325 1103 1,03 - -
Hastes A17075' 2810 848 140 - -
Baterias Litio? 2523 1145 1,2 - -
Suporte da bateria A1 7075' 2810 848 140 - -
Invélucro da bateria  PCM  945-993 2850 0,25 0,003 171,215

Fonte: Adaptado de Morsch Filho (2021)! e Xin, Wang & Xi (2023)?.

O PCM escolhido possui uma temperatura solidus Ts de 0 °C e uma temperatura liguidus Ty de 5
°C. Assim, a densidade varia linearmente de 993 kg/m> a 0 °C até 945 kg/m> a temperatura de 5 °C.
Com relagdo as superficies externas do CubeSat, foram consideradas que todos os painéis foto-

voltaicos possuem uma absortividade e emissividade de 0,5.
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3.5 SIMULACAO NUMERICA

Para a solucdo das equacdes mencionadas, foi utilizado o software Ansys Fluent 2024 R1, cuja
licenca foi disponibilizada pela Faculdade de Engenharia de Sdo Jodo da Boa Vista (FESJ). O soft-
ware utiliza o Método dos Volumes Finitos para a solu¢cdo das equagdes. O método utilizado para
a solucdo do problema foi o PISO (Pressure-Implicit with Splitting of Operators), que € um método
recomendado principalmente para problemas em regime transiente. Ele resolve uma equagdo adi-
cional de pressdo corrigida para obter um novo campo de velocidades e pressoes, resolvendo-as de
forma acoplada. Sua principal vantagem € fornecer resultados com mais precisdo com um menor
custo computacional para a maioria dos casos (Liu ef al., 2023).

Foi utilizado um upwind de segunda ordem para a discretizacdo da pressdo, do momento e da
energia. Como fatores de sub-relaxacdo adotou-se: 0,3 para pressdo, 1 para densidade, 0,7 para o
momentum, 1 para a energia e 0,3 para a fracao de liquido. Esses fatores foram escolhidos com base
em trabalhos anteriores, de forma que a solucdo apresentasse uma boa convergéncia.

Como critério de convergéncia foram considerados um residuo inferior a 1x10° para a equagio
da conservagdo da energia e uma variacao de temperaturas inferior a 0,05 °C entre cada 6rbita. Vale
salientar que este problema transiente possui condi¢des de contorno ciclicas, que se repetem a cada
orbita. Portanto, vérias drbitas sao resolvidas em sequéncia até que o resultado também apresente
um comportamento ciclico, independente da condicdo inicial. Para a apresentacdo e discussio dos
resultados, utiliza-se somente a ultima Orbita.

Por fim, foi empregado um passo de tempo de 5 segundos entre cada iteracio, devido a passos

maiores terem levado a divergéncia dos resultados.

3.5.1 Malha

Foram desenvolvidas trés malhas com diferentes nimeros de elementos para se realizar a andlise
de independéncia da malha. O tipo de volume escolhido foi o poly-hexcore, pois em geral apresenta
uma boa relagdo entre boa qualidade da malha e um melhor desempenho computacional. Como
critério de avaliagdo foi utilizada a temperatura no centro de dois painéis no instante inicial da Orbita,
como ¢ mostrado na Tabela 2. Os fluxos utilizados foram os mesmos das condi¢cdes de contorno

descritas, considerando PCM como involucro da bateria e sem corrente.

Tabela 2 — Teste de independéncia de malha

Malha N°de células Temperatura em X+ [°C] Temperatura em Z+ [°C]

1 403.411 35,90 -15,72
2 893.219 35,82 -15,65
3 1.564.463 35,77 -15,69

Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

Pela Tabela 2 pode-se ver que os resultados ficaram muito préximos para as trés malhas, sendo

escolhida a Malha 2 para se realizar as simulagcdes devido a melhor relacdo entre precisdo e custo
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computacional. Na Tabela 3 sdo mostrados alguns parametros principais da malha utilizada e na

Figura 19 € mostrada uma imagem da mesma.

Tabela 3 — ParAmetros da malha

Parametro Valor
N° de células 893.219
N° de faces 4.935.993
Qualidade ortogonal minima  0,1792
Razdo de aspecto maxima 20,898

Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

Figura 19 — Malha do CubeSat

3.6 ESTUDOS DE CASO

3.6.1 Orbita e atitude

Foi escolhida uma 6rbita com altitude de 500 km, 90° de inclinacao, circular. Essa 6rbita tem um
periodo de aproximadamente 96 minutos e possui momentos em que a Terra estd entre o nanossatélite
e 0 Sol, sendo isso um periodo de eclipse. No periodo de eclipse, apenas a radiacdo infravermelha da
Terra chega até o nanossatélite, sendo o fluxo solar e o albedo terrestre nulos nessa fase.

No que se refere a atitude do satélite, que consiste na rotagcdo do satélite em torno de si mesmo,
ha diversas possibilidades. Entre as mais observadas, ele pode ser colocado em uma atitude fixa, com
uma atitude fixa em relacdo a um referencial mével ou pode rotacionar em torno de seus préprios
eixos. Para esse trabalho, foi considerado que o CubeSat tem uma atitude conhecida por Nadir, ou
seja, ele permanece sempre com uma mesma face apontada para a superficie da Terra ao longo de
toda a drbita, como é mostrado na Figura 20. Neste eixo que aponta para a Terra, ele também possui

uma velocidade angular a fim de estabilizar o CubeSat nesta atitude.
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Figura 20 — Orbita com atitude Nadir
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Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

Assim, convencionou-se chamar cada face do CubeSat como mostrado na Figura 20, em que:

X- é a face voltada a superficie da Terra. Neste eixo hd uma velocidade angular &;
e X+ € a face oposta a X-. No inicio da simulacgdo € a face exposta diretamente ao Sol;

e Y- ¢ a face perpendicular a X+ e Z+;

Y+ é a face oposta a Y-;
e 7Z- ¢ aface exposta ao sol apds percorrer um quarto de Orbita;
e 7+ ¢é a face oposta a Z-.

A velocidade angular @ aplicada neste trabalho, em torno do eixo X+, é equivalente a uma revo-

lucdo por orbita.

3.6.2 Invoélucro da bateria

Visando comparar a solug@o proposta de PCM para controle térmico passivo das baterias, foi ava-
liado também o desempenho de outros materiais, como aluminio e teflon. O aluminio € um elemento
metalico, facilmente encontrado, que possui uma alta condutividade térmica e um baixo calor espe-
cifico, fazendo com que ele varie de temperatura de forma rdpida. Ja o teflon apresenta uma baixa
condutividade térmica e um maior calor especifico, apresentando uma inércia térmica maior.

Além desses materiais, procurou-se investigar também o impacto do fendmeno de calor latente do
PCM nos resultados, ou seja, a influéncia do processo de mudanca de fase (derretimento e solidifi-
cagdo do PCM). Para isso, foi simulado um material ficticio com as mesmas propriedades do PCM,
porém sem a possibilidade de mudanca de fase. Este material permanece apenas no estado sélido,
sem liberar ou absorver calor latente, sendo chamado de PCMy.

Na Tabela 4 sdo apresentadas as propriedades desses materiais mencionados.
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Tabela 4 — Propriedades dos materiais para envolvimento da bateria

Material p[kg/m3] cp J/kg K] k[W/mK] u[Pas] L I[kJ/kg]

Aluminio’ 2810 848 140 - -
Teflon? 2175 1100 0,25 - -
PCM, 993 2850 0,25 - -

PCM 945-993 2850 0,25 0,003 171,215

Fonte: Adaptado de Morsch Filho (2021)! e MatWeb (2025)2.

Essa tabela evidencia também as diferentes densidades dos materiais. No setor aeroespacial, a
massa € um parametro critico; portanto, solucdes que sejam eficientes, mas também leves sdo atrati-

vas.
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4 RESULTADOS

Neste capitulo sao discutidos os resultados obtidos com a simulacdo numérica para a 6rbita ana-
lisada, com diferentes materiais e diferentes correntes fornecidas pela bateria. Serdo mostradas as
temperaturas da bateria durante toda a 6rbita, junto com sua distribuicdo de temperatura em instantes
relevantes da simulag@o, como o inicio e fim do eclipse. Também € mostrada a fracdo liquida de PCM

em cada momento da 6rbita, junto com sua distribuicdo nos instantes mencionados acima.

4.1 FLUXOS DE RADIACAO E TEMPERATURA DO CUBESAT

Considerando as condi¢des de contorno mencionadas anteriormente, o fluxo de calor de cada
categoria incidente em cada face do CubeSat é apresentado na Figura 21, assim como o fluxo total,
ao longo de uma 6rbita completa. Para o cendrio avaliado, percebe-se que o fluxo solar é o mais
significativo (Figura 21a), seguido do albedo (Figura 21b) e IR (Figura 21¢). Entretanto, no momento
em que o satélite passa pela sombra terrestre (eclipse, indicado pela linha tracejada), ndo ha fluxo
solar, razdo pela qual se perde grande parte da energia térmica acumulada. O albedo, que € refletido
pela superficie terrestre, deixa de existir ainda mais cedo, quando o satélite cruza a linha que divide
a Terra entre a parte iluminada e a sombreada. Durante o eclipse, apenas a contribui¢do pelo IR da
Terra permanece, de forma constante ao longo de toda a 6rbita. A soma entre todas as contribui¢des
fornece o fluxo total de calor sobre o satélite (Figura 21d).

As variagdes observadas nestas figuras decorrem da combinagao de 6rbita, atitude e geometria do
satélite. Embora ndo seja demonstrado aqui, o padrao que se observa para uma Orbita se repete para

as demais, ou seja, possui um comportamento ciclico.

Figura 21 — Fluxos de radiacdo térmica para orbita com eclipse e atitude Nadir

(a) Fluxo solar (b) Albedo terrestre
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(c) Radiacao infravermelha (d) Fluxo total
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Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

Para as condi¢des de contorno desta pesquisa, o caso sem corrente pela bateria resulta no cendrio
visto na Figura 22. As curvas foram obtidas para cada face do CubeSat, no centro de cada painel
fotovoltaico. Como esperado, o cendrio mais frio ocorre durante a passagem do satélite por trds da

sombra terrestre, onde este transfere grande quantidade de energia térmica para o exterior.

Figura 22 — Temperatura dos painéis

— X+ X =—— Y+ =——Y —— Z+ =—— Z- --- Eclipse

Temperatura [°C]

0 20 40 60 80
Tempo [min]

Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

4.2 VALIDACAO

Buscando alcangar uma validag@o dos resultados obtidos com os modelos numéricos empregados
neste trabalho, esta se¢@o traz um comparativo com dados observados em outras pesquisas. Como ndo
foram observados outros trabalhos na tematica deste estudo que pudessem ser replicados, optou-se por
validar partes do dominio separadamente antes de discutir os resultados para a geometria completa.

Primeiramente, no que se refere a bateria isolada, o modelo visto no trabalho de Xin, Wang &
X1 (2023) foi reproduzido, sendo que os autores usam a mesma bateria desta pesquisa. Os resultados

deste comparativo estdao na Figura 23, onde se verifica uma boa aderéncia entre as curvas.



Figura 23 — Valida¢cdo do modelo da bateria
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No que se refere a validagao numérica do CubeSat, esta tarefa ja € mais complexa, pois ha poucos

dados experimentais reportados na literatura para uma érbita completa, com todas as informacdes de

Orbita e atitude necessdrias para o modelo. Dados reais de temperatura sobre exatamente a mesma

configuracao de 6rbita, atitude e materiais da Figura 22 ndo ha na literatura. Porém, visando comparar

os niveis alcangados com o modelo desta pesquisa, € mostrada na Figura 24 a evolucdo da temperatura

vista em CubeSats em Orbita.

O resultado obtido neste trabalho esta entre o intervalo aproximado de 253 K e 323 K, que € apro-

ximadamente observado em CubeSats reais, ainda que nio se conhecam todas as informacdes destes

equipamentos, embora se reconhecam regides de comportamento senoidal em virtude da passagem

pela sombra da Terra.

Figura 24 — Dados reais da temperatura em CubeSats
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(c) Partes externas do SwissCube: dezembro de 2009
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Fonte: Morsch Filho (2021).

Portanto, a comparagdo da temperatura obtida pelo modelo de CubeSat e pelo cendrio desta pes-
quisa apresenta uma tendéncia geral que se aproxima dos dados reais observados em CubeSat em

orbita. Com isto encerra-se esta se¢do de validacdo e parte-se para a exploragdo dos resultados desta
pesquisa nas proximas secoes.

4.3 BATERIA

Entre os casos avaliados, buscou-se investigar a influéncia da corrente I que passa pela bateria na
transferéncia de calor. A Figura 25 ilustra o estado da carga (State of Charge - SoC) de cada um desses
casos, onde se verifica que I = 3,34 A representa a maxima corrente que pode ser utilizada para que
haja o total descarregamento da bateria durante o eclipse. Qualquer valor acima disso seria critico,
pois o satélite desligaria completamente durante o eclipse. A corrente de 2 A representa um caso
intermedidrio, enquanto que a corrente nula equivale ao ndo uso da bateria. Em todos os cenérios,
assumiu-se que antes de entrar no eclipse a bateria estava completamente carregada, consequéncia da

transferéncia do excedente de geracdo de energia pelo efeito fotovoltaico dos painéis.
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Figura 25 — State of Charge da bateria durante a 6rbita
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Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

Como mostrado na se¢do da metodologia, o calor gerado pela bateria depende do valor da corrente
e da resisténcia, que varia com a temperatura e com o estado de carga da bateria. Assim, para se ter
uma ideia da geracdo de calor, a Figura 26 ilustra a gera¢do volumétrica de energia ao longo da 6rbita,
considerando um cendrio hipotético de 20 °C. Como ja explicado, a bateria opera somente durante o
eclipse, porém percebe-se um comportamento significativamente diferente entre as correntes testadas,

com um aumento vertiginoso do valor préximo ao completo descarregamento da bateria.

Figura 26 — Calor gerado pela bateria durante o eclipse
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Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

Na Figura 27 sao mostradas as temperaturas médias da bateria utilizando diferentes materiais de
envolvimento da bateria junto com diferentes valores de corrente fornecidos por cada bateria. Nestas
imagens, a linha tracejada indica o momento em que hd o eclipse da Terra e representa os instantes
em que a bateria permaneceu ligada. Como a diferenca de temperaturas no dominio da bateria foi
pequena para um dado instante, a temperatura média foi um parametro considerado adequado para se

realizar as analises.
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Figura 27 — Temperatura média da bateria para envolvimento da bateria com diferentes materiais
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Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

Através dos gréaficos gerados, pode-se ver que o aluminio, teflon e PCM, apresentaram um com-
portamento muito préximo, o que ndo era esperado, pois o aluminio possui uma condutividade muito
maior e menor calor especifico do que os outros dois materiais. Esses materiais apresentaram uma
variagdo de cerca de 10 °C de amplitude em cada ciclo para todas as correntes. Isso pode ser um
problema, pois devido a 6rbita ter um periodo de apenas 90 minutos, essa variacdo continua de tem-
peratura pode levar a problemas de fadiga térmica com o tempo, levando a danos aos componentes
e sistemas. Como esperado, a maior corrente resulta nas maiores temperaturas, em virtude da maior
geracdo interna de calor pela bateria.

J4 a utilizagdo do PCM reduziu de fato as temperaturas das baterias, mantendo-as em niveis prati-
camente constantes. Para correntes de 0 e 2 A, as temperaturas ficam em 0 e 2,5 °C, respectivamente,
ao longo de toda a 6rbita. E quando se utiliza a corrente maxima da bateria que ocorre uma varia-
¢do significativa da temperatura, indo de 5 °C quando a bateria estd desligada para uma méaxima de
9 °C durante o eclipse. Em comparagdo com o PCMy), € possivel ver que o calor latente tem um
importante papel nesse controle térmico, em que para correntes de 0 e 2 A a diferenga médxima de
temperatura € de 5°C e e para a corrente maxima essa diferenca diminui para 4 °C. Os aumentos de

temperatura que ocorrem proximo ao término do eclipse para [ = 3,34 A sdo consequéncia da gera-
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¢do de calor pela bateria (Figura 26). Nesta regido da 6rbita, embora o satélite esteja transferindo o
seu calor para o meio externo por radiacdo, a geracao pela bateria superou essa perda e resultou no
aumento da temperatura.

Comparando os resultados de cada material em um mesmo grafico, tem-se a Figura 28, onde se
evidencia ainda mais o impacto do calor latente do PCM na evolugdo da temperatura. Em geral, a
amplitude térmica foi menor com o PCM, com a predominancia de um patamar mais quente apds o
eclipse se comparado com os demais, em virtude da retencio de calor neste caso. Interessante notar
que esse cendrio mais quente com o PCM inicia proximo do término do eclipse, o que pode ser expli-
cado pela combinag¢do do calor latente com o fato da condutividade térmica ser muito baixa no PCM,
ou seja, embora o aumento de temperatura seja amenizado pelo calor latente, hd uma dificuldade para
que seja dissipado através da estrutura do satélite.

E possivel ver em todos os casos que, mesmo durante a fase do eclipse, em que a bateria estd
ligada e gerando calor, a temperatura da bateria tende a diminuir nesse periodo. Isso mostra que os
fluxos de radiagcdo térmica externos também tém uma grande influéncia na temperatura da bateria,
0 que revela a importancia de um projeto térmico que considere aspectos como Orbita, sistema de

poténcia e atitude no projeto do seu sistema de gerenciamento térmico.

Figura 28 — Temperatura média da bateria com diferentes correntes
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Os extremos de temperatura encontrados em cada caso estdo listados na Tabela 5. A maior tempe-
ratura € alcancada quando se utiliza o Teflon como material no entorno da bateria, exceto para o caso
com I = 0, enquanto o aluminio fornece sempre as menores temperaturas. Ao calcular as maximas
variagdes de temperatura de cada caso, dadas por AT = T,4x — Thmin, fica evidente que o emprego do
PCM reduz significativamente essa amplitude. Como temperaturas extremas e variacOes elevadas pre-
judicam o clico de vida das baterias, os resultados sugerem que o PCM é uma alternativa promissora

para emprego no controle térmico passivo de CubeSats.

Tabela 5 — Temperaturas extremas da bateria para cada caso, em °C

I=0A I=2A 1=334 A
Material Tpin Tmax AT Thmin Tmax AT Thin Thax AT
Al17075 -5,775 523 1098 -3,26 7,08 10,34 0,90 10,77 9,87
Teflon -5,30 4,80 10,10 -2,63 7,12 9,75 1,83 11,99 10,16
PCMy, -5,17 454 9,71 -249 6,95 944 195 11,85 9,90
PCM -0,87 0,56 143 2,13 298 0,85 464 886 4722
Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

Na Figura 29 sdo mostradas as distribui¢des de temperatura na bateria para cada valor de corrente
analisada utilizando PCM. As distribui¢des de temperatura foram obtidas em dois instantes da 6r-
bita: no inicio do eclipse (aproximadamente 30 minutos) e no final do eclipse (aproximadamente 65

minutos).

Figura 29 — Distribuicdo de temperatura nas baterias

(a) I = 0 A e inicio do eclipse (b)I=0A e fimdo eclipse

Ansys Ansys
2024R1

©

Temperature Temperature
9.20 @ - . 9.20

F 8.20 I 8.20
r7.20 r7.20
r6.20 r6.20
r5.20 r 5.20
r4.20 r4.20

r3.20
r2.20

1.20 1.20
l o v l o2 @ @ V
e e
-0.80 zﬂ—I z<—I

-0.80
[C] [C]

©

r3.20
r2.20




(c) I =2 A e inicio do eclipse

(d)I=2 Aefimdoeclipse
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Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

Como mencionado anteriormente, para todos os casos € possivel ver que a temperatura ao longo
da bateria € bastante uniforme, tendo baixas variacOes de temperatura em seu dominio. Apenas no
caso em que € fornecida a maxima corrente em que hd uma maior variacdo de temperatura, que chega
a 4 °C no final do eclipse.

Outro comportamento comum em todos os casos € que no inicio do eclipse, as maiores temperatu-
ras ocorrem nas extremidades das baterias, enquanto no centro as temperaturas sao mais baixas. Isso
corre porque o calor chega por conducao através das hastes de aluminio, que recebem calor da estru-
tura e dos painéis, e estdo mais proximas da extremidade das baterias. No entanto, no fim do eclipse
esse comportamento se inverte, ficando mais quente no centro das baterias no que nas extremidades.
Isso pode ser explicado devido a maior presenca de PCM na regido central do que nas bordas em que
a bateria estd em contato com o aluminio. Assim, devido ao calor gerado pela bateria, pela baixissima
condutividade térmica do PCM em relacao ao aluminio e pelo CubeSat estar em uma regido na Orbita
sem receber calor por fontes externas, sua estrutura estd com uma baixa temperatura, o que faz as

regides mais externas da bateria terem uma menor temperatura em relagdo ao centro.
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44 PCM

Como visto anteriormente, a utilizagdo do PCM como um controle térmico passivo para as baterias
impacta nos seus resultados de temperatura. Por esse motivo, nesta sessio sdo explorados os campos
de temperatura no PCM, assim como a sua fragao liquida. Primeiramente, na Figura 30 sao mostradas
as temperaturas médias do PCM em cada instante da orbita, representadas pela linha sélida, junto com
as temperaturas maximas e minimas obtidas nesse dominio, sendo elas representadas pelas linhas

tracejadas de mesma cor.

Figura 30 — Temperatura do PCM para diferentes correntes
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Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

Analisando os graficos, observa-se que a temperatura do PCM tem um comportamento quase
constante ao longo da 6rbita, exceto para o caso com méxima corrente. Para correntes de O e 2 A, as
temperaturas do PCM oscilam em torno de 0 e 2 °C, respectivamente. Nesses casos, as temperaturas
do material estdo entre a temperatura da fase sélida (s = 0 °C) e a temperatura da fase liquida (77, =
5 °C), mostrando que esta ocorrendo mudanca de fase e, consequentemente, calor latente estd sendo
absorvido. E por causa da liberacdo e absorcio de calor latente nesse intervalo que as temperaturas

do PCM sofrem pouca variacao nesse caso.
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Para o caso com corrente maxima da bateria, € possivel ver que a temperatura do PCM ¢€ aproxi-
madamente constante na regido fora do eclipse, sendo em torno de 4,5 °C. Porém, na regido do eclipse
ha um grande crescimento da temperatura, chegando a ultrapassar os 10 °C. Isso ocorre porque todo
o PCM ultrapassa a temperatura de fusao de 5 °C, tornando todo o material liquido e assim ndo tendo
mais absor¢do de calor na forma latente. Como ndo ocorre mais mudanca de fase, toda energia que
entra no material € na forma de calor sensivel, que € responsdvel pelo aumento mais significativo
da temperatura. O aumento da temperatura proximo do final do eclipse é explicado pela geracdo
volumétrica de calor pela bateria, conforme visto anteriormente na Figura 26.

Ao reunir os dados de temperatura do PCM em um mesmo grafico, tem-se a Figura 31. Cla-
ramente, ele segue a mesma tendéncia ja vista na bateria, que consiste no aumento dos niveis de
temperatura com a corrente, como era o esperado. Para as correntes de 0 e 2 A, as temperaturas do
PCM ficam consideravelmente uniformes ao longo da orbita, apresentando uma diferenca de cerca
de 2 °C entre a temperatura maxima e minima. Esse comportamento se repete para as regides com
fluxo solar para o caso com corrente maxima, porém na regido de eclipse surge um gradiente de

temperaturas mais intenso no PCM, chegando a até 6 °C de diferenca.

Figura 31 — Comparativo da temperatura do PCM para diferentes correntes
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Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

O comportamento discutido acima também pode ser explorado através da Figura 32, em que é
mostrada a fracdo liquida de PCM em cada instante da 6rbita. Pela andlise da fracdo liquida, pode-se
ver que € durante o eclipse que ocorre a maior fracao de liquido de PCM, em virtude do aquecimento
das baterias e de sua transferéncia de calor. Quando a bateria ndo fornece nenhuma energia (/ = 0 A),
apenas uma pequena fracdo de PCM estd derretida, consequéncia dos fluxos incidentes de radiacao
que aquecem o satélite. Por outro lado, no cendrio em que a bateria fornece 2 A, aproximadamente
metade do PCM funde e assim permanece ao longo da oOrbita, ainda que fora do eclipse ndo seja
gerado calor pelas baterias. Este resultado ocorre pela inércia térmica do sistema, que € quente o sufi-
ciente mesmo quando a bateria foi desligada. Ja quando se aplica a corrente mdxima, todo o PCM se
torna liquido durante a maior parte do eclipse, sendo esse o periodo em que ocorre 0 maior aumento

de temperatura, como discutido anteriormente. Nesse dltimo caso, ao atingir a fracdo liquida igual a
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1, a absor¢do de calor latente satura, todo o material estd na fase s6lida e ocorrem os maiores niveis
de temperatura, tanto na bateria quanto no PCM. Novamente, o aumento na temperatura do PCM pr6-
ximo ao término do eclipse é consequéncia da geracdo de calor pela bateria, que € significativamente

maior nessa regido da orbita.

Figura 32 — Fracdo liquida do PCM
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Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

Os extremos de fracao liquida observados ao longo da 6rbita, em cada caso, estdo mostrados na
Tabela 6.

Tabela 6 — Fracdes liquidas minimas e maximas de PCM

I[A] Minima fracdo liquida [%] Maéxima fracdo liquida [%]

0,00 0,05 14,55
2,00 39,13 54,55
3,34 90,32 100,00

Fonte: Elaborado pelo autor (2025).

A partir da Figura 33 e Figura 34 s@o mostradas as distribui¢cdes da fracdo liquida de PCM ao
redor das baterias nos planos YZ e XZ. Pelas figuras do campo de fragdo liquida pode-se ver o mesmo
comportamento da temperatura discutido anteriormente. No inicio do eclipse, a parte liquida do PCM
se concentra nas regides mais distantes da bateria e nas suas extremidades, enquanto na parte central
ha mais PCM no estado sélido. Ja no final do eclipse, com o calor gerado pela bateria, a parte liquida
se concentra mais na regido em contato direto com a bateria e também na regido central, como era
esperado.

Como ja observado na metodologia, o satélite encontra-se em um ambiente de microgravidade,
em que ndo ocorre o efeito da forga gravitacional sobre o PCM. Isso pode ser evidenciado pela sime-
tria nas distribui¢des de fracdo liquida independente do plano analisado, mostrando que nio ocorre
convecgdo. Caso houvesse conveccdo, seria vista uma maior concentracdo assimétrica de liquido,

devido aos efeitos de convecgao natural.



Figura 33 — Distribuicdo da frag¢do liquida de PCM no plano YZ para cada caso
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Figura 34 — Distribui¢d@o da fracio liquida de PCM no plano XZ para cada caso
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Fonte: Elabor;ado pelo autor (2025).

Para finalizar, uma visualiza¢do da fracao de liquido no plano XZ de cada caso, no inicio e final do

eclipse, estd ilustrada na Figura 35. Estes sdo os mesmos resultados da Figura 34, porém foi aplicada

uma ampliacdo na imagem e o intervalo da barra de fracao liquida foi diminuido a fim de ressaltar

melhor o fendmeno da fusdo. Nestas imagens fica mais claro que a frente de fusao é simétrica em

torno do plano ZY, consequéncia do ambiente de microgravidade.
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Figura 35 — Distribuicao da frag¢do liquida de PCM no plano XZ ampliado para cada caso
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5 CONCLUSAO

O trabalho desenvolvido avaliou numericamente o desempenho térmico de um CubeSat e de sua
bateria em 6rbita utilizando PCM como um sistema de gerenciamento térmico passivo. Para isso,
foram investigados diferentes materiais no entorno da bateria e diferentes correntes elétricas na bate-
ria. Com base nos resultados obtidos, o PCM mostrou ser mais eficiente para realizar esse controle
do que outros materiais como aluminio e teflon. Enquanto utilizava o aluminio e teflon, as variacdes
de temperatura da bateria chegaram a 10°C. J4 ao utilizar o PCM, essas amplitudes cairam drastica-
mente, deixando as temperaturas quase constantes durante toda a 6rbita. Uma excecdo para isto foi
apenas para a condi¢do de médxima corrente da bateria, em que houve uma variacdo de temperatura
considerdvel para o PCM, sendo de 4 °C, mas ainda bem inferior ao valor alcangado pelos outros
materiais. Ao comparar o PCM com uma versao hipotética sua, porém sem mudanca de fase, pode-se
observar o impacto do calor latente, que € benéfico para a aplicacdo investigada.

Diante deste seu desempenho e sabendo que o PCM possui uma densidade bem menor do que os
outros materiais avaliados (aluminio e teflon), as analises de controle térmico de baterias de CubeSats
sugerem que ele € um bom candidato para aplicacdes aeroespaciais, onde a massa e o consumo de
energia dos sistemas sdo sempre fatores criticos.

Por fim, comprova-se a importincia da modelagem e simula¢des em CFD de sistemas antes da
etapa de fabricacdo, podendo prever comportamentos e fendmenos antes da etapa de construgdo, que

geralmente € mais custosa e complexa.

5.1 IDEIAS PARA ESTUDOS FUTUROS

Diante do desenvolvimento e dos resultados obtidos ao longo do trabalho, surgiram ideias para

futuros trabalhos seguindo essa mesma linha, como:

e Avaliar o desempenho térmico para outras Orbitas;

e Avaliar o desempenho térmico considerando uma superficie aletada ao redor da bateria e em

contato com o PCM;

e Avaliar o desempenho térmico considerando um PCM com propriedades melhoradas através de

adicdes de outros elementos em sua composi¢ao;

e Avaliar o desempenho térmico considerando troca de calor por radiaciao entre os componentes

internos.
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