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“O ser humano é parte de um todo que chamamos Universo, uma parte
limitada no tempo e no espaco. Ele vé a si mesmo, seus pensamentos e
sentimentos como algo separado do resto, uma espécie de ilusdo de Optica da
sua consciéncia. Essa ilusdo de Optica € uma espécie de prisdo para nés,
restringindo-nos aos nossos desejos e afeicbes pessoais. Nossa tarefa € nos
libertar dessa prisdo, aumentando a amplitude de nossa compaixado, para

abarcar todas as criaturas vivas e toda a Natureza em sua beleza”.

Albert Einstein
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RESUMO

Este trabalho apresenta um estudo de avalanche térmica em um sistema de
carga e descarga de baterias em satélites artificiais. Para tanto, desenvolve-se
um modelo baseado em principios macroscopicos, o qual pode ser
generalizado para uma ampla variedade de topologias de suprimento de
energia e tecnologias de bateria. A partir do modelo obtido, identifica-se a
propriedade emergente de avalanche térmica, a qual ocorre no sistema quando
todos os equipamentos estdo acoplados e interagindo uns com 0s outros.
Mostra-se que esta propriedade é decorrente da interacdo dos efeitos da
eficiéncia de carga da bateria, degradacédo de parametros do sistema e modo
de operacdo do satélite. Uma vez identificadas as causas dessa instabilidade
térmica, desenvolve-se uma nova métrica, baseada em métodos gréaficos,
obtida a partir do mapa de Poincaré, permitindo estabelecer a margem de
estabilidade do sistema e delimitar as regibes seguras daquelas com
possibilidade de desencadear avalanche térmica.
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A STUDY OF THERMAL AVALANCHE ON AN ARTIFICIAL SATELLITE
BATTERY CHARGING AND DISCHARGING SYSTEM

ABSTRACT

In this work, we present a study of thermal avalanche on an artificial satellite
battery charging and discharging system. To do so, we develop a model based
on macroscopic principles which can be generalized to a wide variety of
topologies, power supply and battery technologies. From the model obtained,
we identify the emergent property of thermal avalanche in the system which
arises when we consider the interactions between equipment. We show that
this avalanche effect is due to the interaction of battery parameters such as
efficiency or double-layer capacitance, degradation of system parameters and
the operational modes of the system. Having identified the causes of thermal
instability, we develop a new metric, based on graphical methods, obtained
from the Poincaré map, enabling the establishment of a stability margin, as well
as the identification of the threshold for triggering a thermal avalanche.
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1 INTRODUCAO

O Brasil tem participado, ao longo dos anos, no desenvolvimento de satélites
de sensoriamento remoto. Colocados em Orbitas polares do tipo LEO, eles
levam em torno de noventa minutos para completar uma revolucédo em torno da
Terra, com um eclipse de aproximadamente meia hora, resultante da
passagem do satélite através da sombra do planeta. Projetados para atender
exigentes requisitos de confiabilidade, suas unidades de condicionamento e
distribuicdo de poténcia devem fornecer energia ininterrupta ao satélite em
condicdes ambientais extremas, tais como doses acumuladas de radiagéo,
altas variacdes de temperatura, excessivos ciclos de carga rapida e descarga
das baterias bem como extremas vibracbes durante o lancamento. Esses
fatores representam um grande desafio no projeto desse tipo de sistema e,
portanto, torna-se necessaria uma compreensao mais ampla dos fenémenos
gue possam emergir quando seus diversos componentes interagem uns com

0S outros.
1.1. Contexto

Uma das maneiras de se implementar um sistema ininterrupto de suprimento
de energia em satélites € por equipamentos interligados em uma topologia
conhecida como “barramento de energia regulado hibrido” (Sullivan, 1994), tal
como mostrado na Figura 1.1. Neste sistema, um barramento com tensdo
regulada é fornecido pelo equipamento SHUNT aos conversores DC/DC. Aqui,
o condicionamento e distribuicdo de energia se dao pelos componentes
descritos a seguir:

a) SAG (Solar Array Generator) - Fonte de energia elétrica, usualmente

um painel solar;

b) BAT (Baterias) - Armazenamento de energia - baterias do tipo Nickel-
Cadmium, Nickel-Hydrogen, ou Lithium-lon usadas para fornecer

energia durante o periodo de eclipse do satélite ou durante uma



necessidade de consumo maior da carga Util ao longo do periodo

solar;

c) BCHC (Battery Charger and Heating Controller), BDR (Battery
Discharge Regulator) e SHUNT - Unidades de Condicionamento de
Poténcia, representando a eletronica de poténcia utilizada no
gerenciamento e regulacdo do sistema. A energia é disponibilizada
para o satélite por meio de um barramento regulado, a partir do qual

ocorre a distribuicdo as diversas cargas uteis;

d) DC/DC (Conversores DC/DC) - Representando as unidades
responsaveis pela distribuicdo de energia e protecdo das cargas e

barramento.

Figura 1.1 — Topologia hibrida de suprimento de energia.

Neste trabalho, a atencdo estara focada na secdo que compreende a bateria
(BAT), BCHC e BDR quando conectados entre si, especialmente no processo
de aparecimento de novos efeitos termoelétricos, que ndo existem com esses
equipamentos isolados, mas que surgem quando acoplados uns com 0s outros.
Tais fenbmenos serdo aqui tratados como propriedades emergentes do

sistema.



Em condicbes normais de operacdo, o funcionamento destes trés
equipamentos pode ser visto na Figura 1.2, a qual mostra as telemetrias de voo
do satélite CBERS2. Essa figura mostra varios ciclos de periodo solar e eclipse
e o efeito na tensédo e temperatura da bateria. Algumas notas importantes a
serem mencionadas sao o fato de o BDR, sendo um regulador de tensdo na
sua saida, atuar como uma carga de poténcia constante do ponto de vista da
bateria. Portanto, sua corrente de entrada aumenta a medida que a tensao da
bateria diminui. Além disso, a temperatura da bateria atinge um ciclo limite
imposto pela oOrbita do satélite & medida que ele passa pelo periodo solar e
eclipse. Os dados faltantes nesse gréfico, evidenciados pelas linhas continuas
sem pontos, sdo devidos ao limite da capacidade do subsistema de

armazenamento de telemetrias.

Figura 1.2 — Telemetrias de voo do satélite CBERS2.

1.2. Motivacéao

O fornecimento de energia elétrica € um dos requisitos mais importantes para
as diversas cargas Uteis dos satélites. Uma falha do sistema de suprimento de
energia pode implicar a perda do veiculo e é interessante notar que muitas das
primeiras missdes ndo tiveram sucesso devido a esse motivo (Larson & Wertz,

1993). Desde o primeiro satélite artificial, lancado em 04 de outubro de 1957,
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h& necessidades crescentes de poténcia elétrica com tensdo e/ou corrente
estabilizadas dentro de limites cada vez mais exigentes, em veiculos espaciais
cada vez mais complexos. No entanto, a medida que esses novos requisitos
iam sendo impostos aos engenheiros responsaveis por desenvolver tais
sistemas, surgiam também efeitos indesejaveis que contribuiam para seu mau

funcionamento ou culminavam até mesmo em falhas catastréficas.

Nesse contexto, o desempenho da bateria € um dos fatores mais importantes
dentre os que limitam a vida util de uma missdo espacial, uma vez que a
bateria é submetida a condi¢des extremas de operac¢do. Com o decorrer de seu
uso, a bateria se degrada e comeca a comprometer a execugao da missao.
Com o desempenho degradado, a bateria pode ndo ser capaz de alimentar
outros subsistemas do satélite, como a carga util, o controle de atitude ou o
computador de bordo, resultando em falhas de alguns subsistemas e,

consequentemente, na deterioracdo da misséo e diminuicéo da vida util.

Dentre as possiveis falhas da bateria, destaca-se o fenbmeno de avalanche
térmica, o qual, de forma simplificada, pode ser explicado como um
desbalanceamento energético, decorrente da condicdo em que a taxa de calor
gerado no interior da bateria excede a capacidade desta de dissipa-lo, tal como

mostrado no diagrama da Figura 1.3.

Figura 1.3 — Mecanismo de avalanche térmica em uma bateria.
Fonte: Kim e Pesaram (2007).



Em geral, este problema esta relacionado a abusos cometidos, a um processo
de carga mal realizado, a condigcbes ambientais adversas ou, como ja dito,
pode, inclusive, surgir como uma propriedade emergente no sistema quando
varios dos equipamentos que o constituem séo integrados e colocados a

operar em seus diversos modos de operagao.

Problemas deste tipo podem ser danosos ndo somente aos equipamentos, mas
também as pessoas que participam diretamente nas operacdes de testes com
baterias. Os estagios finais de um mecanismo de avalanche térmica envolvem
reacfes espurias, com producdo e desprendimento de gas, criando assim
grandes riscos de explosdo e acidentes pessoais. A Figura 1.4 mostra sinais

visiveis de uma bateria sujeita a este tipo de mecanismo.

No caso de missdes espaciais, problemas de avalanche térmica remontam aos
primordios da corrida espacial. Na década de 1960, a missdo considerada
como precursora do telescépio espacial Hubble e denominada OAO (NASA,
1996), do inglés, Orbiting Astronomical Observatory, era um satélite de 6rbita
baixa, com 1769 kg, utilizando células fotovoltaicas como fonte primaria de
energia. Apenas vinte oOrbitas tendo sido executadas ap0s o seu langamento, e
antes que seus experimentos fossem ligados, uma falha grave envolvendo

aguecimento da bateria terminou a primeira dentre a série de missdes OAO.

Figura 1.4 — “Inchaco” em bateria, mostrando efeito de avalanche térmica.
Fonte: Hoff e Steeves (2005).



Abusos térmicos de baterias ndo se restringem somente a industria espacial.
Um grande numero de pesquisas e testes vem sendo realizado em baterias
com aplicacdo na industria automobilistica, em especial as destinadas ao
desenvolvimento de carros hibridos e elétricos. Os danos causados a um
prototipo de bateria a ser utilizado em veiculos hibridos, quando submetido a
uma situacdo de sobrecarga, podem ser vistos na Figura 1.5. Pela imagem,
pode-se inferir 0 nivel de perigo que se atingiu nesta situacdo, uma vez que se
evidencia o risco de ruptura do compartimento da bateria com consequente

exploséo.

Avalanches térmicas podem ser dificeis de prever e, em alguns casos, seus
agentes causadores se revelam de dificil determinacéo. Portanto, reveste-se de
grande interesse o entendimento das condicfes que, num sistema de carga e
descarga de baterias em satélites, possam levar ao desencadeamento do
mecanismo em apreco. No entanto, informacdes e dados detalhados s&o
bastante limitados. Por isso, este trabalho fara uso da experiéncia de voo do
satélite CBERS2 — o qual sofreu falha de avalanche térmica em uma de suas
baterias - como ponto de partida para o entendimento dos agentes causadores
desses efeitos térmicos indesejaveis no sistema de suprimento de energia,
procurando, assim, estabelecer um melhor entendimento do fenébmeno e com

isso evita-lo em outras missdes ora em desenvolvimento no INPE.

Figura 1.5 — Efeito de avalanche térmica devido a sobrecarga em um prototipo

de bateria.
Fonte: SNL (2006).



O fenbmeno de avalanche térmica ocorrido no satélite CBERS2 pode ser
observado na Figura 1.6. Embora aquela curva mostre uma saturacdo desse
valor em torno de 20° Celsius, devida as limitacdes de fundo de escala desta
telemetria, as analises feitas em outros subsistemas, como o de controle
térmico do satélite, permitiram a conclusdo de que a bateria atingiu limites

ainda maiores, proximos de 60° Celsius.

Os fatores responsaveis pelo disparo desse mecanismo seréo objeto de estudo
deste trabalho, e ficara mais claro adiante que tais causas podem nao apenas
estar localizadas dentro do sistema de suprimento de energia, mas também
decorrer como propriedade emergente quando o satélite entra em um de seus

possiveis modos de operacédo, por exemplo, o Modo de Emergéncia.

Temperatura da bateria (°C)
25,00

20,00 -

15,00 .

10,00 — R

21/11/07 00:00:00

21/11/07 04:48:00
21/11/07 09:36:00
21/11/07 14:24:00 -
21/11/07 19:12:00
22/11/07 00:00:00 -
22/11/07 04:48:00 -
22/11/07 09:36:00 -
22/11/07 14:24:00 -
22/11/07 19:12:00 -
23/11/07 00:00:00 -

Figura 1.6 — Temperatura da bateria do CBERS2 durante avalanche térmica.

Estes fatos nos levam, portanto, a um esforco de melhor entender o fenémeno
de avalanche térmica, identificar suas possiveis causas e verificar as margens

de estabilidade existentes no sistema.



1.3. Objetivos

Este trabalho tem como objetivo principal e geral estudar a avalanche térmica

em um sistema de carga e descarga de baterias em satélites artificiais. A

propriedade emergente de avalanche térmica surge no sistema quando a

bateria € acoplada aos equipamentos responsaveis pela sua carga e descarga

e o satélite opera em seus diversos modos de operacdo. Assim, por meio de

modelagem, simulacdes e validacdes experimentais com os dados de o6rbita de

um satélite, pretendemos explicar quais mecanismos podem ser responsaveis

por disparar essa particular instabilidade térmica. Para se atingir tais metas, os

seguintes passos sao definidos:

a)

b)

modelagem termo-elétrica-quimica-orbital-l6gica (TEQOL) do
sistema: o sistema a ser investigado possui cinco aspectos distintos,
porém acoplados, a saber: o térmico, o elétrico, o quimico, o orbital e
0 légico. Isso implica desenvolver um modelo que contemple esses
cinco aspectos distintos. No entanto, iremos abordar esse problema
sob um ponto de vista macroscopico, assim mostrando que ndo ha
perda significativa de precisdo com esta escolha, permitindo ao
mesmo tempo facil adaptacdo do modelo para diferentes tipos de
topologias. Embora um detalhamento mais profundo do aspecto
quimico, por exemplo, possa trazer um pouco mais de precisdo, ele
implica também em maior complexidade e um maior nimero de
parametros a serem definidos no modelo, os quais s6 podem ser
obtidos através de um conhecimento mais detalhado da natureza
interna da bateria que, na maioria dos casos, hdo € uma informacao
facilmente disponibilizada e esta restrita ao fabricante e seus
processos adotados.

validacdo do modelo: uma vez desenvolvido o modelo TEQOL, o
objetivo seguinte sera estimar seus parametros para um par veiculo-
bateria especifico, a saber, o0 CBERS2 e, utilizando o software
Simulink, realizar simula¢des, comparando os resultados obtidos com

os dados reais de voo. Dessa forma, validaremos o modelo utilizado.
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c) andlise Conjuntas: uma vez validado o modelo, iremos confrontar
teoria, simulacdo e experimento para investigar os fatores que podem
contribuir para o disparo de avalanche térmica. Iremos observar o
efeito da variacdo de parametros, causada pelo envelhecimento e
degradacgéo de alguns componentes desse sistema juntamente com o
funcionamento do satélite em seus diversos modos de operagdo. Uma
vez conhecidos esses fatores, estaremos aptos a desenvolver uma
métrica que indique regides seguras e perigosas de operacdo do
sistema, sob o ponto de vista de se evitar semelhantes instabilidades

térmicas.
1.4. Originalidade, generalidade e utilidade

Para que este trabalho possua os atributos de uma tese de doutorado, €
necessario que o mesmo possua trés aspectos fundamentais: originalidade,
generalidade e utilidade. Assim, a tese aqui defendida deve demonstrar que
sua area de pesquisa se da sobre um tema que ainda apresenta certas lacunas
de entendimento ou de modelagem. ApoOs a revisdo bibliografica que sera
apresentada no capitulo seguinte, pode-se constatar que o estudo sobre as
propriedades emergentes de um sistema de suprimento de energia em satélites
artificiais serd abordado de uma forma ainda ndo relatada na literatura
pesquisada. Os fenbmenos de avalanche térmica, embora amplamente
relatados na literatura sobre baterias, nunca foram abordados de uma forma
integrada em suprimento de energia de satélites artificiais. Nesta visdo
sistémica, identificamos o efeito de seus Modos de Operacdo e variacdo de
parametros, decorrentes da degradacdo ao longo da vida do satélite, como
mecanismos desencadeadores de instabilidade térmica. Além disso, o uso de
algumas ferramentas da teoria geométrica de equacdes diferenciais permitira,
de uma forma ainda n&o relatada na literatura, uma analise de estabilidade,
através da qual sera possivel o desenvolvimento de uma nova métrica que
indique regibes seguras e proibitivas de operacdo. Com relacdo a
generalidade, o modelo aqui desenvolvido é baseado em principios

fundamentais como, por exemplo, a Primeira Lei da Termodinamica, podendo
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assim ser facilmente adaptado para qualquer tipo de tecnologia de baterias,
através de um numero minimo de ajustes de parametros. Para finalizar, os
resultados obtidos neste trabalho serdo de grande utilidade para engenheiros
de suprimento de energia que necessitem estabelecer requisitos para o tipo de
sistema em escrutinio. Com o conhecimento obtido, sera possivel estabelecer
condicbes de projeto e de operagcdo que evitem a ocorréncia de avalanche

térmica, permitindo que o sistema opere em regiées seguras.
1.5. Conteudo

Os capitulos restantes desta Tese estdo organizados da seguinte maneira: o
segundo capitulo apresenta os conceitos basicos juntamente com uma revisao
bibliografica dos modelos existentes. O terceiro capitulo discursara sobre a
formulacdo do problema, apresentando as lacunas existentes na literatura
sobre modelagem de um sistema de carga e descarga de baterias em satélites
artificiais, definindo quais pontos nosso modelo devera complementar. 1sso
sera realizado por trés tipos de abordagem: teoria, simulacéo e experimento. O
capitulo quarto é a abordagem tedrica do problema e apresenta o modelo
proposto, seguido do capitulo cinco, no qual sdo realizadas simula¢cdes que
permitirdo a validacdo do modelo através de dados reais de voo do satélite. No
sexto capitulo, descreve-se o experimento obtido por meio das telemetrias de
voo do satélite CBERS2. No capitulo sétimo, realizam-se analises conjuntas
dos efeitos de variacdo de parametros causada por degradacao do sistema, de
seus modos de operacao, bem como se faz uso da ferramenta conhecida como
mapa de Poincaré para estabelecer, de uma forma simplificada, uma métrica
que defina as regibes seguras de operacdo. Por fim, o Ultimo capitulo
apresentara um apanhado geral das observacdes realizadas e das conclusées

tiradas, além de indicar as possibilidades de trabalhos futuros.
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2 CONCEITOS BASICOS E REVISAO BIBLIOGRAFICA

Neste capitulo pretende-se apresentar 0s principios basicos utilizados na
modelagem elétrica e térmica do sistema bem como a maneira com que cada
uma dessas naturezas interage entre si. Estes conceitos iniciais serdo
realizados juntamente com a revisdo bibliogréfica do que foi feito até o presente
momento neste tipo de sistema, relacionando-a, ao final de cada se¢&o, com o

contexto deste trabalho.
2.1. Breve historico da tecnologia de baterias espaciais

Em sistemas espaciais, baterias usualmente estdo entre os itens que possuem
vida mais curta, dado os extremos a que sao submetidas, especialmente em
oOrbitas baixas (LEO). Neste tipo de 6rbita, mais de 5000 ciclos de carga e
descarga acontecem anualmente. Portanto, prever o comportamento da bateria
sob estas condi¢des torna-se um fator importante no correto gerenciamento de

um sistema de suprimento de energia em satélites artificiais.

Nos anos 60, quando baterias de Nickel-Cadmium eram amplamente utilizadas
e 0 numero de missdes espaciais continuava a aumentar, varias agéncias
governamentais americanas financiaram varios estudos para entender 0s
fenbmenos ocorridos em baterias e, com isso, desenvolver novas células que
fossem capazes de cumprir com os padroes de qualidade espacial. Partes
deste esforco foram agrupadas em um famoso manual de baterias Nickel-
Cadmium, publicado pela NASA (Scott & Rusta, 1979).

Apés esta fase de extenso uso em varias missfes da NASA, surgiram as licbes
aprendidas que foram compiladas em (Ford, Rao, & Yi, 1994). Este manual

destaca, entre outros, trés fatores fundamentais neste tipo de sistema:

a) “Para um tecnologista de baterias, uma célula de Nickel Cadmium é
um sistema altamente complexo, um dispositivo eletroquimico
interativo em que o desempenho presente e futuro € totalmente

dependente do seu passado.
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b) “A degradagdo em baterias de voo pode ser facilmente medida em
termos de diminuicdo da tensdo de final de descarga, perda da

capacidade e aumento da sobrecarga.

c) “O efeito mais notavel do aumento de temperatura da bateria é a

diminuicdo da eficiéncia de carga.”

Os anos se passaram e as baterias de Nickel-Cadmium ainda encontram uso
em aplicacdes espaciais devido a sua robustez a grande numero de ciclos de
carga e descarga bem como sua boa capacidade em suportar longos periodos

de armazenamento.

Os processos elétricos de carga e descarga estdo relacionados a reacdes
guimicas que acontecem internamente na célula, com efeitos térmicos se
manifestando de acordo com a situacdo em que se encontra a bateria. A carga,
por exemplo, inicialmente € endotérmica e se transforma em reacéo
exotérmica, com producéo de gases, a medida que se aproxima de 100% SOC
(State of Charge). O significado de 100% SOC é estar totalmente carregada.
Durante a descarga 0 processo € exotérmico, com desprendimento de calor.
Esta caracteristica € observada tanto em baterias de Nickel-Cadmium quanto

em Lithium-lon (NASA, 2010).

Em (Ford, Rao, & Yi, 1994), é descrito que para o caso Nickel-Cadmium, o
inicio do processo de carga (endotérmico) possui eficiéncia de carga (nc)
préxima de 100% e comeca a cair rapidamente a medida que a bateria se
aproxima do seu estado final de carga (exotérmico). Além disso, este instante é
também uma funcdo da temperatura. A 0° Celsius, as reacbes de sobrecarga
comecam quando a bateria estd 95% carregada. J& a 20° Celsius este instante
se da a 80% (Ford, Rao, & Yi, 1994). Isso pode ser visto graficamente na

Figura 2.1.
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Figura 2.1 — Eficiéncia de carga versus estado de carga (SOC).
Fonte: (Ford, Rao, & Yi, 1994).

Esta caracteristica também pode ser vista na Figura 2.2, a qual mostra
resultados experimentais para alguns tipos de baterias, conforme relatado em
(Scott & Rusta, 1979). Essas curvas estdo parametrizadas em temperatura e
corrente de carga (por exemplo, 0,1C é uma corrente de 5A para uma bateria
de capacidade C=50Ah). Nessa figura, pode-se observar a queda abrupta da
eficiéncia no final da carga, piorando ainda mais com o aumento da

temperatura.

Baterias de Nickel-Hydrogen também encontraram seu espaco na comunidade
espacial devido a sua grande capacidade de suportar altos valores de DOD
(Depth of Discharge) e por isso ter um maior valor de energia especifica
utilizavel (Larson & Wertz, 1993). Este fato economiza uma quantidade
consideravel de massa e assim faz este tipo de tecnologia ser bastante
adequado para missdes geossincronas, em que 0s custos de langcamento a
altas altitudes sé@o bastante afetados pela massa do satélite, uma relagéo ja

bastante conhecida.

13



100~ [E

il

INCREMENTAL CHARGE EFFICIENCY (percent}

er [se°d]

i L I
75 123 150

CHARGE THROUGHPUT ipercent of rated capacity]

Figura 2.2 — Eficiéncia de carga versus estado de carga, parametrizado em
temperatura e corrente de carga.
Fonte: (Scott & Rusta, 1979).
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Mais recentemente a induUstria aeroespacial estd fazendo a transicdo de
baterias baseadas na quimica do Niquel para baterias baseadas na quimica do
Litio. Surgiram entdo baterias de Lithium-lon com energia especifica da ordem
de 100Wh/Kg, uma relacdo bem maior que as suas antecessoras de Nickel-
Cadmium que possuem energia especifica na faixa de 25 a 70Wh/Kg
(Deligiannis, Ewell, & Gittens, 1999). Embora a industria comercial de
eletrbnicos portateis ja venha utilizando este tipo de tecnologia por varios anos,
sua qualificacdo espacial em missdes de Orbitas LEO ainda esta em sua
infancia (Smart , Ratnakumar, Whitcanak, Surampudi, & Marsh, 2010)
(McKissock, Manzo, Miller, & Reid, 2005), com alguns exemplos de voo
podendo ser citados em (SAFT, 2007) e (ESA, 2010).

Um resumo mais abrangente de quarenta anos de uso de tecnologia de
baterias em satélites artificiais pode ser visto em (Borthomieu, Lagattu, Remy,
& Sémerie, 2008).

Os satélites desenvolvidos pelo INPE até o presente momento sempre usaram
a tecnologia de Nickel Cadmium. Houve tentativas de se utilizar baterias de
Lithium-lon nos satélites CBERS3&4 mas impedimentos politicos e contratuais,
e ndo técnicos, impossibilitaram de se levar esta ideia adiante, mantendo-se
desta forma a tecnologia baseada em Niquel. Para os satélites da Plataforma
MultiMissao, de fabricacdo nacional, foi possivel colocar baterias de Lithium
lon. Nos préximos anos, quando esta missdo for lancada, ela sera a primeira

experiéncia do Brasil com este tipo de tecnologia em satélites artificiais.

2.2. Revisdo dos modelos de bateria

7

A bateria a ser modelada é composta de trés aspectos distintos, porém
acoplados entre si: 0 elétrico, o quimico e o térmico. Existem diversos modelos
que podem ser encontrados na literatura, variando de alguns baseados na
eletroquimica de células, os quais costumam carregar consigo um bom grau de
detalhe e precisao, até modelos mais genéricos que tratam estas propriedades

por meio de processos estocasticos. Em (Jongerden & Haverkort, 2009) pode-
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se encontrar uma revisao simplificada destes principais tipos de modelos.
Dentre os exemplos de modelos que procuram entrar no detalhe interno da
guimica de uma célula, temos em (Gomadam, Weidner, Dougal, & White, 2002)
uma abordagem unidimensional da estrutura interna de células de Lithium-lon e
Nickel-Cadmium, para a qual se descrevem as equacdes que governam a
cinética eletroquimica, transporte de massas e de particulas por meio de
difusdo e variagcbes de temperatura obtidas por meio de expressdes de

Arrhenius.

Muitos destes modelos eletroquimicos vém surgindo, impulsionados por
extensas pesquisas voltadas para aplicacdes da tecnologia de Lithium-lon na
industria automotiva, conforme descrito em (Fang, Kwon, & Wang, 2010), em
que sao simuladas a tensdo e a temperatura da bateria e estas séo

comparadas com resultados experimentais.

Embora modelos eletroquimicos sejam capazes de fornecer resultados de
simulacdo mais precisos, eles também exigem por outro lado um grande
namero de ajustes de parametros, além de serem especificos para um
determinado tipo de tecnologia. Tentativas de se obter um modelo mais
macroscopico podem ser vistas em (Baudry, Neri, Gueguen, & Lonchampt,
1995), no qual a natureza quimica € representada por componentes elétricos
que emulam as propriedades quimicas da bateria. Seus parametros séo
obtidos por meio da técnica conhecida como impedance spectroscopy
(Macdonald, 1992).

Modelos elétricos de bateria baseados em elementos de circuitos elétricos séo
bastante comuns. O mais simples de todos consiste de um simples circuito RC
(resistor em série com capacitor) tal como mostrado na Figura 2.3, no qual o
resistor simula a resisténcia interna da bateria e o capacitor simula a

capacidade de carga da célula e a forca eletromotriz da bateria.
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Figura 2.3 — Modelo RC simples de uma bateria.

Esta simplificacdo é capaz de responder por uma ampla variedade de
comportamentos elétricos observados em baterias, independente de sua
tecnologia. No entanto, este tipo de modelo ndo € capaz de explicar o
comportamento da tensdo de bateria para transitorios de corrente. Para isso, €
necessario introduzir um segundo capacitor, em paralelo ao resistor,
representando o fendmeno conhecido como double-layer (Bard & Faulkner,
2001) que faz com que a interface entre um material poroso (catodo ou anodo
da célula) e um eletrélito apresente uma estrutura de camadas eletricamente
carregadas, conforme o esquema da Figura 2.4. O efeito desta capacitancia
adicional € provocar um atraso na tensdo da bateria quando a ela é aplicado

um transitério de carga.
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Figura 2.4 - Interface metal-solugdo modelada como um capacitor com carga
negativa no metal em (a) e positiva em (b). Em (c) hd o modelo
proposto detalhado de double-layer.

Fonte: (Bard & Faulkner, 2001).

Em (Gao, Liu, & Dougal, 2002) podemos ver o uso deste tipo de artificio, a
partir do qual é utilizado um polinémio para simular o funcionamento da bateria,
obtido através da aproximacdo de dados experimentais. Embora o método seja
desenvolvido para o estado de descarga, o autor afirma que pequenos ajustes
de alguns fatores neste modelo permitem também a previsdo do
comportamento quando no estado de carga. Em (Koning, Veltman, & Bosch,
2004) podemos ver um método semelhante, porém um pouco mais ampliado,
pois se considera além do capacitor de double-layer, o capacitor que
contabiliza o transporte de massas e particulas no nivel microscépico da
bateria, ou seja, o processo de difusdo. Este modelo é entéo utilizado para se
realizar um estudo sobre as eficiéncias de carga e descarga que, neste artigo,
€ demonstrada ser diferente uma da outra. Conforme ja dito, o efeito da
introducdo destes capacitores em paralelo a resisténcia interna da bateria &
simular o atraso provocado na tensdo da bateria quando a ela é aplicada um

transitorio de carga.
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Mais recentemente, a industria automobilistica vem impulsionando uma
quantidade consideravel de pesquisas na construcdo de modelos para
gerenciamento de baterias em carros elétricos, especialmente no que se refere
ao controle do estado de carga (Coleman, Zhu, Lee, & Hurley, 2005) (Urbain,
Rael, Davat, & Desprez, 2007) (Lee, Kim, Lee, & Cho, 2007), possibilitando
assim uma informacdo sobre a autonomia do veiculo, tdo Util e necesséria

guanto o ja conhecido marcador de combustivel.

No caso da industria espacial, esforgcos também tém sido realizados no sentido
de se obter modelos. Em (Dudley, Roche, Tonicello, & Thwaite, 2005) os
fenbmenos eletroquimicos de difusdo sdo representados por uma rede RC, tal
como uma linha de transmissdo para o exemplo especifico de uma célula
comercial de Lithium-lon. O comportamento térmico é obtido por meio das
perdas 6hmicas nessa rede juntamente com o calor de entalpia da reacao.
Embora o modelo preveja o comportamento para BOL (Beginning of Life), o
autor deixa como futuro trabalho o estudo do efeito da degradacdo dos

parametros.

Também em (Simonelli, Richard, Veith, & Tonicello, 2005) podemos encontrar
um modelo para baterias, baseado nos principios gerais de resisténcia interna,
capacidade e difusao e implementado por meio de circuitos spice.

Com o objetivo de avaliar o desempenho de baterias em final de vida, um dos
maiores fabricantes deste tipo de equipamento (Borthomieu, Prevot, &
Masgrangeas, 2008) desenvolveu um modelo também especifico para a
tecnologia de Lithium-lon, na qual se avaliam e discutem o0s principais

mecanismos de degradacéo ao longo da vida atil da mesma.

Em (Zahran & Atef, 2006) podemos ver um modelo termoelétrico para baterias
de Nickel-Cadmium em satélites de Orbita baixa. Neste artigo, os autores
apresentam um modelo mateméatico que descreve o comportamento térmico e

elétrico, para a carga e descarga. No entanto, as origens das equacdes que
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descrevem o acoplamento termo-elétrico ndo foram demonstradas e nem ha

mencao sobre o fenébmeno de avalanche térmica.

No caso deste trabalho, estaremos em busca de um modelo termoelétrico que,
ao mesmo tempo, seja baseado em principios fundamentais e macroscopicos,
e seja capaz de reproduzir, com boa fidelidade, o comportamento observado
em voo de um satélite em érbita baixa. Para isso tentaremos tirar proveito das

principais caracteristicas dos modelos discutidos até aqui.

Portanto, a partir das possibilidades apresentadas em (Jongerden & Haverkort,
2009) nossa escolha inicial serd& o uso de componentes elétricos como
resistores e capacitores para emular os fendmenos elétricos da bateria. Neste
modelo, serd agregada a capacitancia de double-layer apresentada em (Gao,
Liu, & Dougal, 2002) por considera-la importante na representacao do efeito de
atraso na tensdo da bateria quando a ela sdo aplicados transitérios de carga.
Ndo sera feito uso dos detalhes internos microscopicos da eletroquimica de
célula, tal como feito em (Gomadam, Weidner, Dougal, & White, 2002) por
considerarmos que este caminho tira um pouco da generalidade do modelo
aqui proposto, além de exigir um grande ajuste de parametros especificos para
a bateria utilizada. O modelo elétrico ficaria conforme mostrado na Figura 2.5.
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Figura 2.5 — Modelo elétrico da bateria.
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Devido ao fato da corrente de carga proveniente do Solar Array Generator
(SAG) ser constante, a tensdo sobre o capacitor C, tera um comportamento
linear, justificando também a escolha deste modelo uma vez que este

comportamento pode ser visto no caso real tal como mostrado na Figura 1.2.

Com relagdo a parte térmica, estaremos em busca do mesmo objetivo de
generalidade. Assim, estaremos desconsiderando a abordagem microscopica
eletroquimica para se prever temperatura, como por exemplo, equacdes de
Arrhenius, tal como elaboradas em (Fang, Kwon, & Wang, 2010). Ao invés
disso, iremos utilizar equacdes mais gerais como feito em (Zahran & Atef,
2006). Neste artigo, os autores apresentam equacfes que acoplam o0s
fendbmenos elétricos e térmicos, porém desprezam o efeito da eficiéncia de
carga tal como relatado em (Scott & Rusta, 1979). Iremos, no NOSso caso,
considerar o efeito das curvas de eficiéncia mostradas na Figura 2.2,
garantindo ao mesmo tempo generalidade e representacdo dos principais
fenbmenos envolvidos. Esta solucdo sera discutida em maiores detalhes em

capitulos subsequentes.
2.3. Métodos de carga

Uma grande variedade de métodos de carga de bateria existe para aplicacdes
em sistemas de suprimento de energia de satélites artificiais. Em aplicacdes de
oOrbita baixa, 35% a 40% do periodo orbital é gasto em eclipse e mais de 6000
ciclos de carga e descarga acontecem anualmente. Além disso, o curto periodo
solar exige o uso de carregadores rapidos que fazem uso de altas correntes de
carga da bateria. Esta caracteristica, quando ndo é bem gerenciada, pode levar

a bateria a uma situacdo de sobrecarga, provocando aquecimento na mesma.

Sobreaquecimento de baterias era um problema comum nos primeiros satélites
(Scott & Rusta, 1979). Isso foi atribuido a falta de conhecimento ou de uma
compreensdo maior sobre os parametros de operacdo da bateria e suas
interacdes mutuas. Inicialmente, estes sistemas operavam injetando na bateria

uma carga maior do que aquela retirada. Suas temperaturas de operacao
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ficavam frequentemente em torno de 30° C e com o continuo ciclo de carga e
descarga e envelhecimento da bateria, estas cargas excessivas faziam

aumentar ainda mais a temperatura da bateria.

Para superar problemas deste tipo, o final de carga passou a ser controlado
também em funcdo da temperatura ao se introduzir familias de curva de tenséo
de final de carga, conforme sera explicado e discutido mais adiante. Portanto,
torna-se importante conhecer estes métodos, pois seu uso € um fator
determinante no correto funcionamento do sistema. De modo geral, os métodos

de carga podem ser divididos como se seguem.
2.3.1. Corrente limitada

Neste método, um regulador controla a corrente de carga definida por uma
referéncia selecionada. Esta referéncia de corrente deve ser tal que seja alta o
suficiente para garantir a recarga da bateria apds o eclipse, porém, baixa o
suficiente para se evitar sobrecarga. Este método simples implica uma corrente
constante ao longo de todo o processo de carga durante o periodo solar e,
portanto, exige 0 compromisso entre o balanco da energia elétrica necessaria e

o controle de temperatura. A Figura 2.6 ilustra este processo.
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Figura 2.6 — Carga com corrente limitada. (a) Tenséo da bateria, (b) Corrente
da bateria.
2.3.2. Tensao limitada

No método de carga por tensao limitada, a corrente é controlada indiretamente
no final da carga. Um regulador limita a tensdo da bateria, provocando o efeito
de reducédo da corrente de um valor inicial para valores cada vez menores.
Para se entender como se da este processo, tomemos como referéncia um

modelo simples de bateria, tal como mostrada na Figura 2.7.
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Figura 2.7 — Modelo RC da bateria.
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Nesta figura, »; é resisténcia interna da bateria e o parametro C representa a
capacidade de armazenar carga da bateria. Se V,,. € a tensdo constante de
final de carga aplicada aos terminais da bateria, a simples observagao da lei de
Ohm nos diz que a corrente i, Sobre a resisténcia interna diminui a medida
gue a bateria continua sendo carregada e a tensdo da capacitancia C continua
a aumentar. A representacao grafica deste processo de carga pode ser visto na
Figura 2.8.

Figura 2.8 — Carga da bateria com tenséao limitada.

2.3.3. Temperatura limitada

Tendo em vista que baterias produzem calor ao se aproximar do seu estado
final de carga (Ratnakumar, Timmerman, & Di Stefano, 1996), utilizar a
temperatura como um modo de terminar 0 processo surge como uma ideia
natural. No entanto, para ser efetivo, este método dependera das propriedades
termo fisicas da célula e da maneira e posicdo em que é colocado o sensor de
temperatura na bateria. Gradientes de temperatura entre o interior da célula e a

estrutura externa onde € montado o sensor podem provocar atrasos da malha
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de controle, culminando em instabilidades, deixando este método como uma

alternativa secundaria de controle.
2.3.4. Pressao limitada

Este método se baseia no fato de que reacbes parasitas com desprendimento
de gases acontecem no final da carga de baterias, aumentando assim sua
pressao interna. A dificuldade, no entanto, reside no fato de que um terminal
extra na bateria, utilizado para medir a pressdo, deve ser construido na
estrutura da célula, aumentando a complexidade de fabricacdo e diminuindo

sua confiabilidade.
2.3.5. Recharge Ratio

O significado do termo Recharge Ratio € a razdo entre a carga inserida, em
Ampére-horas, durante o periodo solar e a carga retirada, em Ampére-horas,
durante o eclipse anterior. Como o processo de carga ndo é 100% eficiente, ou
seja, nem toda energia elétrica colocada na bateria se armazena em energia
quimica, o valor de Recharge Ratio € sempre maior que um, para contemplar

as perdas que acontecem durante o processo.

Carregadores baseados em controle de Recharge Ratio padecem do fato de
que a eficiéncia de carga da bateria nem sempre € um parametro muito bem

conhecido, colocando assim incertezas no método.
2.4. Avalanche térmica

Em se tratando da industria aeroespacial ou da automobilistica, um fenbmeno
de extrema importancia a ser investigado é o de avalanche térmica. Sua
ocorréncia, além de constituir uma falha catastrofica do sistema, representa um
grande risco de exploséo e ferimento de pessoas, tal como pode ser visto em
(Doughty, 2006).

No caso de baterias de Nickel-Cadmium para aplicacbes espaciais, este

fendmeno se tornou conhecido ja nas primeiras missoes realizadas pela NASA,
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tal como a missao Orbiting Astronomical Observatory (OAO), devido ao uso de
carregadores de tensdo constante (Ratnakumar, Timmerman, & Di Stefano,
1996). O problema com esse tipo de carregador é que as células de Nickel-
Cadmium possuem um coeficiente negativo de variagdo de tensdo com
temperatura (Ford, Rao, & Yi, 1994). Desse modo, quando a bateria se
aproxima do seu final de carga e comeca a esquentar, a tensédo interna da
célula diminui, o que faz aumentar a corrente de carga. Este fato, por sua vez,
aumenta o calor interno na bateria e assim um circulo vicioso se inicia. Esse
mecanismo pode ser ilustrado por meio de um modelo RC simples de uma

célula de bateria, conforme mostrado na Figura 2.9, abaixo.
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esquenta — negativo da corrente
SN .
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Figura 2.9 — Mecanismo de avalanche térmica para carga de baterias com

tensao constante.

Problemas deste tipo obviamente precisavam ser resolvidos. Isso se daria com
um melhor entendimento dos fenbmenos e parametros envolvidos no sistema,
conforme relatado em (Ford, Rao, & Yi, 1994). A partir desse aprendizado,
entendeu-se que, durante operacao do satélite em Orbita, para que se feche o
balanco energético da bateria, é necessario repor, durante o periodo solar, a
guantidade de carga retirada durante o eclipse. Como o0 processo completo da
carga ndo é 100% eficiente, sempre € necessario inserir um pouco mais do que
foi retirado. E tendo em vista que, quanto maior for a temperatura, menor sera
a eficiéncia, esse fator de recarga precisara ser tdo maior quanto mais quente

estiver a bateria. A Figura 2.10 ilustra a Recharge Ratio para aplicagbes em
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satélite LEO (Ford, Rao, & Yi, 1994). Nessa figura, a linha inferior delimita a
condigdo minima para se fechar o balancgo elétrico; e a linha superior delimita a
regido proibitiva, com possibilidades de sobreaquecimento da bateria e

consequente disparo de avalanche térmica.
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Figura 2.10 — Razdo carga/descarga (Recharge Ratio) recomendada vs.
Temperatura.
Fonte: (Ford, Rao, & Yi, 1994).

Assim, para se atingir a desejada Recharge Ratio e ainda evitar o disparo de
avalanche, introduziram-se as curvas V/T de compensacao da tensao de final
de carga em funcdo da temperatura (Scott & Rusta, 1979), conforme mostrado
na Figura 2.11. Essas curvas substituem o mecanismo de carga com tensao
constante por uma tensdo dependente da temperatura. Assim, se a
temperatura comeca a subir, o carregador diminui a tensédo de final de carga,
evitando que o mecanismo de avalanche seja disparado. O namero de oito
curvas (3 bits) tem razdes historicas na engenharia espacial. As mais baixas

(menor tensédo de célula) contemplam a situacdo de falha em curto em uma
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célula. As mais altas, contemplam a necessidade de aumentar o fator de
recarga (Recharge Ratio) com o envelhecimento da bateria e consequente

perda de capacidade.
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Figura 2.11 — Curvas V/T de tensdo de final de carga em funcdo da
temperatura.
Fonte: (Ford, Rao, & Yi, 1994).

Os valores de Recharge Ratio obtidos por meio dessas curvas podem ser

vistos na Figura 2.12.
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Figura 2.12 — Recharge Ratio para as curvas V/T.
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Fonte: (Ford, Rao, & Yi, 1994).

A maioria dessas curvas foi obtida experimentalmente apds inlmeros
resultados de testes realizados por diversos fabricantes. Por outro lado,
(Ratnakumar, Timmerman, & Stefano, 1996) propdem um método de obté-las
através de simulacdo. Nesse artigo, mostram-se também como as condi¢des
ambientais podem interferir na dindmica do sistema. Os autores demonstraram,
por meio de testes, que temperaturas mais altas, por exemplo, tendem a fazer
diminuir a eficiéncia de carga, culminando em DOD (Depth of Discharge)

residual apos ciclagem semelhante a vivenciada em orbita.




As curvas V/T, discutidas acima, tornaram-se um padrdao em sistemas de

suprimento de energia baseados em baterias de Nickel-Cadmium.

Um exemplo de aplicacdo desse tipo de controle é o do satélite SAX (Satellite
for X-Ray Astronomy) da Agéncia Espacial Europeia-ESA (De Biasi & Galantini,

1998). Esta missédo cientifica possui 0s seguintes parametros orbitais:
a) Altitude: 450 a 600km (6rbita LEO).
b) Inclinagdo: 2° no plano equatorial.
c) Periodo orbital médio: 95 min.
d) Periodo solar minimo: 57 min.
e) Periodo maximo de eclipse: 37 min.

O gerenciamento da bateria na missdo SAX foi baseado no conhecimento
tedrico sobre baterias de Nickel-Cadmium tais como apresentado aqui, levando
em conta o comportamento da célula com respeito a temperatura. O satélite foi
projetado para uma missdo de 26 meses e com poténcia média em torno de
800W durante eclipse. Sua bateria é composta de 36 células em série e o
meétodo de carga utilizado foi o modo de corrente constante seguido de tensao
constante. A dependéncia da tensdo de final de carga (em mV) com a
temperatura (em °C) é considerada um dos fatores mais importantes e, no caso

dessa misséo, a seguinte relagao foi utilizada:
Veoc = 54.957 — 0.1390

em que 6 é a temperatura da bateria. Nota-se que o ganho de -139mV/°C
refere-se ao conjunto total de 36 células, o que corresponderia a um ganho

aproximado de -3.8mV/°C por célula.

Durante a realizacdo de testes de termo-vacuo, foi observado um
comportamento diferente, obtido para dois modelos distintos de bateria: um

modelo de qualificacdo e um modelo de voo. Essa diferenca se deu em funcéo
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de uma pequena diferenca de ganhos das curvas V/T utilizadas nos dois
modelos (-180mV/°C ao invés de -139mV/°C). O efeito desta variacdo de ganho
das curvas V/T foi uma sobrecarga, com consequente efeito de avalanche
térmica, conforme se pode notar na Figura 2.13. Nessa figura, podemos ver o
comportamento dos dois modelos no teste de termo-vacuo, simulando a
ciclagem ocorrida em orbita. O modelo de voo, utilizando o menor ganho,
dispara sua temperatura, atingindo o limite de 10°C apés 4 ciclos de carga e

descarga.
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Figura 2.13 — Avalanche térmica do modelo de voo (grafico superior) e
comportamento normal (gréfico inferior) durante testes.
Fonte: (De Biasi & Galantini, 1998).

Outras técnicas também foram utilizadas no sentido de monitorar o possivel
inicio de desenvolvimento de avalanche, patenteadas em (Benham, Clark, &
Stovall, 1978).
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No histérico dos satélites CBERS1&2, modelos para controle térmico do
compartimento da bateria foram desenvolvidos (Leite & Almeida, 1992). Anos
mais tarde, (Leite, 1996) apresentou os resultados do teste de balango térmico
do compartimento da bateria, visando validar seu modelo, e descreveu um

disparo de avalanche térmica conforme relatado na Figura 2.14.
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Figura 2.14 — Avalanche durante teste de balanco térmico do satélite
CBERS1&2.
Fonte: (Leite, 1996)

De modo geral, avalanches térmicas s&do explicadas como um
desbalanceamento energético, quando o sistema ndo consegue retirar energia
na mesma taxa em que ela é injetada. Uma descricdo matematica e a
modelagem desse processo podem ser vistos em (Eicke, 1962) e (Szpak &
Gabriel, 1987), considerando uma carga de corrente constante seguida de uma
gueda exponencial da corrente (modo tensdo constante). Contudo, os autores
consideram apenas o final de carga da bateria, e ndo avalia o balanco

energético ao longo de uma ciclagem de carga e descarga.
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No caso do presente trabalho, a curva caracteristica descrita na Figura 2.2
desempenha um papel fundamental na estabilidade do sistema, pois nela esta
inserido um mecanismo de realimentacdo positiva e, consequentemente, o
desbalanceamento energético. A medida que a temperatura aumenta, menos
eficiente se torna o processo de carga, antecipando o instante em que 0 modo
de sobrecarga comeca a prevalecer. E, uma vez que 0 processo tenha se
tornado menos eficiente, mais calor é transferido e assim um circulo vicioso
pode se iniciar, fazendo com que a energia térmica néo seja retirada da bateria
a mesma taxa em que é inserida. Esse mecanismo sera discutido com maior

detalhe nos capitulos subsequentes.
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3 FORMULACAO DO PROBLEMA E ABORDAGENS PARA SUA
SOLUCAO

Neste capitulo, pretendemos identificar como abordar os agentes causadores
de avalanche térmica em um sistema de carga e descarga de baterias em
satélites artificiais. Para atingir este objetivo, iremos atacar o problema por
meio de teoria, simulacdo e dados de voo do satélite CBERS2. Ao entender
agueles mecanismos, pretendemos estabelecer uma nova métrica que indique

a margem de estabilidade do sistema, do ponto de vista térmico.
3.1. Formulacgéo

O fenbmeno de avalanche térmica, conforme ja discutido em capitulos
anteriores, resulta de um desbalanceamento energético, quando calor é
fornecido a um sistema numa taxa maior do que a que ele pode dissipar. No
caso de um sistema de carga e descarga de baterias, pesquisas apresentadas
no segundo capitulo (Ratnakumar, Timmerman, & Di Stefano, 1996) (Scott &
Rusta, 1979) mostraram que a sobrecarga provocada por um carregador
baseado no método de tensdo constante limitada € um mecanismo disparador
de avalanche para o caso de baterias que possuem tensao de célula com
coeficiente negativo por temperatura.

No presente trabalho, queremos ir além dessa condi¢éo especifica descrita na
literatura e verificar a existéncia de condices mais gerais que possam causar
a avalanche nao s6 em sistemas baseados em baterias Nickel-Cadmium, mas
para qualquer tipo de tecnologia. Assim, adotaremos as seguintes hipoteses,
procurando verifica-las por meio das abordagens discutidas nas secbes

seguintes:

a) Hipétese 1: E possivel desenvolver um modelo geral, baseado em
principios macroscopicos, que descreva com fidelidade o
comportamento de tenséo e temperatura da bateria em um sistema de

carga e descarga de satélites.
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b) Hipotese 2: A eficiéncia de carga contribui para o aumento da
transferéncia de calor durante a sobrecarga de uma bateria, qualquer
que seja a tecnologia, podendo contribuir, conjuntamente com outros

fatores, para o disparo de avalanche térmica.

c) Hipotese 3: A degradacao da capacitancia de double-layer do modelo
elétrico leva a bateria a condi¢cado de sobrecarga, podendo contribuir,
conjuntamente com outros fatores, para o disparo de avalanche

térmica.

d) Hipo6tese 4: Modos de emergéncia de um satélite, quando apontam
painéis solares mais diretamente para o Sol e diminuem o consumo
das cargas, disparam avalanches térmicas sob determinadas

condicBes dos parametros definidos nas hipoteses 2 e 3.

e) Hipdtese 5: E possivel estabelecer uma nova métrica que indique, a
partir de uma forma gréfica, a margem de estabilidade do sistema

guanto a possibilidade de se disparar avalanche térmica.
3.2. Abordagens
3.2.1. Teoria

O primeiro passo sera o desenvolvimento de um modelo matematico que possa
prover solu¢des analiticas das grandezas elétricas e térmicas do sistema de

carga e descarga.

Quando nao for possivel obter solucbes analiticas, o problema sera abordado
de forma numérica ou através do uso de ferramentas gréaficas que permitam o
estudo das solucdes das equacdes diferenciais, sem a necessidade de

resolvé-las.

Para se realizar a ligacdo dos fenbmenos elétricos e térmicos deve-se fazer

uso de principios gerais, como a Primeira Lei da Termodinamica, garantindo,
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assim, generalidade ao modelo, permitindo facil ajuste para diversos tipos de
tecnologia de baterias.

A trajetéria no tempo da temperatura da bateria devera ser investigada quanto
a existéncia de periodicidade e desenvolvimento de ciclos-limite. Sua solucéo
deverd ser transformada do espago continuo no tempo para um espaco
amostrado de modo a permitir o uso da ferramenta Mapa de Poincaré, a partir
da qual sera deduzida uma métrica que indique a margem de estabilidade

térmica do sistema.
3.2.2. Simulacao

A simulacdo do modelo proposto devera ser realizada com o software
Matlab/Simulink, considerando sua grande disponibilidade e existéncia de uma
vasta biblioteca de blocos funcionais pré-definidos e bastante uteis na
construcdo deste tipo de modelo. Devera existir um arquivo de configuracdo
geral que defina os principais parametros do sistema de modo a facilitar as

diversas analises a serem realizadas.
3.2.3. Dados de voo

Embora o modelo desenvolvido seja geral para varios tipos de tecnologia de
baterias, poucos dados estdo disponiveis na literatura contra os quais

possamos comparar nossos resultados de simulacgéo.

No entanto, temos uma vasta fonte de dados provenientes do satélite CBERS2
ao longo de mais de trés anos de vida util que podem ser utilizados como
estudo de caso. Embora o uso de baterias de Lithium-lon em satélites de
oOrbitas baixas seja uma tendéncia atual, a tecnologia de Nickel-Cadmium ainda
encontra um grande numero de aplicagbes, dada sua capacidade de resistir a
um elevado numero de ciclos, prolongado armazenamento em solo, além de
possuir um grande historico de confiabilidade (Scott & Rusta, 1979),

justificando assim o uso desses dados de voo.
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Além disso, consideramos ndo haver perda de generalidade ao se utilizar os
dados de voo do satélite CBERS2, uma vez que o modelo pode ser facilmente
adaptado, com um minimo de alteracdo de parametros, para futuras missoes

com qualquer tipo de tecnologia de baterias e de controladores.
3.3. Requisitos da solucgéo a ser proposta

O modelo a ser proposto deve se basear em principios bastante gerais, como a
Primeira Lei da Termodinamica, e assim permitir o entendimento do sistema
sob um ponto de visto macroscopico e, dessa forma, poder adapta-lo para
outros tipos de tecnologia, com um minimo de alteracdo de parametros, ao
contrario de alguns modelos apresentados na secdo 2.2, que se aplicam a
casos especificos. Esse modelo precisa ser capaz de prever propriedades
elétricas e térmicas da bateria. Além disso, € necessario que o modelo
desenvolvido permita que a bateria seja analisada ndo somente como um
componente isolado, mas integrado ao seu sistema de carga e descarga. E,
com isso, analisar o fenbmeno de avalanche térmica que emerge dessa unido,

podendo causar falha catastréfica e comprometer o cumprimento da misséao.

Assim, para o caso em estudo neste trabalho, o fendbmeno de avalanche
térmica deve ser analisado ndo somente pela bateria isolada ou pelo conjunto
bateria/carregador, mas devido a um contexto ainda maior, ndo relatado em
nenhuma das referéncias pesquisadas, e que leva em conta a Orbita do
satélite, 0 método de carga utilizado, a degradacédo de parametros ao longo da

vida Gtil e seus Modos de Operacéo.
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4 TEORIA E ANALISES INDIVIDUAIS

Este capitulo detalha os componentes constituintes de um sistema de carga e
descarga de baterias em satélites, apresentando o modelo utilizado para a
bateria, considerando os fendmenos térmicos, elétricos, quimicos, orbitais e
l6gicos, de uma maneira predominantemente macroscépica. Em seguida,
apresenta-se uma solucao da trajetoria da temperatura da bateria, utilizando

meétodos graficos e numericos.
4.1. Detalhamento do sistema

Tomando como referéncia a topologia genérica da Figura 1.1, iremos agora
descrever as caracteristicas internas de alguns dos equipamentos do sistema
ali apresentado. Este detalhamento se aplica a qualquer tipo de suprimento de
energia de satélites, uma vez que as funcdes basicas que serdo apresentadas

adiante sdo sempre necessarias na operacao deste tipo de sistema.

Figura 4.1 — Detalhamento de um sistema de carga e descarga em satélites.

Temos, entdo, na Figura 4.1, que o equipamento BCHC é responsavel por
duas fungoes vitais, a saber: o controle de carga da bateria e o fornecimento de

aguecimento para a bateria. Para realizar a primeira funcdo, a tensdo da
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bateria é realimentada e comparada com uma referéncia V,,., que pode ser
dependente ou ndo da temperatura, conforme o tipo de tecnologia de bateria a
ser utilizada. O sinal de erro proveniente dessa comparacao serve de entrada a
um controlador que, atuando por meio de um driver sobre uma chave, faz com
que esta ligue ou desligue o gerador solar, controlando assim a corrente de

carga da bateria.

A funcdo de aquecimento, também realizada pelo BCHC, em geral é
implementada por meio de uma fonte de tenséo que, recebendo a informagéo
de temperatura da bateria, aplica a tensdo necessaria a um resistor (heater)
montado sobre a bateria. A poténcia entregue a esse heater € proporcional ao

guadrado da tensao de saida da fonte.

Enquanto o BCHC realiza a carga elétrica da bateria durante o periodo solar,
durante o eclipse a descarga € realizada por meio do equipamento BDR. A
funcdo de aquecimento é sempre realizada, independentemente de o satélite

estar no periodo solar ou no eclipse.

Retornando ao detalhamento do sistema, a atencdo se volta para a modelagem
interna do equipamento bateria. Sabe-se que a medida que se da o processo
de carga e descarga, fenbmenos elétricos e térmicos acontecem internamente
neste componente. A partir de agora, necessario se faz entender melhor tais

efeitos e buscar um modelo que os explique de forma satisfatoria.
4.1.1. Modelo elétrico

Para representar os fendmenos elétricos, usaremos 0 modelo apresentado na
Figura 2.5. Considerando que a fonte de corrente utilizada na carga,
proveniente do gerador solar, € constante, a variacao de tenséo no capacitor C,
tera um comportamento linear, 0 que se aproxima bastante do comportamento
linear observado na tensao da bateria tal como mostrado na Figura 1.2. O
modelo elétrico é aqui novamente representado por uma rede RC que responde

por uma grande quantidade de propriedades observadas em baterias.
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Figura 4.2 — Modelo elétrico.

Nesse modelo, a capacitancia C. modela a forca eletromotriz e a capacidade de
carga da bateria, as resisténcias R; e R, simulam a resisténcia interna e o
capacitor C, responde pelos fenbmenos de double-layer apresentado no
capitulo anterior. Nesse modelo, deve ser definida a condicao inicial de tenséo
do capacitor C, de modo a garantir que a tensdo minima da variavel v, esteja

compativel com as tensdes reais de operagcédo em voo.

Dessa forma, o modelo elétrico € um sistema de segunda ordem e linear, cuja

trajetéria tem dindmica descrita pela Equacéo (4.1).

Xe(t' tOlXe()) = Xe = Axe + bibat (41)

em que

0 vCe
A= IO R,C, [ ] del] (4.2)
2 dl Cal

A tensao da bateria, por sua vez, pode ser expressa como

Vpat = [1 1] + Rlibat (43)
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Estas equagbes podem ser visualizadas por meio do diagrama de blocos
apresentado na Figura 4.3, o qual sera utilizado posteriormente na simulacdo

dos efeitos elétricos.

Figura 4.3 — Diagrama de blocos do modelo elétrico.
4.1.2. Modelo légico-orbital

A condicdo orbital do satélite, que o coloca alternadamente no periodo solar e
em eclipse, cria uma excitacdo periédica na entrada do modelo elétrico
apresentado acima. Neste caso, durante o periodo solar, a corrente de entrada
do modelo € positiva, realizando a carga da bateria. Ja durante o eclipse, ela se
torna negativa, provocando a sua descarga. Assim, tomando a Figura 4.4 como
referéncia, dizemos que durante o periodo solar a corrente da bateria é a
corrente proveniente do BCHC (izcuc) € durante o eclipse a corrente da bateria

é a corrente de entrada do BDR (igpg)-
Para contemplar esta situacdo, definimos a seguinte variavel booleana

1 se0<t<T

o(8) = {0 seT, <t<T (4.4)
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em que o intervalo (0, 7;) representa o periodo solar e o intervalo (7,,7), 0
periodo de eclipse. Essa variavel booleana é, portanto, periédica com periodo

igual a 7. Dessa forma, podemos definir o modelo l6gico na Figura 8.

Figura 4.4 — Modelo l6gico.

Portanto, a medida que se sucedem os ciclos de periodo solar e eclipse, essa
maquina de estados finitos € responsavel por criar uma excitacédo periddica na
entrada do modelo elétrico. Devido as caracteristicas endotérmicas e
exotérmicas do processo de carga e descarga da bateria, esta excitacdo, por
sua vez, faz surgir a troca de calor devido ao processo de carga (¢.) e a troca
de calor devido ao processo de descarga (¢,) internamente a bateria, forcando-
a a esqguentar e esfriar alternadamente, conforme sera explicado na secéo
seguinte, a partir da qual ficard mais claro o significado das entradas, saidas e
parametros utilizados neste modelo l6gico-computacional. O importante a
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ressaltar aqui € que a constru¢cdo de cada um dos modelos ird seguir uma
didatica que permitira, ao fim de seus respectivos desenvolvimentos, um
acoplamento exato entre eles, no qual todas as saidas e entradas estaréo

mutuamente relacionadas.
4.1.3. Modelo térmico

O controle térmico da bateria € uma das funcdes vitais de um satélite, pois sua
operacédo dentro de limites adequados é a garantia de uma vida util prolongada
(Scott & Rusta, 1979). Além disso, temperaturas mais baixas tornam o
processo de carga mais eficiente (Ford, Rao, & Yi, 1994) (Ratnakumar,
Timmerman, & Di Stefano, 1996). Esse controle é feito, normalmente, por meio
de um aquecedor, ou fonte de calor, proveniente do BCHC, e de um radiador,
ou dreno de calor, conforme a necessidade em cada fase da missdo. No
entanto, a maioria das referéncias apresentadas até aqui ndo menciona as
interfaces térmicas relacionadas com a bateria para o caso de um sistema de

carga e descarga em satélites.

Neste tipo de aplicacdo, é sabido que a operacdo da bateria em temperaturas
na faixa de zero a dez graus Celsius garante uma maior longevidade da
mesma (Ford, Rao, & Yi, 1994). Portanto, para todo tipo de satélite, a bateria
nao é um sistema térmico isolado. Ela interage com um controle térmico que,
ao mesmo tempo em que prové aquecimento por meio de heaters, também
realiza a drenagem de calor, jogando 0 excesso para 0 espago por meio de
radiadores. Iremos aqui cobrir essa lacuna, considerando todos aqueles
elementos acoplados e interagindo uns com os outros, conforme explicaremos

a seguir, tomando como referéncia o diagrama da Figura 4.4.

Nesse diagrama, o aquecimento da bateria provém do bloco BHC (Battery
Heating Controller). Esse bloco é parte integrante do equipamento BCHC
apresentado na Figura 1.1. Conforme ja dito, consiste de uma fonte de tenséo,
fornecendo poténcia a um resistor (heater). Essa é uma fonte de calor externa

a bateria. Por outro lado, existe também uma fonte interna de calor decorrente
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das reacbes endotérmicas e exotérmicas que se sucedem a medida que o
satélite orbita e os ciclos de carga e descarga se realizam. A bateria, por sua
vez, € montada sobre um radiador e uma resisténcia térmica se desenvolve
nessa interface, identificada no diagrama pela regido hachurada. O radiador,
por sua vez, drena esse calor para o espacgo através de radiacdo, ao mesmo
tempo em que recebe aportes de calor provenientes do albedo da Terra,

emissao propria da Terra, do Sol e influéncias devido a posicao orbital.

Figura 4.5 — Diagrama térmico de fluxos de calor.

Uma vez entendido como se ddo os fluxos de calor no sistema, usaremos o
artificio descrito em (Scott & Rusta, 1979), empregando o equivalente elétrico
de um sistema térmico. Assim, uma capacidade térmica em J/°C é aqui
representada por um capacitor elétrico. lgualmente, resisténcias térmicas em
°C/W sdo representadas por resistores elétricos (Ver Apéndice B). Fontes e
drenos de calor em watts sdo representados por fontes de corrente elétrica.
Fazendo, entdo, o equivalente elétrico do diagrama térmico apresentado na

Figura 4.5, chegamos ao circuito da Figura 4.6.
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Temos que nesse modelo térmico de pardmetros concentrados, a fonte interna
de calor, decorrente da carga e descarga, é representada pela fonte de
corrente ¢(7). Vale ressaltar que a variavel independente ¢ é aqui utilizada para
representar o tempo, enquanto a temperatura da bateria é representada pela

variavel x=tp,;.

As fontes de aquecimento e drenagem de calor da bateria sédo fungbes da
temperatura da mesma. No caso do aquecedor, a poténcia fornecida provém
de uma fonte de tens&o aplicada a uma resisténcia, o que faz com que a fonte
f» tenha um comportamento quadratico. No entanto, se a temperatura da
bateria passar de um limite maximo, a fonte para de aplicar poténcia. Se a
temperatura da bateria cair abaixo de um limite minimo, a poténcia é limitada

num determinado patamar (Figura 4.7 inferior).

Figura 4.6 — Equivalente elétrico de segunda ordem do sistema térmico.

Ja a drenagem de calor realizado pelo radiador obedece a lei de Boltzmann,
com a poténcia radiada sendo proporcional a quarta poténcia da temperatura

em Kelvin (Figura 4.7 superior e Apéndice B).

Como essas fungdes nédo sao lineares, podemos classificar a planta térmica

como de segunda ordem, nao linear, ndo homogénea e hibrida, tendo este
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altimo termo o significado de que a dinamica é estruturalmente variavel, uma
vez que a fonte de calor de aquecimento muda sua caracteristica, dependendo

da faixa de temperatura em que o sistema se encontra.

Observando a Figura 4.6, podemos fazer uso de um artificio de modelagem
para reduzir a ordem do sistema. A hipétese aqui considerada para esse fim é
a de gque a resisténcia térmica entre a bateria e o radiador é muito pequena e,
portanto, a temperatura da bateria € praticamente igual a do radiador,
transformando o0 conjunto bateria/radiador numa capacitancia térmica
concentrada. Essa hipétese é plausivel, ja que o contato térmico entre a base
da bateria e o radiador é bastante efetivo devido a rigorosos requisitos que
fazem com que a base da bateria seja a mais plana possivel, garantindo,
assim, uma otima conducéo de calor. Eventuais imperfeicdes e rugosidades
sdo cobertas pelo uso de graxa térmica, que melhora a conducao nos vazios

deixados por imperfeicdes microscopicas.

Figura 4.7 — Fontes de aquecimento (fy) e drenagem (f;) de calor.
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Tomando, entéo, a Figura 4.8 como referéncia, a capacitancia C,, representa a
capacidade térmica do conjunto bateria/radiador, o aquecedor é representado
pela fonte f;(#,,,) € a drenagem, realizada pelo radiador, € identificada pela fonte

ftr). A variavel de estado, neste caso, € a temperatura da bateria,

correspondente, no sistema elétrico, a tensédo sobre o capacitor.

Feitas essas consideracdes, utilizaremos o modelo da Figura 4.8. Neste caso,
trata-se de uma simplificacdo um pouco maior com relacdo a parte elétrica,
pois este modelo de parametros concentrados ndo corresponde exatamente a
realidade do sistema, em que a extensdo e dimensdo da bateria e radiador,
para uma maior precisdo, exigiriam o uso de equacfes diferenciais parciais
para descrever o valor de temperatura em diversos pontos desses
equipamentos, identificando os diversos gradientes de temperatura existentes.
No entanto, considera-se a presente simplificacdo suficiente para o objetivo
deste trabalho. Essas condi¢cdes serdo discutidas com maiores detalhes
quando, nos capitulos seguintes, compararmos resultados de simulacdo com

dados de voo e verificarmos a validade desta escolha.

Figura 4.8 — Equivalente elétrico de primeira ordem do sistema térmico.

A entrada da planta térmica € o calor ¢(¢) proveniente da excitacao peridédica do
modelo logico, a qual fornece o calor correspondente ao periodo solar e de
eclipse. A saida é a temperatura da bateria. A dindmica do modelo térmico é,

portanto, descrita pela Equacéao 4.5.
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%= 200 +z—q(®) (4.5)

em que
X = tpqr (temperatura da bateria) (4.6)
fh_f;-:PM_kz(x+273)4, x <0
fx)=<fu—fr=ki(x —10)%2 —ky(x +273)*; 0 < x < 10 4.7)
fo = fr = —ka(x + 273)*; x> 10

O diagrama de blocos correspondente pode ser visto na Figura 4.9.

Figura 4.9 — Diagrama de blocos do modelo térmico.

Devido a excitacao periddica decorrente do modelo légico, a planta térmica &
descrita por uma equacao diferencial ndo autbnoma em que a fungéo ¢(¢) na
Equacdo 4.5 tem a propriedade adicional de ser periédica em ¢ com periodo
igual a duracdo de uma Orbita, sendo possivel escalona-la em ¢+ de modo que
essa funcdo se torne do tipo 1-periddica com periodo igual a 1. Devido a
periodicidade de ¢(r), as solugcbes da Equagdo 4.5 possuem certas
propriedades que sao Uteis em se determinar o comportamento assintotico das
solugdes, através do uso de um método conhecido como Mapa de Poincaré,

conforme serda discutido mais adiante.
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4.1.4. Acoplamento termo-elétrico-quimico

Nosso primeiro passo no entendimento dos fendmenos termoelétricos sera a
identificacdo do que é causa e do que é efeito neste sistema. Assim, tomando
como referéncia os modelos apresentados nas secfes anteriores, podemos
observar que a entrada do modelo elétrico é a corrente na bateria e a saida € a
tensdo da bateria. A entrada do modelo térmico é o calor transmitido pelo

processo de carga e descarga e a saida é a temperatura da bateria.

No caso do modelo elétrico, é importante frisar que o termo “entrada” esta mais
relacionado a “causa” do que com o fluxo desta variavel, ja que, neste caso, a
corrente pode ser positiva (entrando na bateria) ou negativa (saindo da
bateria). O importante é entender que num sentido ou no outro a corrente da
bateria € o fator que desencadeia uma série de processos eletroquimicos,

cujos efeitos se manifestam nas variacdes de temperatura.

O modelo l6gico, excitando periodicamente os modelos elétrico e térmico,
produz, respectivamente, os efeitos de tensao (v,.,) € temperatura (x), 0s quais
sdo realimentados no modelo légico para o célculo do calor gerado

internamente a bateria ¢(f), conforme a Equacao 4.8.

q. sete€ (0,T,)

q(0) = {qd set € (T, T) (4.8)

Na Equacéo 4.8, ¢. é o calor transferido durante o periodo solar, compreendido
entre os instantes do intervalo (0,T;), € g4 € 0 calor transferido durante o periodo
de eclipse, compreendido entre os instantes do intervalo (7,7). Embora os
intervalos definidos nessa equacao se refiram apenas a uma Unica Orbita do

satélite, obviamente a fungéo ¢(r) € periodica no tempo com periodo igual a T.

A medida que a bateria passa através dos ciclos de carga e descarga, ela
transmite calor com relacdo a sua vizinhanca. Para o caso de Nickel-Cadmium,
0 processo de descarga é exotérmico e o de carga € endotérmico, tornando-se
exotérmico préximo do final de carga (Scott & Rusta, 1979). Este

comportamento também é observado em baterias de Lithium-lon, conforme
50



relatado na base de dados disponivel em (NASA, 2010), na qual sé&o
apresentados testes realizados com esse tipo de bateria, simulando as
condicBes orbitais de um satélite em Orbita baixa. Esses dados encontram-se

nos graficos mostrados na Figura 4.10.

Figura 4.10 — De cima para baixo: Tensao da bateria (V), corrente da bateria
(A) e temperatura da bateria (°C).
Fonte: (NASA, 2010).

No modelo considerado neste trabalho, o calor transferido entre bateria e
ambiente é representado pela fonte ¢(¢), mostrada na Figura 4.8. A mudanca de
comportamento durante o processo de carga, quando as reacfes quimicas
passam de natureza endotérmica para exotérmica, é extremamente importante
neste modelo, visto ser o instante em que a eficiéncia de carga cai de 100% a
0% rapidamente, fazendo com que toda a energia elétrica fornecida seja
convertida em calor, ndo mais contribuindo para a carga da bateria. Se
pensarmos no analogo hidraulico de uma bateria como sendo uma caixa de

agua, esse é o instante em que a mesma ja esta cheia e qualquer volume
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adicional de agua que for colocado ira transbordar, uma vez que o limite
méaximo da caixa ja foi atingido. No caso da bateria, diz-se que nesse instante
ela se encontra no modo de sobrecarga. De fato, o que acontece internamente
no caso de Nickel-Cadmium sdo reacdes espurias, com desprendimento de
gas, que em nada contribuem para o armazenamento de energia elétrica,
contribuindo apenas para o aumento de pressdo interna e calor. Este
comportamento da eficiéncia de carga foi apresentado e discutido no segundo

capitulo. A Figura 2.2 mostrou as curvas tipicas para o caso Nickel-Cadmium.

O calor transferido durante a carga da bateria no periodo solar, aqui
denominado de ¢., € a soma do calor transferido pela carga dos materiais
ativos da bateria, ¢.;, com o calor transferido pela reacdo de sobrecarga, q..

(Scott & Rusta, 1979). Podemos entéo escrever:

dc = qc1 T qc2 (4-9)
em que:
. AH
qc1 = _lbatnc(T — Upat) (4.10)
qec2 = ibat(l - 77c)vbat (4-11)
Portanto,
. AH
qdc = _lbat(ncT = Upat) (4-12)

Estas equacdes estdo baseadas na Primeira Lei da Termodinamica, da
conservagao da energia, tornando-as bastante atrativas para este tipo de
modelo, que pretende ser geral o suficiente para cobrir qualquer tipo de
tecnologia. A Equacédo 4.11 mostra quanto da poténcia elétrica fornecida é

desperdicado em calor para uma determinada eficiéncia de carga. Para a
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Equacdo 4.10, iremos demonstrar como obté-la a partir de principios
macroscopicos. Para tornar mais didatica tal demonstracdo, consideraremos
gue o processo de carga esta em seu estagio inicial e, portanto, com eficiéncia
igual a 100%. O diagrama visto na Figura 4.11 constitui o desenho ilustrativo do

processo de transferéncia de calor durante a carga.

Figura 4.11 — Diagrama da termodinamica da carga de bateria Nickel

Cadmium.

Nesse diagrama, o primeiro passo € identificar o que € o sistema e 0 que é a
vizinhanca. Por sistema, entenda-se o arranjo molecular interno da bateria,
capaz de armazenar energia na forma quimica. Por vizinhanca, entendam-se
0S circuitos elétricos que se acoplam a bateria, fornecendo ou retirando
corrente elétrica, bem como a estrutura fisica sobre a qual € construida a
bateria, cuja modelagem se deu através de uma capacitancia térmica,

conforme ja discutido.
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Durante a carga, a energia interna do sistema bateria, em joules, aumenta e o
excedente resultante corresponde a uma variacdo positiva do conteudo
energético do sistema (AU>0). Esse acumulo de energia se deve a energia
elétrica fornecida pelo carregador nos terminais da bateria. Essa energia
elétrica é entdo consumida de duas maneiras: a) na transferéncia do calor Q,
em joules, o qual, neste caso, dada a natureza endotérmica da carga, significa
que o sistema esta removendo calor da vizinhanca; b) na vizinhancga,
realizando o trabalho W sobre o sistema, elevando a entalpia do arranjo
molecular representado pela barra verde para a entalpia do arranjo molecular
representado pela barra vermelha (AH>0). Em termos matematicos, isso

significa:
dU =dQ +dw (4.13)

Portanto:
. AH

dQ = vbatlbatdt - Td(P (414)
Na equacdo acima, F é a constante de Faraday, em coulombs/mol de elétrons;
e assim, a expressdo AH/F tem o significado de variagdo de entalpia por
coulomb, por equivalente molar, uma caracteristica especifica para cada tipo
de reacdo. A variavel ¢ representa a quantidade de coulombs injetados na
bateria. Portanto, a segunda parcela a direita, na Equacdo 4.14, tem o
significado de variacdo de entalpia para uma dada quantidade de elétrons

injetados. Seguindo a partir desta equacao, pode-se escrever:

do AHde _

AH
aQ _ o o — 2 4.1
dt Ubatlbat F dt Ubatlbat F lpat ( 5)

Assim, conclui-se que o fluxo de calor ¢ (em mindsculo), durante a carga, em

watts (W), retirado da vizinhanca pelo sistema é dado pela expresséo abaixo:

do . AH
qc = it = _Lbat(T = Ubat) (4-16)
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De modo similar (Scott & Rusta, 1979), temos que o calor gerado durante o

processo de descarga € dado por:
. AH
a = lbat(T — Upat) (4.17)

Neste caso, a bateria fornece calor a sua vizinhanca, fazendo com que a
Equacdo 4.17 tenha a mesma expressao da Equacdo 4.16, porém com sinal
trocado. O significado disso no modelo aqui utilizado é que a fonte de calor ¢(7)
da Figura 4.8 retira calor da capacitancia Cy, durante a carga e injeta durante a

sobrecarga e descarga.
4.1.5. Modelo termo-quimico

Os fenbmenos quimicos, como 0s mecanismos que determinam a eficiéncia de
carga, tal como apresentados na Figura 2.2, serdo modelados pelo bloco
“Modelo Termo-Quimico”, cujo detalhamento interno pode ser visto na Figura
4.12. A eficiéncia de carga desempenha um papel fundamental na estabilidade
do sistema, uma vez que possibilita um caminho de realimentacdo positiva,

conforme ficard mais claro adiante.

O bloco “Modelo Termo-Quimico” possui duas entradas, a saber: a temperatura
e corrente da bateria e uma saida, a eficiéncia de carga. A cada inicio de um
periodo solar, um sinal de reset reinicia o integrador mostrado na figura e

comeca a calcular a carga ou ampére-hora injetado na bateria.

O parametro C, representa, por sua vez, o ampeéere-hora retirado da bateria, no
periodo de eclipse imediatamente anterior ao periodo iluminado em questao.
Dessa forma, quando o ampeére-hora fornecido se iguala ao parametro C,,
dizemos que a Recharge Ratio € igual a 1, ou que atingimos o estado de 100%
carregada (SOC=100%). Este é o instante em que a eficiéncia de carga cai
abruptamente. No entanto, é preciso levar em conta o efeito da temperatura, ja
discutido e apresentado na Figura 2.2, o qual antecipa 0 momento da queda de

eficiéncia de carga, de forma que quanto maior for a temperatura, menor é o
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estado de carga para o qual a eficiéncia cai repentinamente. O ganho que

define essa relacéo sera dado pelos parametros 1, 1, € 7).

C.
E i
7 S 1 e
X . 3O ey e
’ x N/ ’ o e f
T2 T -
b
RESET
Ibuf . J-

Figura 4.12 — Modelo termo-quimico (eficiéncia de carga).

4.2. Modelo termo-elétrico-quimico-orbital-légico (TEQOL)

Juntando os modelos desenvolvidos anteriormente, chegamos ao diagrama
apresentado na Figura 4.13. A mesma informagdo também pode ser vista no
diagrama de blocos, tal como apresentado na Figura 4.14, numa linguagem
grafica mais proxima da teoria de controle. Nesta figura, o bloco identificado
como “seletor” emula a fungdo desempenhada pelo modelo orbital-l6gico que,
recebendo a variavel booleana 3(¢), altera o calor transferido, conforme o
satélite se encontra no modo eclipse ou no modo periodo solar. O modelo
térmico é destacado em amarelo e o termo-quimico, em laranja. O caminho
entre a saida do modelo térmico, passando pelo termo-quimico, contém uma

realimentacdo positiva da temperatura, sob certas condicdes. Por exemplo,
comecgando a partir da saida da planta térmica, vemos que um aumento de x
diminui o valor de &, que por sua vez diminui 0 erro e, cujo valor, se cruzar o
nivel 0, diminuindo a eficiéncia de carga, ira desencadear aumento do calor de
sobrecarga com consequente aumento da variavel dx/dt, criando-se assim um

circulo vicioso.
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Figura 4.13 — Modelo termo-elétrico-quimico-orbital-l6gico. (TEQOL)
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Figura 4.14 — Diagrama de blocos do modelo termo-elétrico-quimico-orbital-logico (TEQOL).
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4.3. Andlise do modelo TEQOL

Uma vez utilizado o artificio de modelagem de separar as naturezas elétrica e
térmica da bateria em diversos sub-modelos distintos, porém acoplados entre
si, podemos nos concentrar no modelo térmico com o objetivo de investigar sua
estabilidade. Como se trata de uma equacdo diferencial ordinaria, néo linear,
ndo homogénea, cuja expressao analitica do termo forcante € complexa, sua
solucéo analitica é de dificil obtencéo, levando a abordagem do problema por

meio de mapas e do uso de solu¢cdes numéricas.
4.3.1. Caso homogéneo

Para ganharmos insight sobre o comportamento do sistema, nosso ponto de
partida sera o estudo do caso homogéneo do modelo térmico, investigando as
propriedades das trajetérias de temperatura por meio de ferramentas
geométricas. De fato, algumas vezes é mais adequado entender o maximo
possivel sobre o comportamento de uma solucdo de uma equacao diferencial
sem ter o conhecimento de uma férmula explicita de sua solucdo (Hale &
Kocak, 1991). Por meio dessa técnica, também conhecida como estudo
qualitativo de equacdes diferenciais, apresentamos inicialmente a resposta
dindmica natural da Equacdo 4.5, que pode ser vista nos diagramas
conhecidos por “campo de declividades” (slope field), apresentados adiante, e
que foram separados em trés regides distintas, cada uma correspondendo a
um intervalo apresentado na Equacgao 4.7. Podemos observar por meio desse
campo de declividades que o sistema homogéneo possui um ponto de
equilibrio em torno de 1° Celsius. O campo de declividades da Figura 4.15 nos

leva naturalmente as definicdes seguintes:

Definigcdo 1: Dado o ponto (4,,x,) € RxR, a solugdo da Equacao 4.5 através de

Xo em t, sera denotada por x(z,t,x9) com x(zg,ty,x9) = X.
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Definicdo 2: Uma trajetoria através de (¢,,x,) € definida como o conjunto de

da

ao

w} € RXR em que I, € 0 intervalo de definic

g

t el

pontos {(z, x(t,t9,%0))

solucao x(t,ty,x).

Na Figura 4.15 podemos ver o exemplo de uma trajetéria através de

(t0,X0)
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Figura 4.15 — “Slope Field” e “Vector Field” das trajetorias de temperatura da Equacao

0), para k;=0,4 e k,=5,6x10°.

4.5 sem termo forcante (q(t)
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Outra forma também interessante de se observar essa dindmica é através de
um meétodo bastante util para determinar o fluxo de determinadas equacdes

diferenciais (Hale & Kocak, 1991). Essa classe de equacdes é tal que
%= f(x) = ——F(x) (4.18)
em que
F(x) == [ f(s)ds, x(0) =0 (4.19)

A funcdo F(x) € um caso especial de um sistema de gradiente. Neste momento
é suficiente dizer que a derivada no tempo da funcdo F(x(f)) € sempre negativa,
0 que significa que esta funcdo esta sempre decrescendo ao longo da curvas
de solucdo de x(¢) e, portanto, pode ser vista como uma funcdo potencial de
uma equacédo diferencial. Assim, o campo vetorial indicado pelas setas em
negrito pode ser visto na Figura 4.16. Nessa figura, uma condicdo inicial a
esquerda do ponto de equilibrio (f{x)=0) se move para a direita com velocidade
f(x). O mesmo raciocinio pode ser feito para uma condicdo inicial a direita do
ponto de equilibrio. Em ambos os casos, 0 sistema sempre caminha para a

posicdo de minimo potencial.

Figura 4.16 — Campo Vetorial (Vector Field) do sistema homogéneo visto como uma

funcéo potencial.
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4.3.2. Caso com termo forgante

Ao se considerar agora o modelo térmico com o termo forcante ¢(¢), a solucéo
final ndo mais € um ponto de equilibrio, mas um ciclo limite. Nossos esforcos,
entdo, se concentram no estudo da estabilidade desse ciclo limite. Trataremos
este problema através do uso de Mapas de Poincaré, por duas frentes:
primeiro, através da linearizagdo do sistema em torno do seu ponto de
operacdo, tornando possivel a obtencdo de uma solucdo analitica; segundo,
por meio de solu¢cdo numérica, dada a dificuldade de se obter uma expressao
para a solucdo da Equacéo 4.5 para o caso nao linear.

4.3.2.1. Geometria de mapas escalares

Dada uma funcdo g:*R—%R e um valor inicial x, , considere a sequéncia de
interacbes de x, por meio da fungcdo g, ou seja, xj g(xo), g(g(xo)),
g(g(g(xp))),...Essa interacdo de x, por meio da funcdo g pode ser
convenientemente escrita pela Equacédo 4.20 para representar a solucdo da
Equacédo 4.5, transformada em equacao a diferencas (Hale & Kocak, 1991),

que, de agora em diante neste trabalho, sera referida como mapa de g.

Xn+1 = 9 (Xn) (4.20)

Definicdo 3. Uma érbita positiva de x, é 0 conjunto de pontos x,, g(x,), g°(xo),...,

e sera denotada por x " (t,t5,xy).

Essa Orbita positiva €, portanto, um conjunto de pontos. Neste trabalho, mais
adiante, obteremos “fotografias” destas o&rbitas por meio de métodos

numMeEricos.
Definicdo 4. Um ponto & € chamado de ponto fixo de g se g(¢)=¢.

Pontos fixos permanecem inalterados através da interacdo de g, de modo
analogo a um ponto de equilibrio de uma equacao diferencial (Hale & Kocak,
1991).
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Utilizaremos agora um método geométrico, conhecido como stair-step ou
“‘degraus de escada” para seguir a solucdo de uma equacédo a diferencas de
uma dimensdo (Hale & Kocak, 1991). Inicialmente, tracamos o grafico da
funcdo g juntamente com a diagonal com inclinacédo de 45°. Como x,+;=g(x,), é
natural imaginar o eixo horizontal como x, e o vertical como x,.;. A linha vertical
a partir de x, encontra o grafico de g em (xy,g(x9))=(xs,x;). A linha horizontal a
partir deste ponto intercepta a diagonal em (x;,x;). A linha vertical a partir deste
ponto intercepta o eixo horizontal em x;. Repetindo estes mesmos passos,
podemos obter x,, x;, etc. E interessante observar que este procedimento é
equivalente a visualizar o campo vetorial (vector field) sobre a diagonal.
Importante também mencionar que os pontos fixos da Equacdo 4.20
correspondem aos pontos de intersec¢do do grafico de g com a diagonal. A
Figura 4.17 ilustra alguns exemplos para uma equacao a diferencas linear.
Nesses diagramas, as setas sempre caminham em direcdo ao ponto fixo, que é
o cruzamento do mapa g com a diagonal de 45°. A Figura 4.18 ilustra os
diagramas para casos nao lineares. No caso dos mapas lineares, podemos
observar que, quando o moédulo da declividade da reta que o representa &
menor do que 1, o sistema é assintoticamente estavel, tornando-se instavel
para declividades maiores do que 1. A oOrbita converge mais lentamente quanto
mais proximo de 1 estiver a declividade e converge mais rapidamente quanto

mais préoximo de 0 estiver a declividade.
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Figura 4.17 — Diagramas stair-step de mapas lineares.
Fonte: (Hale & Kogak, 1991).
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Figura 4.18 — Diagramas stair-step de mapas nao lineares.
Fonte: (Hale & Kocgak, 1991).

4.3.2.2. Mapa do modelo térmico isolado

Nosso ponto de partida € linearizar o caso homogéneo da Equacédo 4.5 em
torno de um ponto de operacédo, supondo que, ao se introduzir o termo forcante
q(t), o efeito na temperatura da bateria € pequeno o suficiente para justificar
esta simplificacdo. Essa hip6tese esta baseada no fato de que os valores para
0 parametro Cp, serdo altos o suficiente para permitir pequenas taxas de
variacdo da temperatura ao longo de um ciclo orbital, conforme pode ser
deduzido na analise da Equacéao (4.5). O Apéndice C mostra as consideracoes
feitas neste tipo de linearizagéo.
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Para simplificar a notacdo, evita-se, de agora em diante, usar a notacédo ox,

substituindo-a apenas por x, tendo em mente que a variavel x representa uma

pequena perturbacdo em torno de um ponto de operacao dc. Pode-se escrever:
% = ax(t) + —q(t) (4.21)
Chat

em que:

1

a = _%f(x)at x=Xg4c (4.22)

Chat

Assim, a solucdo da Equacdo 4.21 pode ser obtida por meio do método

conhecido como Variacdo de Constantes (Variation of the Constants) (Hale &
Kocak, 1991), ja aproveitando para incorporar a constante Cj, na expressao

analitica da funcao ¢(¢). Logo,

a(w)du

t N
N e R R [OLD 4.29)

A solucdo continua no tempo, obtida pela Equacéo 4.23, pode ser utilizada
para propagar a condicdo inicial x) em #=0 para o valor da solu¢cdo em =1,
supondo que 0 nosso sistema ja tenha sido transladado para se tornar 1-
periddico.

Definicdo 5. O mapa de Poincaré, ou mapa l1l-periddico, de uma equacao

diferencial ordinaria 1-periddica € o mapa escalar
IT:R->NR; x,—x(1,0,x9)

Em outras palavras, o0 mapa de Poincaré leva o ponto inicial x, em #,=0 para o
valor da solucéo x(z,0,x0) em ¢ = 1. Utilizando a Equacéo 4.23, podemos definir o

mapa de Poincaré, para o nosso caso, como sendo

H(xo) = aoxo + bo (424)
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em que

ay = elo A (4.25)

Qa,

by = thfol elo @ g () qs (4.26)

A integral de convolucdo na Equacao (4.26) pode oferecer grande dificuldade
para ser solucionada por meios analiticos, dada a complexidade que as
expressdes para ¢(f) nos colocam. No entanto, solucbes numéricas se tornam

bastante atraentes neste caso para obter valores de by.

Os dois parametros nas equacfes 4.25 e 4.26 definem a reta do mapa de
Poincaré, que pode ser visto na Figura 4.19, que oferece muita informacédo a
respeito da dinamica do sistema. Inclinacdes dessa reta maiores que 45 graus,
por exemplo, indicam um sistema instavel. Podemos também observar que
guanto mais préximo de 45 graus estiver essa reta, maior serd a variacao do
ponto de operacdo para um transitorio no termo forcante, o qual afeta o valor
de b,.
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Figura 4.19 — Exemplo de mapa de Poincaré.

4.3.2.3. Mapa do modelo TEQOL

Na secdo anterior, consideramos o termo forcante da planta térmica como
sendo uma funcao independente da influéncia da temperatura. Isso é verdade
guando se olha o modelo térmico isoladamente. No entanto, quando se leva
em consideracdo todos os outros modelos acoplados entre si, podemos
observar, tal como mostrado na Figura 4.13, que existe uma realimentagao da
temperatura na maquina de estados finitos do modelo légico. Assim, se o
sistema atingir o modo de sobrecarga, a eficiéncia de carga passa a fazer parte
da malha, fazendo uma realimentacdo de temperatura, aumentando o calor de
sobrecarga. O efeito da temperatura na eficiéncia de carga foi discutido em
capitulos anteriores e mostrado na Figura 2.1 e na Figura 2.2. Sera feita aqui a
consideracdo de que, uma vez atingida a sobrecarga, a eficiéncia de carga cai
abruptamente. O momento em que iSsSo ocorre é o instante em que o estado de
carga da bateria atingiu um determinado valor que, no caso da curva da Figura

2.1, é de 95% quando a temperatura € 0° Celsius e 80% quando a temperatura
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é de 20° Celsius (Ford, Rao, & Yi, 1994). Tomando entdo a Figura 2.1 como
referéncia, o efeito inversamente proporcional da temperatura com a eficiéncia
de carga é representado pela variavel &, que possui valores entre zero e um. O
parametro C, € a carga retirada da bateria durante o eclipse. Toda vez que se
inicia o periodo solar, o integrador é levado a condicéo inicial igual a zero, por
meio de um RESET, e comeca entdo a integrar a carga acumulada. Esse
procedimento de RESET visa estar sempre fazendo a comparacdo entre a
carga de um periodo solar com o eclipse imediatamente anterior e assim
permitir o calculo da Recharge Ratio. Em outras palavras, quando a integral da
corrente da bateria, que representa a carga acumulada, for igual a C,, dizemos
que o estado de carga da bateria € de 100%. Esta situacdo € um pouco
diferente da considerada na sec¢do anterior, pois 0 mapa de Poincaré para o
caso linearizado e termo forgante ¢(f) sem esta realimentacdo de temperatura
jamais poderia ter inclinacdo maior do que 45°. O resultado disso é que, nesta
nova situacdo, o mapa pode atingir declividades maiores que 45°. Para
demonstrar essa possibilidade, iremos considerar aqui uma situagdo particular,
tomando a Figura 4.20 como referéncia e considerando o mecanismo de
realimentacdo da temperatura e de eficiéncia de carga tal como mostrados na
Figura 4.13 e na Figura 4.12. Nesta situacdo, conforme as curvas (a) e (b), a
bateria € carregada através do modo de corrente constante do instante 0 até o
instante ¢, a partir do qual o modo de carga segue como o de tensdo constante
até o instante 7;. A partir desse momento o sistema entra no modo eclipse até

completar o periodo orbital 7, guando um novo ciclo se inicia.

Para explicarmos o instante #,, tomemos como referéncia a curva (c). Nela,
podemos ver que esse € 0 instante em que a eficiéncia de carga cai
abruptamente de 100% para 0%. Esta € a primeira consideragdo que fazemos
nesta tentativa de derivar uma expressdo para o mapa de Poincaré com a
realimentacdo de temperatura, ja que esta tem efeito direto no instante em que
a eficiéncia de carga diminui, conforme explicado na Figura 2.1. Supor esta

caracteristica € razoavel para a analise que pretendemos neste momento, uma
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vez que o comportamento real ndo difere muito dessa queda abrupta, conforme
ja mostrado na Figura 2.2. Em outras palavras, o instante ¢ depende
diretamente da temperatura da bateria de tal forma que se poderia escrever

tHh=0(x).

A segunda consideracdo que se faz € o fato de a tenséo de final de carga da
bateria (V...) ser igual ao parametro de entalpia por coulomb (AH/F), conforme
ja discutido anteriormente. Esses valores, na prética, também costumam ser

aproximadamente iguais (Scott & Rusta, 1979).

A terceira consideracdo é que essas curvas estdo baseadas em modelos
simples de bateria tal, como o da Figura 2.3. Considera-se também que essa
simplificacdo nao representa perda de generalidade para o fim de se provar a
influéncia da realimentacdo de temperatura da bateria. Portanto, apds essas
definicbes e consideracgdes iniciais, explicam-se agora algumas caracteristicas

principais dessas curvas ao longo do periodo orbital.
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Figura 4.20 - Curvas tipicas do sistema.
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Intervalo [0, t1]:

A corrente de carga da bateria (/s4;), quando constante, faz com que a tensao
da bateria suba linearmente de um valor inicial (7,,) até atingir a tenséo de final
de carga (EOC). Durante esse intervalo, a eficiéncia de carga € 100% e,

portanto, o calor transferido segue a Equacao 4.12. Temos, entdo, que:

Q= ISAG(EOC - VM) (4-27)
£, = CEOCVi) (4.28)
IsaG

em que C é a capacitancia elétrica do modelo RC da bateria.

O calor transferido diminui a medida que a tenséo da bateria aumenta, até ficar
nulo no instante ¢. A expressao do calor transferido durante esse intervalo é

entdo dada por:
q(0) = eyt + B+ ——f (Kac) (4.29)

com:

I 2
a; = SZG yB1 = —Isa6(EOC — V) (4.30)

Intervalo [ty, to]:

No inicio deste intervalo, no instante 7, a tensdo da bateria € mantida
constante, fazendo a corrente da bateria cair exponencialmente. A eficiéncia de
carga continua em 100% e o calor transferido é nulo, uma vez que a entalpia
por coulomb da reacdo quimica é igual a tensdo de final de carga. A expressao
do calor transferido durante este intervalo é dada pela componente dc devida a

linearizacao:

4(8) = o= f (Xac) (4.31)
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Intervalo [ty, T):

Este é o intervalo da sobrecarga. Nele, a bateria continua seu processo de
carga com tensdo mantida constante e corrente caindo exponencialmente. No
entanto, a eficiéncia de carga caiu a 0% e, dessa forma, a Equacgédo 4.12 faz
com que toda a poténcia elétrica fornecida na carga da bateria seja convertida
em calor. Este calor de sobrecarga €, portanto, o produto da corrente pela
tensdo da bateria. Considerando um formato exponencial do sinal de corrente

neste intervalo podemos escrever:

t

ipar(t) =yie 72 (4.32)
em que
Isac Ts—ty1
= , = 4.33
)/1 e_;_;; )/2 ln(I‘S;AG) ( )

A expressao do calor transferido durante este intervalo é:
) _t
q(t) = af(xac) + EOCyse 72 (4.34)

Intervalo [Ts, T]:

Ao terminar o periodo solar, o sistema entra no modo eclipse e a bateria é
descarregada com uma corrente constante (/,,). A Equacéo 4.17 nos da o calor

transferido durante a descarga. Temos entao que:
Q2 =1Ippd, Q3 =1,p(EOC—Vy +A4) (4.35)

em que A é a queda de tensdo devido a resisténcia interna da bateria. Assim, a

expressao do calor transferido durante este intervalo é:

q(8) = ast + By + o (Xac) (4.36)
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com

_ Iop(EOC=Vy)
- T—T,s

2 , ﬁz = IOpA - azTS (437)

Ao término de um periodo orbital, a funcéo ¢(¢) retorna ao seu valor no instante

to=0, repetindo-se periodicamente.

Entendido o comportamento das curvas da Figura 4.20 em cada um dos
intervalos acima, nosso proximo passo sera a obtencdo de uma expressao
analitica do mapa de Poincaré para o caso presente. Iremos novamente dividir

0 processo em etapas, a fim de tornar mais evidentes os passos adotados.
Passo 1: Linearizacao

Novamente, o primeiro passo é linearizar o sistema homogéneo em torno de
um ponto de operacao, tal como foi feito nas equacdes 4.21 e 4.22 e com a
mesma ideia de que a variavel x é uma pequena perturbacdo em torno de um

valor dc.
Passo 2: Propagacéao no intervalo [0, t4]:

O passo seguinte consiste em propagar a trajetéria da solucdo da Equacéo 4.5

do instante 7,=0 até o instante ¢=¢,. Temos, entao:
x(61,0,%0) = X1 = €%4[xo + [} 7% (o= f (Xao) + ars + By ) ds]  (4.37)
at

Apoés algum esforco no calculo da integral acima, chegamos ao resultado

abaixo:
X = ety + do + =L (eats — 1) (4.38)
com
dy=—(1—e®) (S2+2) -2y (4.39)
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e t; dado pela Equacgéao (4.28).
Passo 3: Propagacéo no intervalo [ty, to]:

Considerando que ¢(¢)=f (X4 durante este intervalo, podemos escrever:

x(ta, t1, Xer) = Xz = €0 t0)y + L8 pats 1) (4.40)

Chat

Com as Equacoes (4.38) e (4.39), esta se reduz a

th = elt2 (xo + e_atldo) + %%(eah — ]_) (4_4]_)
bat

Na Equacéo 4.41 aparece o instante #, que, conforme explicado anteriormente,
€ dependente da temperatura da bateria. Nosso objetivo sera eliminar # da
expressao e, no seu lugar, usar a variavel x, que representa a temperatura da
bateria. Mas faremos isso somente ao término do periodo. Por ora,
continuaremos a propagar a temperatura até o final daquele periodo, quando

iremos fazer essa substituicéo.
Passo 4: Propagacéo no intervalo [ty, Ts]:
Para este intervalo, podemos escrever:

X(TS, tZl XtZ) = ea(TS_tZ)(XtZ + ft’l;se_a(s_tZ)q(s)ds) (442)

Substituindo 4.41 em 4.42 e resolvendo a integral, chegamos a

1
Xrs = e%Tsxy + pre (@t ey + CLﬂXTdC) (e — 1) (4.43)
bat
com.
aT.
py = (4.44)
Cbat(a"‘z)
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TIs
EOCyie Y2

eo = e*Ts—ti)q, @ D) (4.45)
Passo 5: Propagacéo no intervalo [Ts, T]:
Neste ultimo intervalo, temos:
x(T, Ts, X7s) = e®T~T) (X + fTZe‘a(s‘Ts)q(s)ds) (4.46)
Substituindo 4.43 em 4.46 e resolvendo a integral, chegamos a
Xr=eTxy+ pze_((”%)t2 +fo + ﬁ%(e‘” -1) (4.47)
com:
p, = pie®TTS (4.48)
fo= e0e® ™ + 1 (cayT -, —2) ~ T (a1, - B, - %) (4.49)

Com a Equacédo 4.47 obtemos a expressdo analitica que leva o valor da
temperatura no instante 7=0 até o instante +=T. No entanto, ela ainda carrega o
instante ¢, em sua expressdo. Nosso objetivo agora € substitui-lo e deixar a

Equacédo 4.47 com a “variavel’ x, como Unica variavel independente.
Passo 6: Correlacdo entre t; e X

Para relacionar o instante ¢, e x, precisamos recordar alguns conceitos
abordados em capitulos iniciais, quando dissemos que a eficiéncia de carga
comeca a cair a medida que a bateria se aproxima de 100% do seu estado final
de carga, antecipando ainda mais esse momento a medida que a temperatura
aumenta. Tendo em vista a curva (c) da Figura e o modelo termo-quimico da

Figura 4.12, esta caracteristica pode ser escrita matematicamente como

fotz ipac(t)dt = $C, (4.50)
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Na Equacédo 4.50, a integral & esquerda representa a carga, em ampere-hora,
colocada na bateria até o instante . O parametro C, representa a carga, em
ampere-hora, retirada durante o eclipse. A variavel § representa, tal como
explicado na Figura 2.1, a porcentagem do estado de carga em que a eficiéncia
comeca a cair. No exemplo dado, esse valor é 0,95 para 0° Celsius. Ou seja,
quando séo repostos 95% da carga que foi retirada, nessa temperatura, a
eficiéncia comeca a cair. Aqui estamos considerando que essa queda ocorre

instantaneamente. Podemos escrever:
Cq =1pp(T—Ty) (4.51)

Estabelecendo uma relacéo linear da variavel ¢ com a temperatura tal como

mostrado na Figura 4.12, temos

F=—-2x 47, (4.52)

Tp
Substituindo as equacdes 4.51 e 4.52 na Equacao 4.50, chegamos a

t, = —y2In(g1x + g2) (4.53)

Substituindo a Equacdo 4.53 na Equacdo 4.47, obtemos finalmente a
expressdo do mapa de Poincaré, considerando o efeito da realimentacao:

m(xo) = e xg + pa(g1xo + g2) WY + fo + @ (e -1) (4.54)

com
_ Cq(t1-72)
g1 = TpY1Y2 (455)
_b _
g, = e v -0l C(EOC—V ) (4.56)

Y1Y2 Y1Y2

A Equacdo (4.54), que apresenta uma expressdo analitica do mapa de
Poincaré para uma situagdo particular, indica que o mapa do modelo TEQOL

pode, de fato, ter inclinacGes maiores que 45° quando se leva em conta o efeito
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da realimentacao de temperatura na eficiéncia de carga. Isso pode ser visto no
grafico da Figura 4.21, correspondente a equacao (4.54) para os valores de
parametros utilizados na Tabela 1, lembrando que o mapa é valido para

pequenas perturbacdes em torno do ponto de operacéo dc.

Tabela 1 — Dados para obtencdo do mapa com realimentacédo de temperatura.

[ categoria [ Parametros | Valores |
Isag (A) 4
Corrente If (A) 2
lop (A) 7,2
EOC (V) 50
Tensao Vm (V) 44
A (V) 1,1
) k. (W/°C?) 0,4
k> (W/°C’) 5,6.10°
Ponto de operagdo | xo(Xdc) (°C) 12
Modelo ¢ (F) 5 1500
Chbat (J /°C) 60000
to (s) 0
Instantes ta (s) =
Ts (s) 3600
T (s) 5400
Linearizacio a(s?) 5,6.10°
o, (W/s) 1,78.107
B, (W) -4,10"
alt) 1 (A) 12,70
75 (s) 1947,64
o, (W/s) 4.107
B, (W) 13,08.10™
Ampere-hora C, (Ah) 12960
T, (%) 95
Eficiéncia T, (%) 80
T, (°C) 5
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Figura 4.21 - Mapa com realimentacdo positiva de temperatura, em °C, e

inclinagdo maior que 45°.

4.3.2.4. Caso nao linearizado

Dada a dificuldade de se obter uma solucao analitica para o caso néo linear, tal
como feito nas secdes anteriores, a Unica maneira de se obter o mapa de
Poincaré neste caso € por método numérico, o que se fara de acordo com o
seguinte algoritmo: dada uma condicéo inicial, a trajetéria de temperatura da
bateria, obtida por métodos numéricos, € amostrada em intervalos periddicos
iguais ao periodo orbital, definindo assim os pontos dos diagramas stair-case
em relacdo a diagonal de 45°. Esses diagramas serdo apresentados em
capitulos posteriores e correspondem as Orbitas positivas definidas

anteriormente.
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5 SIMULACOES

Neste capitulo sera apresentado o modelo construido. Mostrar-se-do, ademais,

os resultados de simulacao obtidos para diversos casos.
5.1. Introducéo

Existem diversos pacotes software e modelos para simulacdo de sistemas de
suprimento de energia para satélites (Cho & Lee, 1988) (Jiang, Liu, & Dougal,
2002). No entanto, com o modelo aqui construido, sera estudado o efeito da

realimentacdo da temperatura nas trajetorias de temperatura da bateria.

O software utilizado para a simulacdo foi o Simulink/Matlab. Sua interface
grafica permite facilmente construir os elementos do modelo TEQOL discutido
nos capitulos anteriores. Métodos numéricos ja disponibilizados permitem a
integracdo das variaveis de interesse do modelo sob estudo em diversas
condi¢cOes de operacéo, as quais podem facilmente ser alteradas em arquivos
de configuracado, viabilizando assim, rapidas analises em casos distintos. Os
dados obtidos de simulacdo possuem uma boa compatibilidade com arquivos
de planilha, o que permite comparacdes com as telemetrias de voo,
armazenadas naquele formato. Estas facilidades foram os principais motivos

que levaram a escolha deste ambiente de simulacdo neste trabalho.
5.2. Apresentacdo do modelo em Simulink

A Figura 5.1 apresenta uma visdo geral do modelo em Simulink desenvolvido
para a realizacdo deste trabalho. Destacados em verde, podemos observar 0os
elementos que constituem a planta elétrica de segunda ordem com dois
integradores, representando as capacitancias C; e C.. Em amarelo, a planta
térmica de primeira ordem esta representada pelas funcbes de aquecimento,
drenagem de calor e o integrador correspondente ao capacitor Cp,. O termo
forcante da planta térmica, que corresponde ao calor ¢(¢) transferido pelo

modelo orbital-logico, € proveniente do bloco destacado em marrom e
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identificado como Electrical to ThermalCoupling. Este bloco consiste
basicamente em programar as equacdes (4.9) e (4.10). Os detalhamentos
internos desta e outras macros podem ser vistos no Apéndice A. A outra
macro, também ressaltada em marrom e identificada como Efficiency
Generator, implementa a curva caracteristica, descrita na Figura 2.2. Este
bloco desempenha um papel fundamental na estabilidade do sistema, pois nele
se encontra um mecanismo de realimentacdo positiva da temperatura da
bateria, conforme ja explicado. Em vermelho, tem-se o bloco identificado como
Power Processor, o qual consiste em uma chave que liga ou desliga a corrente
do painel solar utilizada para carregar a bateria. Esse controle on/off da
corrente de carga é realizado pelo controlador de carga da bateria, identificado
na figura pelo bloco em azul, cujas entradas sao a tensdo e temperatura da

bateria e cuja saida € o comando de liga ou desliga a corrente do painel solar.

Para iniciar uma simulacdo, impde-se antes executar um arquivo de
configuracdo de parametros globais que definem as principais condi¢cdes do
sistema. Os valores utilizados nesses parametros sao apresentados nha

proxima sec¢do e os significados de alguns deles seguem na lista abaixo:

a) Parametros Orbitais: As variaveis T, T, ¢ T, definem, em segundos, o
tempo de uma Orbita, o tempo de eclipse e o do periodo solar,

respectivamente.

b) Parametros de Operagéo: A variavel P,, define, em watts, a poténcia
de operacdo do satélite durante eclipse. A variavel EOC define o
ponto de referéncia de uma das oito curvas V/T apresentadas na
Figura 2.11. A variavel Is4c corresponde a corrente do painel solar,
podendo, por meio desta configuracao global, ser facilmente corrigida
para contemplar a degradacéo existente ao longo da vida do satélite.
As constantes k&, e k, sdo as utilizadas na Equacédo 4.7. Enquanto a

primeira constante define a poténcia de aquecimento utilizada, a
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segunda contém o produto da &rea do radiador, emissividade e

constante de Boltzman conforme definido pela lei de radiacéo.

c) Parametros da bateria: Enquanto as variaveis Ry, Ry, C,, Cy e C, se
referem aos modelos da planta elétrica e térmica ja apresentados e
discutidos em capitulos anteriores. A entalpia de reagdo por Coulomb
aqui definido corresponde ao da célula de Nickel-Cadmium.
Importante mencionar que a definicAo desse parametro permite a
adaptacao do modelo para outros tipos de tecnologia, bastando, para
isso, uma correcdo de seu valor, de modo a adequéa-lo a entalpia de
reacdo para células de Lithium-lon, Nickel-Hydrogen ou qualquer
outro tipo de reacdo que ainda venha a ser utilizada para

armazenamento de energia na forma quimica.

Além desses parametros de configuracao iniciais, definidos nesse arquivo de
inicializacdo, existem ainda outros que podem ser ajustados e que se
encontram dentro das funcbes contidas internamente nos blocos ha pouco
descritos. Por exemplo, o ganho e o nivel das curvas V/T utilizadas pelo
controlador devem ser ajustados, se necessario, internamente no bloco

Controller e n&o no arquivo de inicializagao.
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Figura 5.1 — Modelo do sistema em Simulink.
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5.3. Casos
5.3.1. Inicio e final de vida

O primeiro caso a ser simulado é a comparacéo entre inicio (BOL) e final de
vida (EOL). Em BOL, a corrente do painel solar possui valores mais altos que
em EOL. Também em BOL, a curva de final de carga corresponde a curva de
tensdo mais baixa da bateria, quando comparada com EOL. Ha também
algumas ligeiras diferencas entre poténcia de operagédo para BOL e EOL, bem
como diferencas de parametros orbitais para inicio e final de vida, conforme

pode ser visto nas Tabelas 1 e 2.

Tabela 2 — Configuragéo de parametros BOL.

Caso 1: Parametros de inicio de vida

Valor Descrigéo
100,25*60 Periodo da 6rbita em segundos
34,2*60 Periodo de eclipse em segundos
T-Te Perfodo solar em segundos
100*T¢/T Percentual do periodo solar
ﬁ 14,3*28/0.9 Poténcia de operacéo durante eclipse em Watts
- 6,43 Corrente do SAG em ampéres no inicio de vida
1,46 Selecéo da curva V/T de final de carga

0,3 Constante da fonte de aquecimento
13e-9 Constante da fonte de drenagem de calor
1,45 Entalpia de reagéo por coulomb
0,15 Resisténcia interna em ohms
0,100 Resisténcia interna em ohms
3500 Capacitancia elétrica em farads
_ 60000 Capacitancia térmica em J/°C

Cal 20 Capacitancia de double layer em farads

85



Tabela 3 — Envelhecimento de parametros EOL.

Caso 1: Parametros de final de vida

Valor Descricéo
100,25*60 Periodo da 6rbita em segundos
32,3*60 Periodo de eclipse em segundos
T-Te Perfodo solar em segundos
m 100*T¢/T Percentual do periodo solar
P 12,5+28/0,9 Poténcia de operagéo durante eclipse em Watts
6,05 Corrente do SAG em Ampere no inicio de vida
1,54 Selecao da curva V/T de final de carga
0,3 Constante da fonte de aquecimento
11,5e-9 Constante da fonte de drenagem de calor
1,48 Entalpia de reag&o por coulomb
0,3 Resisténcia interna em ohms
0,100 Resisténcia interna em ohms
2900 Capacitancia elétrica em farads
_ 60000 Capacitancia térmica em J/°C

Cai 20 Capacitancia de double layer em farads

5.3.2. Degradacao da capacitancia de double-layer

Sera também estudado o efeito da degradacdo do parametro definido como
capacitancia de double-layer do modelo elétrico. O objetivo é verificar o quanto
a alteracdo faz o sistema entrar no modo de sobrecarga e, dessa forma,
esquentar a bateria. Para isso, serd executado um terceiro cenario de

simulacéo, o qual leva em conta essa alteracdo de parametro.
5.3.3. Modo de Emergéncia

Durante o Modo de Emergéncia, o satélite aponta o painel solar um pouco mais
em diregdo ao Sol, fazendo aumentar a corrente de carga da bateria e,
consequentemente, a poténcia elétrica fornecida a bateria durante os modos de
carga e sobrecarga. Além disso, é pratica comum alguns dos subsistemas do
satélite serem desligados com o objetivo de poupar energia. Portanto, a
entrada no Modo de Emergéncia pode ser resumida como um aumento na

corrente do SAG e consequente diminuicdo da corrente de operagcdo do
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barramento principal, a qual ira se refletir diretamente na corrente de descarga
da bateria e, portanto, no DOD (Depth of Discharge) atingido durante o eclipse.

5.4. Resultados
5.4.1. Inicio e final de vida

A partir da configuracdo de parametros mostrada na Tabela 1, rodou-se uma
simulacdo com duracdo de 5 Orbitas. A tensdo, corrente e temperatura da
bateria, sendo as principais variaveis de interesse, sdo mostradas ao longo das
cinco Orbitas na Figura 5.2, e um zoom mostrando o detalhe do final do

processo de carga é mostrado na Figura 5.3.

Para entender o funcionamento do sistema através da simulacao, tomemos a
Figura 5.2 como referéncia. Partindo do instante #,=0, a simulagcdo comeca com
o eclipse, no qual a corrente negativa (de descarga) faz com que a tensao da
bateria v diminuindo. O processo de descarga, sendo exotérmico, transfere

calor, esquentando a bateria e fazendo sua temperatura aumentar.

Ao término do eclipse e inicio do periodo solar, surge a corrente do SAG para
carregar a bateria. Esta variacdo de negativa para positiva na corrente da
bateria se reflete imediatamente na sua tensdo, provocando uma variagcéo
devida a resisténcia interna da bateria. A tensdo da bateria comeca entdo a
subir linearmente, uma vez que a corrente de carga proveniente do painel solar
€ constante. O processo de carga, sendo endotérmico, diminui a temperatura

da bateria.

Quando a tensao da bateria atinge a tensdo de final de carga programada, a
corrente é cortada a zero e religada apds alguns segundos, até que a tenséo
de final de carga novamente tenha atingido o limite maximo permitido,

repetindo-se este processo até o final do periodo solar.

E durante o estagio final de carga que a eficiéncia desempenha um papel

crucial na trasnferéncia de calor. Conforme ja explicado, a medida em que a
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bateria se aproxima do seu estado final de carga, a eficiéncia cai abruptamente
e reacOes exotérmicas comecam a acontecer, fazendo com que a poténcia
elétrica de carga seja convertida em calor. Este efeito pode ser visto na curva
de temperatura da bateria, pois, uma vez que 0 sistema entra nesse regime, a
temperatura para de diminuir e apresenta um leve aumento até o final do

periodo solar.

tenséo (V)

carrente (A)

temperatura (°C)

tempo (s)

Figura 5.2 — Tensao da bateria em volts (topo), corrente da bateria em ampéres (meio)

e temperatura da bateria em graus Celsius (baixo).

tenséo (V)

corrente (A)

temperatura (°C)

tempo (s),

Figura 5.3 — Zoom na tensdo da bateria em volts (topo), corrente da bateria em

amperes (meio) e temperatura da bateria em graus Celsius (baixo).

88



Os resultados de simulacdo para parametros de final de vida podem ser vistos
na Figura 5.4. Nesta figura, o eixo horizontal € o tempo, em segundos, e 0s
sinais no eixo vertical estdo identificados da seguinte maneira: no quadro ao
topo temos a tensdo da bateria em amarelo e a corrente da bateria em rosa. No
guadro logo abaixo temos a carga C,, em azul, retirada durante o eclipse; a
carga, em rosa, injetada durante o periodo solar e a eficiéncia de carga em
amarelo. No terceiro quadro de cima para baixo temos a temperatura da bateria
em amarelo. No quarto mais inferior temos, destacado em azul, o termo
forcante ¢(r) do modelo térmico, reprentando o calor transferido entre a bateria
e sua vizinhanca. A principal evidéncia de diferenca quando comparado com
resultados BOL é o fato de o sistema trabalhar num regime de temperatura DC
mais alto. Isso se deve as sucessivas mudancas de curvas EOC utilizadas para
aumentar o fator de recarga a medida que a bateria apresentava perda de
capacidade. Este fato faz com que a bateria entre por mais tempo no modo de
sobrecarga e por isso trabalhe mais quente. Pode-se observar também, no
segundo quadro de cima para baixo, o efeito da diminuicdo da eficiéncia de

carga, a medida que a bateria se aproxima do final do periodo solar.

tenséo (V)
corrente (A)

temperatura (°C) eficiéncia de carga

4(@) (W)

tempo (s)

Figura 5.4 — Temperatura da bateria (terceiro quadro de cima para baixo) em

final de vida.
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5.4.2. Degradacao da capacitancia de double-layer.

Neste caso, o objetivo € observar o efeito da alteracdo do parametro que
modela a capacitancia de double-layer. A intencdo aqui é mostrar como o
sistema pode se comportar diferentemente no inicio e no final de vida para

valores distintos desta capacitancia.

De modo resumido, aumentar o valor da capacitancia de double-layer significa
entrar mais tempo no modo de sobrecarga, uma vez que a tensédo da bateria ira
demorar mais a atingir a tensdo de final de carga V... No inicio de vida,
estando a temperatura mais baixa, 0 processo de carga € mais eficiente e a
bateria, embora esquente um pouco, apenas caminha para um ponto de
operacdo DC maior, conforme pode ser visto na Figura 5.5. No entanto, o
mesmo ndo se da ao se fazer esta alteracdo do parametro no final de vida.
Com a bateria mais quente e margem de estabilidade menor do sistema, uma
alteracdo da capacitancia instabiliza o ciclo limite da temperatura da bateria.
Isso pode ser visto na Figura 5.6, a partir do instante em que a temperatura da
bateria inicia um aumento progressivo de seu valor médio ao longo de varios

ciclos orbitais.

tenséo (V)
corrente (A)

temperatura (°C)  eficiéncia de carga

a(n) (W)

tempo (s) o

Figura 5.5 - Temperatura (terceiro quadro de cima para baixo) em BOL co
CdI=400 e r2=0.15.
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tens&o (V)
corrente (A)

temperatura (°C) _ eficiéncia de carga

4(t) (W)

]

tempo (s)

Figura 5.6 — Temperatura (terceiro quadro de cima para baixo) em EOL com
Cdl=400 e r2=0.15.

5.4.3. Modo de Emergéncia

As figuras a seguir mostram o efeito no sistema quando o satélite entra no
Modo de Emergéncia, em EOL, para duas situacoes distintas: a primeira, com
a capacitancia C; que modela o fenbmeno de double layer com valores
pequenos, da ordem de 20F. A segunda, considerando esse valor aumentado,
supondo degradacdo da bateria ao longo de sua vida util. Pode-se perceber
que, no primeiro caso, a temperatura (terceiro quadro de cima para baixo, na
Figura 5.7) se recupera da entrada no Modo de Emergéncia, o que nao
acontece se degradarmos este parametro, conforme visto na Figura 5.8. Nesse
caso, a temperatura da bateria entra em avalanche. O aumento da temperatura
se correlaciona com a diminuicdo da eficiéncia de carga, que pode ser vista
pela curva amarela no segundo quadro de cima para baixo. Essa
realimentacdo positiva da temperatura ja havia sido discutida em capitulos
anteriores e aqui, nas simulacdes, podemos ver esse efeito em andamento. A
medida que a temperatura aumenta, antecipa-se o instante, no processo de
carga, em que a eficiéncia cai abruptamente. Esse fato aumenta a
transferéncia de calor, evidenciado pela curva azul no quadro inferior, levando
a um aumento de temperatura e com isso fechando um circulo vicioso.
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Figura 5.7 — Temperatura da bateria (terceiro quadro de cima para baixo)
durante entrada no Modo de Emergéncia com parametro Cq de
20F.
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Figura 5.8 - Temperatura da bateria (terceiro quadro de cima para baixo)
durante entrada no Modo de Emergéncia com parametro Cqy de

400F.
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6 DADOS DE VOO

Embora a teoria e a simulacdo discutidas até este ponto sejam gerais e se
apliguem a qualquer tipo de sistema de carga e descarga e qualquer tipo de
bateria, 0 acesso as fontes de dados com resultados experimentais ndo estao
amplamente disponiveis. No entanto, o INPE possui uma extensa quantidade
de dados de voo do satélite CBERS2 que podem ser usados como um estudo

de caso.
6.1. Aquisicdo de telemetrias de voo

A aquisicdo de telemetrias é realizada no satélite CBERS2 pelo subsistema
OBDH (On Board Data Handling System). Ele realiza essa funcéo, varrendo
todas as grandezas de interesse de todo o satélite, por meio de dois tipos de
taxa de aquisi¢ao, sendo 1,6s para as telemetrias de alta prioridade e 52s para

as telemetrias de baixa prioridade.

Quando o satélite se encontra dentro da regido de visibilidade de uma estacao
terrena, ele envia todas essas telemetrias em tempo real para as estacfes de
solo, as quais sao classificadas como telemetrias diretas. No entanto, ao longo
de vérias Orbitas fora de visibilidade, o satélite as armazena para posterior

envio as estacodes terrenas.

Como existe uma limitacdo na capacidade de memdéria do subsistema OBDH
para telemetrias armazenadas, € adotado um algoritmo na gravacdo desses
dados quando o satélite esta fora de visada, de modo a otimizar o uso dos
recursos de memoria. Dessa forma, a cada intervalo de sete minutos, o
subsistema OBDH registra o maior valor, o menor valor e a média de todas as
aquisicoes feitas neste intervalo de sete minutos. Com isso, apenas trés
valores de telemetria denominados de maximo, minimo e médio séo fornecidos

para cada uma dessas janelas de tempo de sete minutos.
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A apresentacdo de cada uma dessas telemetrias na figuras que seguem nas
proximas secdes sera acompanhada da sua classificacao, tal como explicado

acima.
6.2. Histérico de voo

A operacao normal do satélite foi apresentada na Figura 1.2 por meio do valor
médio da telemetria de tensdo da bateria. Se considerarmos também os
valores maximos e minimos da tenséo de bateria, teremos os dados da Figura
6.1. Comparando estes dados reais com aqueles obtidos através da simulacao
de tenséo da bateria, conforme mostrado na Figura 5.2, podemos observar
varias semelhancas. Dentre elas, podemos notar o comportamento do final de
carga, sinalizado pelo circulo vermelho na Figura 6.1, no qual a tensdo da
bateria varia devido a queda na sua resisténcia interna, quando a corrente de
carga é desligada e ligada sucessivamente. Podemos ainda ver a tendéncia de
subida da tensdo minima em ambas as situacdes. Esta visualizacdo da tensao

da bateria corresponde a apenas algumas Orbitas.

Outra forma interessante de se ver como a bateria se comportou ao longo de
sua vida util é apresentada no grafico da Figura 6.2. Por questbes de
redundéancia, o satélite CBERS2 possui duas baterias. O gréafico da Figura 6.2
mostra os valores maximos da tensédo de final de carga (em azul) e os valores
minimos da tensado de final de descarga (em vermelho) para uma das baterias
(bateria 1). Todos os outros pontos intermediarios foram filtrados ao longo de
todo o periodo que compreende os anos de 2003 a 2007, para ressaltar
apenas aguelas duas caracteristicas mais importantes. A tensdo de final de
descarga, por exemplo, € um excelente indicativo da perda de capacidade da
bateria. Podemos observar que até o primeiro trimestre do ano de 2005 houve
muito pouca degradacdo desse parametro. A partir desse instante, uma das
baterias (bateria 2) falhou em aberto e a bateria remanescente (bateria 1),
cujos dados pertencem a figura em questdo, teve que prover sozinha toda a

poténcia do satélite durante os eclipses seguintes. Isso imediatamente fez com
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que a profundidade de descarga (DOD) dela aumentasse, evidenciado pela
queda da tenséo de final de descarga, na data indicada pela seta na figura.
Com uma profundidade de descarga maior, acentuou-se consideravelmente o
processo de degradacao da bateria 1, surgindo a necessidade de se aumentar

as curvas V/T, conforme mostrado na tensdo méxima de final de carga.

E interessante notar também o comportamento associado da temperatura das
duas baterias ao longo da missédo. Logo apos o instante da falha da bateria 2,
ha um aumento no valor médio da temperatura da bateria bem como no valor
do ripple de temperatura, devido a maior corrente de descarga a que essa
bateria ficou submetida. Além disso, enquanto a temperatura da bateria 1, tal
como mostrado na Figura 6.3, foi aumentando a medida em que se corrigiam
as curvas V/T apos essa falha, a temperatura da bateria 2, tal como mostrado
na Figura 6.4, foi para um ponto DC, ja que seu calor interno (devido a carga e
descarga) cessou. Este comportamento da bateria 2 estd em perfeito acordo

com o caso homogéneo discutido em capitulos anteriores.

A operacdo ao longo da vida em termos da corrente SAG pode ser vista na
Figura 6.5. Além das variacbes sazonais da corrente em funcdo da orbita do
satélite, fica evidente também nesta figura o efeito de degradacéo e variacbes
do angulo solar do painel ao longo da misséo, diminuindo a corrente disponivel.
O pico de corrente no final do ano de 2007 mostra a situacdo em que o satélite
entra em Modo de Emergéncia, apontando seus painéis solares mais
diretamente para o Sol.

A Figura 6.6 mostra o perfil de operacao da carga util, em termos de corrente
ao longo da missdo. Esse grafico evidencia o efeito catastrofico da falha de
uma das baterias evidenciada a partir desse instante pela reducéo consideravel
da corrente de barramento o que, em outras palavras, significa dizer diminuicao
das operacfes do satélite com cameras utilizadas durante o eclipse, redugéo
da corrente de stand-by, com o objetivo de ndo comprometer ainda mais a

bateria remanescente.

95



6.3. Avalanche Térmica

A Figura 6.7 mostra a primeira avalanche, ocorrida quando o satélite entra no
Modo de Emergéncia, indicado pela seta na figura. Embora a escala utilizada
para todas as curvas nao permita ver detalhes menores, percebe-se um ligeiro
aumento da corrente do painel solar a partir desse instante, uma vez que no
modo de emergéncia o satélite aponta o painel de forma mais eficiente (menor
angulo) em relacdo ao sol. Esse fato € acompanhado também por um ligeiro
aumento da corrente de barramento (curva amarela). O efeito disso € aumento
do calor transferido entre bateria e ambiente uma vez que 0 mesmo €
diretamente dependente da corrente da bateria. A temperatura da bateria
(curva verde) comeca a aumentar até o instante em que as equipes de solo
decidem diminuir a carga do satélite, diminuindo a corrente do barramento. Por
um breve instante essa decisdo alivia a temperatura da bateria, onde se
observa um aqueda dessa curva. Mas o fato € que, diminuir a corrente do
barramento significa também diminuir a profundidade de descarga da bateria
durante o eclipse. Isso fara com que no periodo solar seguinte, 0 processo de
carga injete mais ampere-hora na bateria. Ao fazer isso, a bateria segue em
direcdo ao ponto em que sua eficiéncia de carga diminui, transformando quase
toda a poténcia elétrica de carga em calor. Com a temperatura aumentando,
diminui-se ainda mais o momento em que a eficiéncia de carga cai
abruptamente e, com isso, fechando um circulo vicioso. Pode-se notar nessa
figura uma saturacdo da curva de temperatura da bateria, decorrente do fundo
de escala maximo que a telemetria desse sinal atingia. De fato, a temperatura
continuou aumentando até aproximadamente 60°C, conforme se descobriu na
analise de outros sensores, disponibilizados por meio de outros subsistemas. A
falha de avalanche térmica observa aqui tem sua origem em uma falha no
subsistema de controle de atitude que por sua vez afetou o subsistema de
suprimento de energia. A Figura 6.8 mostra a segunda avalanche ocorrida
alguns anos depois da primeira ocorréncia e sob as mesmas condicfes, ou

seja, quando o satélite entra no Modo de Emergéncia.
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Figura 6.2 — Comportamento da tensao da bateria 1 ao longo de sua vida Uutil.
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Figura 6.3 — Temperatura da bateria 1 ao longo de sua vida util entre os anos de 2003 a 2007.
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Figura 6.4 - Temperatura da bateria 2 ao longo de sua vida util entre os anos de 2003 a 2007.
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Figura 6.5 — Corrente do SAG ao longo de sua vida util entre os anos de 2003 a 2007.
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Figura 6.6 — Correntes de operacéo do barramento.
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Figura 6.7 — Avalanche na temperatura da bateria. Temperatura da bateria em °C (TMDO015 BAT1 TEMP-curva verde),
tensdo da bateria em volts (TMD014 BAT1 VOLT-curva azul), corrente do painel solar em ampére (SG1A-

curva vermelha), Corrente do barramento em ampere (TMD002 MAIN BUS-curva amarela) e corrente de
saida do BDR em ampere (TMD021 BDR OUTPUT-curva preta).
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Figura 6.8 — Avalanche na temperatura da bateria. Temperatura da bateria em °C (TMD015 BAT1 TEMP-curva verde),
corrente do painel solar em ampeére (SG1A-curva vermelha), Corrente do barramento em ampére (TMD002
MAIN BUS-curva azul).
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7 ANALISES CONJUNTAS
7.1. Validacdo do modelo

A Figura 7.1 mostra a comparacdo entre os resultados de simulacdo e os
valores médios de telemetria para inicio de vida. A Figura 7.2 mostra a
comparacado entre os resultados de simulagcdo e os valores médios de

telemetria para final de vida.

Figura 7.1 — Comparacdo entre simulacdo (curva vermelha continua) e
telemetrias de voo (pontos azuis) para inicio de vida (BOL).
Tensdo da bateria em volts (grafico superior) e temperatura da

bateria em °C (grafico inferior).

Nestas comparacdes, podemos observar que os resultados de simulagcéo e
dados de voo para o modelo elétrico apresentam uma boa concordancia,
refletida na tenséao da bateria, com a curva vermelha (simulagao) praticamente

sobrepondo os dados de voo (pontos azuis). O modelo térmico também
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aproxima o comportamento real do sistema para os parametros de inicio de
vida. H4 uma boa concordancia da temperatura entre os resultados de
simulacdo e dados de voo para o modo de carga e descarga, identificados,
respectivamente, pelas regibes em que a tensao da bateria aumenta e diminui
linearmente. A indicacdo de entrada no modo de sobrecarga, identificada pela
regido em que a tensdo da bateria se mantém aproximadamente constante,
pode ser vista nos dados de telemetria, através da mudanca de declividade da
temperatura e na curva de simulacdo, como um leve aumento na temperatura
no final do periodo solar. Este Gltimo comportamento se intensifica no final de
vida como pode ser visto na Figura 7.2. Para os parametros EOL, permanece a
concordancia entre simulacdo e dados de voo para o modelo elétrico. No
entanto, a concordancia para o modelo térmico, nesse caso, se degrada um
pouco para o modo de sobrecarga, embora o valor médio da temperatura seja
0 mesmo em ambos 0s casos (simulagcéo versus dados de voo) e 0 mesmo
comportamento qualitativo esteja presente nas duas situacdes. Por exemplo,
podemos ver que durante o modo de sobrecarga, identificado pela regido em
que a temperatura € aproximadamente constante, ha um excesso de calor,
aumentando a temperatura da bateria tanto nos dados de voo quanto nas
telemetrias. Alguns fatores podem contribuir para que se tenha um
acoplamento perfeito entre simulacdo e dados de voo para o modo de
sobrecarga no final de vida. O primeiro deles é o fato de as telemetrias serem
valores aproximados dos sinais reais, uma vez que refletem a toleréncia de
componentes usados no projeto e erros de quantizacdo. O segundo, por
estarmos trabalhando com um modelo de parametros concentrados no caso
simulado, enquanto que no caso real, a partir dos quais sdo obtidos os dados
de voo, seria mais bem representado por um modelo de parametros
distribuidos, pois de fato no satélite as duas baterias sédo divididas em quatro
sub-baterias, cada uma delas montadas em posi¢des distintas com o calor
gerado por uma interferindo na temperatura das outras. Além disso, na
simulagéo realizada pelo software Simulink, o efeito da temperatura sobre a

eficiéncia de carga foi modelado por meio da ferramenta Look-Up-Table, a qual
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realizou um formato de curva de eficiéncia de carga exponencial que pode na
pratica ndo ser a representacao real da bateria em questdo. Assim, o modelo
exigiria um maior trabalho de ajuste de parametros que, embora ja realizado,
ainda ndo tenha produzido até o momento um perfeito casamento entre os
resultados. Deve-se também levar em conta que os dados de voo aqui
apresentados provém de valores medios de telemetria, conforme ja explicados,

com uma taxa de aquisicao relativamente alta (52 segundos).

& T T T T T

X BATI

Tenséo

Temperatura

Tempo x10°

Figura 7.2 - Comparacdo entre simulacdo (curva vermelha continua) e
telemetrias de voo (pontos azuis) para final de vida (EOL).
Tensado da bateria em volts (grafico superior) e temperatura da

bateria em °C (gréfico inferior).

7.2. Mapas de Poincaré

7.2.1. Inicio de vida versus final de vida

De acordo com a Definicdo 3 dada na pagina 75, apresentaremos agora as
oOrbitas positivas do sistema térmico para parametros de inicio e final de vida.

Para obté-las, fizemos uso de métodos numéricos para integrar a dinamica do
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sistema térmico e amostra-lo em intervalos regulares de periodo orbital 7. Os
valores obtidos por meio da simulacdo do modelo, apresentados nessa forma
gréfica, trazem informacdes valiosas sobre a dinadmica do sistema. Essas
Orbitas sdo apresentadas nas figuras seguintes, nas quais vemos um conjunto
de pontos juntamente com a diagonal de 45°. Na Figura 7.13, podemos ver as
Orbitas para os parametros BOL. Identifica-se claramente um ponto fixo pouco
acima de 1.2 graus Celsius. A reta que une esses pontos possui inclinacéo
menor que 45° e, portanto, o sistema é estavel. A caracteristica marcante do
final de vida é que a reta que une os pontos da Orbita positiva se aproxima
bastante da inclinacdo de 45°. Além disso, o ponto fixo que estava bem
identificado para inicio de vida, deixa de estar para final de vida. Esses ultimos

efeitos estédo evidenciados na Figura 7.4.

n+1

| | | . | | |
1

Figura 7.3 — Mapa BOL das Orbitas de temperatura (variavel x) para Cy4=20F e
R,=0,1ohms.
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Figura 7.4 — Mapa EOL das 6rbitas de temperatura (varidvel x) para C4=20F e
R,=0,1ohms.

7.2.2. Variagao do parametro capacitancia double-layer

A alteracdo do valor de capacitancia de double-layer tem efeitos distintos para
inicio e final de vida. A degradacdo desse parametro em BOL faz o sistema
caminhar para um valor DC maior, em um novo ponto fixo, permanecendo
estavel, conforme se pode notar pela inclinagdo menor do que 45° da que reta
gue une os pontos da orbita da Figura 7.5. No entanto, em final de vida,
podemos disparar um processo de avalanche térmica, diferentemente do que
acontece em inicio de vida, quando consideramos um valor maior dessa
capacitancia, o que equivale a degradacédo dessa caracteristica da bateria ao
longo da missdo. Essa mesma degradacdo em EOL causa instabilidade, que
estd evidenciada na reta que une os pontos da o6rbita da Figura 7.6 cuja
inclinagdo atingiu valores maiores que 45° evidenciando o disparo de

avalanche térmica.
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Figura 7.5 - Mapa BOL das 6rbitas de temperatura (variavel x) para Cqy=400F e

R2>=0,150hms.
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Figura 7.6 — Mapa EOL das o6rbitas de temperatura (variavel x) para Cy4=400 e
R»=0,15.
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7.2.3. Modo de Emergéncia

Por fim, veremos o que acontece quando o satélite entra no Modo de
Emergéncia, sob o ponto de vista de mapa de Poincaré, conforme também ja
mostrado nos resultados de simulagédo apresentados na Figura 5.8 e agora
visto através do mapa da Figura 7.7. A reta que une 0s pontos da Orbita e
define 0 mapa de Poincaré também indica sistema instavel, uma vez que sua
inclinacdo é maior do que 45°. Estas observacdes sugerem fortemente que a
inclinacdo do mapa de Poincaré pode ser uma excelente métrica para indicar a
margem de estabilidade do sistema de suprimento de energia para satélites
apresentado e discutido neste trabalho. H& dois instantes distintos nessas
orbitas. O primeiro, quando se aumenta a corrente do painel solar; e o
segundo, quando se diminui o consumo das cargas, diminuindo a corrente do
barramento. Com a capacitancia de double-layer também degradada, o sistema
entra no modo de sobrecarga por meio de um circulo vicioso, disparando a

temperatura da bateria para valores cada vez mais altos.
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Figura 7.7 — Mapa de Poincaré correspondente a entrada no Modo de Emergéncia

com parametro Cy de final de vida (EOL).
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7.3. Critério de estabilidade

O uso da ferramenta ja apresentada, conhecida como Mapa de Poincaré, nos
permite ter uma visualizacdo grafica da estabilidade do sistema. Embora seja
dificil a obtencdo de uma expressao analitica para 0 mapa no caso mais geral
da Equacao (4.5), é possivel, no entanto, obté-lo numericamente, amostrando
a trajetoria da temperatura da bateria em intervalos regulares de periodo igual
ao periodo orbital, tal como realizado nos graficos da secdo anterior, cujos

pontos definem a orbita positiva x x(¢,,,x,) .

Inicialmente, torna-se importante mencionar algumas propriedades do mapa de
Poincaré que foram observadas ao utiliza-lo como ferramenta de solucdo do
nosso problema. Tais propriedades permitem uma visualizacdo da estabilidade

na dindmica do sistema de uma forma gréfica e simples.

Propriedade 1: Dentro da faixa de operacao da temperatura da bateria, entre
0°C e 10°C, quanto mais alta a temperatura, mais proximo da instabilidade se

encontra o sistema.

Esta primeira propriedade se refere a declividade a, do mapa. Para se obter
este parametro, inicialmente tomamos a derivada da funcdo f(x), cujo grafico
pode ser visto na Figura 4.16, curva superior, em torno de um ponto de
operacdo DC. Essa derivada é a constante fornecida pela exponencial da
Equacdo 4.25. Juntando essas informacfes, podemos concluir que a
declividade do mapa se altera a medida que se muda o ponto de operacao.
Para valores de temperatura préximos de 10°C, a derivada da func&o f{x) tende
a diminuir, fazendo o valor de a, se aproximar de 1 (diagonal de 45°). A Tabela
3, abaixo, mostra essa influéncia para valores de k; e k, respectivamente iguais

a0,4e5,6.10°,
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Tabela 4 — Parametros do mapa em funcéo da temperatura.

-100 0,9896 45
-80 0,9856 45
-60 0,9807 44
-40 0,9748 44

20 0,9679 44
10 0,9640 44
-6 0,9624 44
=5 0,9619 44
4 0,9615 44
2 0,9607 44
i 0,9602 44
0 0,4672 25
2,5 0,5587 29
4 0,6220 32
6,75 0,7572 37
8 0,8280 40
9 0,8894 42
9,5 0,9218 43
10 0,9553 44
12 0,9544 44
14 0,9535 44
16 0,9525 44
20 0,9506 44
40 0,9401 43
60 0,9283 43
80 0,9151 42
100 0,9007 42

Os dados da Tabela 4 ilustram que, para temperaturas préoximas de 0°C, o
mapa tem declividade baixa, inclinando-se em direcdo a diagonal de 45° a
medida que a temperatura aumenta. Este fato, observado para o caso em
estudo, indica uma dinamica diferente para o sistema em diferentes pontos de
operacao, uma caracteristica bastante comum em sistemas néo lineares (Hsu

& Meyer, 1968).

Propriedade 2: Um offset do parametro b, provoca variacdo do ponto fixo do

mapa.

A segunda propriedade se refere a influéncia do valor de b, e do ponto de
operagéo, quando houver, f(X,.), em deslocar o mapa na vertical. O valor de b,

€ obtido por meio da integral de convolugédo da Equacgéo 4.26. Como a entrada

da planta térmica é o calor interno das reacdes da bateria, o valor de b, € um
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efeito do balangco energético do calor transferido durante o ciclo de carga,

sobrecarga e descarga.

Por exemplo, se imaginarmos qual a influéncia de uma variacéo por degrau de
by para dois mapas com declividades diferentes, podemos deduzir que o0 mapa
de maior inclinagdo ira para um ponto DC maior. Em outras palavras, estamos

falando da sensibilidade do sistema ao aporte de energia calorifica.

Propriedade 3: A variacdo de temperatura provoca bifurcacdo do mapa,

refletindo-se em offset e alteracdo de ganho.

Juntando as duas propriedades anteriores, podemos pensar no mapa como um
caso de bifurcacdo, uma vez que os parametros b, e ay variam a medida que o
sistema muda de ponto de operagdo, ao aumentar ou diminuir a temperatura

da bateria. O mapa poderia, entdo, ser escrito como

Assim, dados os valores correspondentes de A e 14 existe um Unico ponto fixo,
dado pelo cruzamento do mapa com a diagonal. Se, num dado instante, o calor
de sobrecarga comecar a aumentar, isso ird se refletir em valores maiores de 4
e Ay, consequentemente aumentando a temperatura ainda mais. Tal variagao,
por sua vez, inclina o mapa em direcdo a diagonal e diminui a eficiéncia de
carga, devido ao coeficiente positivo da eficiéncia de carga com a temperatura.
Essa diminuicao de eficiéncia, por sua vez, gera mais calor de sobrecarga e um
circulo vicioso pode se iniciar e se refletir na entrada da planta térmica, com
aumento crescente do termo forgcante ¢(¢), traduzido no mapa como uma

bifurcacdo por meio de aumentos sucessivos dos parametros 1 e A.

Uma expressdo analitica para o mapa de Poincaré, apresentada na equacao
(4.54), foi obtida para um caso particular da carga e descarga da bateria,
definido na Figura 4.26. Para esse caso, pode-se observar que, sob

determinadas condicGes, o mapa pode ter inclinaces maiores do que 45°.
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Casos mais gerais, como 0 sistema real do satélite CBERS2, devido a
complexidade de uma solucédo analitica, foram tratados por meio de solucfes
numeéricas e apresentada a Orbita positiva de forma grafica nas secdes

anteriores.

Essas propriedades do mapa de Poincaré sugerem a proposta de uma nova
métrica que indique a partir de uma indicacdo grafica, a margem de

estabilidade do sistema quanto a possibilidade de se disparar avalanche

térmica. Considerando a reta ajustada a »n pontos simulados da Orbita positiva,

define-se a inclinagéo p dessa reta como se segue
p = lim,_,,(inclinacdo da reta ajustada a n pontos simulados) (7.2)

Para ilustrar a aplicacdo dessa métrica, considere os dois casos distintos da

Figura 7.8.

Figura 7.8 — Métrica de margem de estabilidade.

Para o caso (a) da Figura 7.8, que corresponde ao sistema em inicio de vida,
nota-se um mapa com inclinacdo de aproximadamente 33°, indicando um
sistema estavel. Nesse caso, uma condi¢cao inicial dada ira caminhar em

direcdo ao ponto fixo préximo de 1,2°C. J& no caso (b), que corresponde ao
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sistema em final de vida com parametros degradados, observa-se um sistema

instavel, representado por um mapa de inclinagdo aproximada de 47°.

As Orbitas positivas apresentadas na Figura 7.8, e que foram utilizadas para
calcular a declividade do mapa, foram obtidas por meio de simulacdo do
modelo desenvolvido. Isso permite uma analise a priori da margem de
estabilidade. Essa mesma técnica pode, no entanto, ser aplicada com os dados
de voo de futuros satélites que venham a ser lancados. Neste caso, a
amostragem, a cada periodo orbital, da trajetéria de temperatura da bateria
exibiria um mapa obtido diretamente da situagao real do sistema em voo. Isso
pode ser feito até mesmo sem se conhecer os detalhes internos do sistema,
mas apenas amostrando a saida de interesse do mesmo, nesse caso, a

temperatura da bateria.
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8 CONCLUSOES, SUGESTOES E RECOMENDACOES

Neste trabalho, apresentamos um modelo de um sistema de carga e descarga
de baterias para satélites artificiais, abordando cinco aspectos distintos:
térmico, elétrico, quimico, orbital e I6gico que se convencionou denominar por
modelo TEQOL. Utilizou-se principios gerais como a Primeira Lei da
Termodinamica para realizar o acoplamento entre os fendbmenos elétricos e
quimicos, o que permite que modelo aqui desenvolvido possa ser utilizado para
diferentes tipos de tecnologia de baterias por meio de um ajuste minimo de
parametros, sendo o principal, a entalpia de reacdo quimica da tecnologia
utilizada.

A solucédo desse modelo foi obtida por meio de métodos numéricos, utilizando o
pacote de software Simulink/Matlab. Os algoritmos de controle de carga e
aquecimento de bateria adotados equivalem exatamente ao utilizado no satélite
CBERS2.

Fez-se também uso de ferramentas geométricas para o estudo qualitativo de
equacdes diferenciais, conhecidas como mapas de Poincaré, a partir dos quais
€ possivel obter uma visualizacao gréafica simplificada sobre a estabilidade do

sistema.

Os resultados de simulacéo para a trajetoria de tenséo, corrente e temperatura
da bateria apresentaram uma boa concordancia com dados de voo, apesar de
0 modelo aqui apresentado abordar o sistema de maneira macroscépica. Foi
possivel mostrar que alguns modos de operacdo do sistema, como o Modo de
Emergéncia, e a degradacdo de parametros, aliados a realimentagcdo positiva
entre eficiéncia de carga e temperatura, podem desencadear o disparo de
avalanche térmica e essa instabilidade ficou bem caracterizada quando
observada sob o ponto de vista das o6rbitas positivas, ou 0 conjunto de pontos
gue definem a reta do mapa de Poincaré, cuja declividade ficou em torno de
47° para um caso de instabilidade estudado e 33° para o sistema estavel, em

inicio de vida.
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Com isso, foi possivel verificar as hipoteses levantadas no inicio deste trabalho,
estabelecendo mecanismos novos que podem disparar avalanche térmica além
do estabelecimento de uma nova métrica que indique a mergem de

estabilidade do sistema quanto a esse efeito indesejavel.

Os resultados aqui obtidos permitem aos engenheiros responsaveis por
especificar e projetar tal tipo de sistema o entendimento dos mecanismos
disparadores de avalanche térmica e assim tomar as medidas necessarias para
evita-la. No caso dos satélites CBERS3&4, varias medidas preventivas ja foram
tomadas em direta decorréncia do melhor entendimento do fenémeno. Entre as
alteracOes feitas, encontram-se telecomandos para diminuir a situacdo de

sobrecarga e ampliacédo da faixa de atuacéo das curvas V/T.

Como futuro trabalho, deixa-se a opcdo de estudo de novos algoritmos de
controle que eventualmente possam vir a ser utilizados em novos satélites do
INPE e assim verificar a possibilidade ou ndo da ocorréncia desse tipo de

fendbmeno.

Além disso, outra derivacdo deste trabalho pode ser a busca por um modelo
térmico de parametros distribuidos ja que a preocupacédo no desenvolvimento
desta Tese esteve voltada para a aproximacao do sistema real por um modelo
térmico de parametros concentrados. Essa talvez tenha sido a maior
simplificacdo realizada, ja que a bateria no satélite esta dividida em quatros
equipamentos, distribuidos espacialmente, com a temperatura de cada uma

dessas partes interferindo na outra.

Por fim, pode-se, também, estender o modelo orbital por meio de
eguacionamentos de Mecanica Celeste que permitam o estudo dos efeitos de

parametros orbitais na estabilidade do sistema.
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APENDICE A — DETALHAMENTO DO MODELO SIMULINK.

As figuras a seqguir detalham as macros desenvolvidas para o modelo simulink

utilizado neste trabalho e apresentado em sua forma geral no quinto capitulo.

Figura A1 — Bloco Controller. Controlador de final de carga.

Figura A2 — Bloco Efficiency Generator. Gerador da curva de eficiéncia.
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Figura A3 — Bloco Electrical to Thermal Coupling. Geracgéo do calor q(t).

Figura A4 — Bloco Power Processor. Processador de energia.
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APENDICE B - TRANSFERENCIAS DE CALOR

Neste apéndice, serdo apresentadas duas formas de transferéncia de energia
térmica (Halpern, 1995). Os mecanismos predominantes de transferéncia de
calor no ambiente em que a maioria dos satélites se encontra (vacuo do

espaco) sdo a Conducao e a Radiacéo.
B.1 - Conducéo.

Sejam dois corpos com temperaturas 17 e 15, por exemplo, bateria e radiador.
Esses corpos estdo separados por um meio fisico de resisténcia térmica R
(°C/W), caracterizada pelo comprimento L do meio, pela area 4 de sua segéo

transversal e condutividade térmica K, dada em W/m°C. essa situacdo esta

representada na Figura B1.

Supondo que a bateria esteja mais quente do que o radiador, o calor flui da

bateria (temperatura maior) para o radiador (temperatura menor). O fluxo de
calor Q em watts, ou variacdo temporal da energia H em joules (J), do material

de maior temperatura para o de menor, permite escrever

__AH())
QW) =15 Eq. B1
Q="2(I,—Ty) Eq. B2
Bateria Radiador
(Tﬂ) (Tz)
ro L
KA

K=condutividade térmica em W/m°C

Figura B1 — Conducéao de Calor.
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Considere agora um corpo de massa m, por exemplo 40kg de alumininio,
simulando uma bateria. Ao injetar a energia H em joules, tem-se uma variacao

de temperatura Ax conforme a lei seguinte:

H = mcAx Eqg. B3
em que
¢ € o calor especifico do material em J/g°C e Ax, sua variacdo de temperatura.

Diferenciando no tempo a equacao temos:

L=Q=mcZ Eq. B4

A constante mc, em joules/°C, é a capacitancia térmica do material. Assim, a

Eq.B4 é o equivalente térmico do componente elétrico capacitor, cujas

equacdes sdo dadas, de forma analoga, por:
ipat = C 5 Eq. B5
B.2 — Radiacéo

Todo corpo a uma temperatura 7, em kelvin, emite calor Q,.,,, em watts, na

forma de ondas eletromagnéticas. Essa radiacdo obedece a lei de Stefan-

Boltzmann,
Qom = AcoT* Eqg. B6

em que 4 é a area do radiador em m?, & sua emissividade, com 0<é<1, o é a
constante de Boltzmann, cujo valor é 5,67x10® W/m?K*. Um corpo se encontra
em equilibrio quando o fluxo de calor emitido (Q.,,) € igual ao fluxo de calor

absorvido (Q,s). Tem-se, entéo,

Qnet = Qem — Qaps = 0 Eq.B7
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Para um radiador no espaco, tem-se o diagrama da figura abaixo, onde Q. € 0

calor transferido da bateria para o radiador, Q.,, € a soma do calor proveniente

da emissao propria da Terra, do albedo da Terra e do Sol:

Qbat 2

RADIADOR
Terra TR
Sol O \?
Albedo P

Figura B2 — Radiagdo de calor.

A diferenca entre calor emitido e absorvido é:

.

Qnet = Qem — Qaps = Qem — (Qesp + Qbvar) Eq. B8

No equilibrio, tem-se Q,.; igual a zero, equagdo B7 neste caso,

Qem = Qesp + Qpat

139

Eq. B9



140



APENDICE C - LINEARIZACAO

Considere o sistema

x=f(x)+q(t) Eq.C1

em que x=x(f). A funcdo ¢(f) pode ser expressa analiticamente como uma
funcdo em t. Por exemplo, ¢g(f)=A+sin(f). Nesse caso, podemos escrever:

x = h(x,t) = f(x)+ (A +sin(t)) Eq.C2

Supondo que a variavel de estado x opera em torno de seu valor médio X,
constante, temos

x = Xg4c + 0x Eq.C3
% = Xgo + 6% Eq.C4
Substituindo a Eq.C4 na Eq.C2, temos
6x = h(X4e + 6x,t) = f(Xy4c + 6x) + (A + sin(t)) Eq.C5
A aproximacao por Taylor nos permite escrever
fXae +6x) ~ f(Xge) + == f (Xae)Sx Eq.C6
Substituindo a Eq.C6 na Eg.C5 temos
5% ~ % F(Xae)x + F(Xa0) + (A + sin(t)) Eq.C7
Se X,. é o ponto de equilibrio do sistema homogéneo (¢(f)=0), entéo f{X,.)=0.
A Eq.C7 pode, entéo, ser escrita como:

8% ~ = f (Xge)Ox + q(t) Eq.C8
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