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RESUMEN

Este trabajo de investigacion esta enfocado en el disefio y validacién de un P-POD (Poly
Picosatellite Orbital Deployer) el cual tiene como objetivo dos contribuciones importantes a
la investigacion espacial en México.

La primera es que P-POD forme parte de la infraestructura para la UAT (Unidad de Alta
Tecnologia) con el objetivo de que pueda ser utilizado para realiza pruebas de despliegues
con futuros satélites del estindar Cubesat. P-POD podra garantizar que las estructuras futuras
de los Cubesat estén disefiados y manufacturados con las dimensiones correctas para evitar
que pueda ocurrir un atascamiento durante la liberacion del satélite.

La segunda contribucién importante es que el disefio estd disefiado para un ambiente
mecanico de vibraciones del cohete H-11A de JAXA (Japan Aerospace Exploration Agency).
Se eligio este modelo ya que es uno de los cohetes que tienen los ambientes mecanicos mas
violentos con respecto a otros en el mercado. Se realiz6 una estancia de 3 meses en Kyushu
Institute of Technology en la ciudad de Kitakyushu, Japon. Este instituto fue elegido ya que
cuenta con un historial de lanzamientos exitosos de nano y pico satélites trabajando
exitosamente y apegandose a los estandares de JAXA.

Para el modelo en CAD 3D, ensamble de las piezas, asi como los dibujos acotados en 2D
para una manufactura a futuro se utilizé SolidWorks 2014 licencia estudiantil que adquirié
la UNAM. Se cotizaron las piezas y se trabajo en equipo con la empresa IMHOTECH Robust
Engineering Design para la futura manufactura del modelo.

Paralelamente se realizaron simulaciones de elemento Finito mediante el software ANSYS
WORKBENCH MECHANICAL 19.1 bajo la licencia académica de la UNAM para calcular
frecuencias naturales, respuestas de frecuencia bajo fuerzas inducidas por las aceleraciones
del cohete y los esfuerzos internos que podria tener nuestro P-POD.

Los andlisis de vibraciones que se realizaron para esta tesis de investigacion son: Encuestas
modales, vibraciones estaticas, vibraciones sinusoidales y vibraciones aleatorias.

En esta tesis se explica el proceso de disefio y validacion del modelo computarizado por si
en algun futuro se manufactura se apliquen estos conocimientos para calcular, frecuencias
naturales, PSD (Power Spectral Density) y el valor Q (Maximum Amplification Ratio) con
el fin de utilizarlos en la ecuacion de Miles para obtener las aceleraciones de respuesta para
un ambiente de vibraciones aleatorias. Debido a una contingencia ambiental internacional se
tomaron medidas sanitarias, entre ellas la cuarentena para el sector comercial e industrial por
lo que esta tesis no pudo concluir la validacion, pero se dejan los conocimientos para ser
aplicados en esta estructura o en cualquier otra a futuro.

Palabras clave: Cubesat, P-POD, Infraestructura de la UAT, JAXA, H-IIA, Pruebas de
vibraciones, validacion, ecuacién de Miles.
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ABSTRACT

This research work is focused on the design and validation of a P-POD (Poly Picosatellite
Orbital Deployer) [1] which aims at two important contributions to space research in Mexico.

The first is that P-POD becomes as part of the infrastructure for the UAT (High Technology
Unit) with the objective that it can be used to test deployers on future satellites of the Cubesat
standard [2]. P-POD can ensure that Cubesat structures are designed and manufactured with
the correct dimensions to prevent a clogging through satellite release.

The second important contribution is that the design is calculated for a mechanical vibration
environment of H-11A rocket from JAXA (Japan Aerospace Exploration Agency). This
model was chosen because it is one of the rockets that have the most violent mechanical
environments with respect to others in the market. I stay 3-month at the Kyushu Institute of
Technology in Kitakyushu city, Japan. This institute was chosen due it has a history of
successful launches of nano and pico satellites working with JAXA standards.

For the 3D CAD model, assembly of the pieces as well as the 2D drawings for manufacturing
| used SolidWorks 2014 student license that acquired the UNAM (National Autonomous
University of Mexico). The pieces were quoted and | worked with the company
IMHOTECH Robust Engineering Design for a future manufacture of the model.

At the same time, Finite element simulations were performed using the ANSYS
WORKBENCH MECHANICAL 19.1 software under the UNAM student license to calculate
natural frequencies, frequency responses under forces induced by rocket accelerations and
the internal stress that our P-POD could have.

The vibration analyzes that were carried out for this research thesis are: Modal surveys, static
vibrations, sinusoidal vibrations and random vibrations.

This thesis explains the process of design and validation of the computerized model in case
the model is manufactured in the future, applying this knowledge to calculate, natural
frequencies, PSD (Power Spectral Density) and the Q value (Maximum Amplification Ratio)
in order to use them in the Miles equation to obtain the response accelerations for a random
vibrations environment. Due to an international environmental contingency, sanitary
measures were taken, including quarantine for the commercial and industrial sector, so this
thesis could not conclude the validation, but the knowledge is left to be applied in this
structure or in any other in the future.

Keywords: Cubesat, P-POD, Infrastructure for UATJAXA, H-1IA, Test vibration,
Validation, Miles ecuation.
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I. ANTECEDENTES.

La comunidad cientifica mexicana comenzd a interesarse en cuestion de actividades
espaciales a partir de la puesta en drbita del primer satélite artificial de la tierra en octubre de
1957, el mismo afio en que la Union Soviética envid el primer satélite artificial al espacio.

Durante el gobierno de Adolfo Lopez Mateos se inicia el estudio y desarrollo de la coheteria
en México. Como resultado de estos estudios, se da origen al proyecto de disefio,
construccién y lanzamiento de los primeros cohetes hechos en México conocidos como SCT-
1 el cual alcanzo una altura de 4Km y SCT-2 el cual llego hasta la estratosfera a una altura
cercana a 25 Km (Cohetes de propelente liquido de mas de cuatro metros de altura) Fueron
los primeros lanzamientos de cohetes en México. En abril de 1960 se establecié un convenio
entre los gobiernos de México y Estados Unidos de América para formar una comision para
observaciones en el espacio, cuyo objetivo fue estudiar el seguimiento de los programas
Mercurio y Geéminis para lo cual se establecio y operd una estacion rastreadora en Sonora.

Con estos antecedentes el subsecretario de la Secretaria de Comunicaciones y Obras Publicas
(SCOP), el Ing. Walter Cross Buchanan fue nombrado titular de la nueva ahora Secretaria de
Comunicaciones y Transportes (SCT) y junto con de Adolfo Lépez Mateos, el 31 de Agosto
de 1962 decreto la creacion de la Comision Nacional del Espacio Exterior (CONEE), como
organismo técnico especializado de la SCT con el encargo de fomentar la investigacion,
explotacion y utilizacién con fines pacificos del espacio exterior. Ese mismo afio, la
Universidad Nacional Autonoma de México (UNAM) cre6 el Departamento del Espacio
Exterior para estudiar la fisica del sistema solar.

A pesar de los éxitos obtenidos por los grupos coordinados por la CONEE, en el afio de 1977
el entonces presidente de la republica Lic. José Lopez Portillo ordena la disolucion de la
Comisién Nacional del Espacio Exterior por las secuelas de la crisis petrolera del afio de
1973.

Mas alla de los esfuerzos entre universidades mexicanas y particulares, el sector espacial
mexicano quedd en el olvido, hasta que por medio de una iniciativa para la creacion de la
Agencia Espacial Mexicana (AEM), la cual fue presentada ante la Camara de Diputados el
25 de Noviembre del 2005 para su estudio, andlisis y dictamen a la Comision de Ciencia y
Tecnologia. Posteriormente fue aprobada por la Camara baja el 26 de abril del 2006 y
canalizada al Senado.

La camara de Senadores aprobd la iniciativa el 20 de abril del 2010 después de varias
correcciones en conjunto con el Consejo Nacional de Ciencia y Tecnhologia (CONACYT).
La ley que crea a la Agencia Espacial Mexicana fue promulgada el 13 de Julio del 2010.

21


https://es.wikipedia.org/wiki/Walter_Cross_Buchanan
https://es.wikipedia.org/wiki/Jos%C3%A9_L%C3%B3pez_Portillo
https://es.wikipedia.org/wiki/Crisis_del_petr%C3%B3leo_de_1973
https://es.wikipedia.org/wiki/Crisis_del_petr%C3%B3leo_de_1973

UNAM
Programa de Maestria y Doctorado en Ingenieria.

1. INTRODUCCION

La industria aeroespacial en México ha crecido de manera significativa en los Gltimos afios

Yy €S un sector en constante evolucion.

En el curso de la ultima década, México se ha convertido en uno de los paises mas
competitivos para la inversion productiva del sector aeroespacial. El desarrollo de la industria
ha sido tal, que actualmente es el décimo cuarto productor aeroespacial a nivel mundial y el
séptimo proveedor de la industria en Estados Unidos.

En el sector espacial hay una vision moderna que involucra el desarrollo con aplicaciones en
areas diversas para crear sinergias con la industria a partir de nuevos modelos de negocio;
esto permitira fortalecer las capacidades cientificas y de innovacion en el pais, asi como ser
mas competitivos tanto en actividades de manufactura como de servicios. Las oportunidades
que brinda esta industria van mas alla de la creacién de nuevas lineas de negocio y del
desarrollo econémico nacional. También ofrece soluciones que se orientan a la atencién de
las necesidades de la poblacion en distintos ambitos, por ejemplo: telecomunicaciones,
educacion, sustentabilidad ambiental, salud, agricultura, prevencién de desastres, seguridad
nacional y otros mas ambitos en los que el uso de la ciencia y la tecnologia espaciales han
demostrado ampliamente sus ventajas y potencial. Por ello, su impacto comprende multiples
beneficios orientados a mejorar la calidad de vida.

Las estrategias y retos planteados en el area espacial son especialmente importantes en una
coyuntura en la que concurren un desarrollo notable de la industria aeroespacial mexicana,
una acelerada actividad internacional de lanzamiento de nuevas y ambiciosas constelaciones
de satélites, y la creciente necesidad del pais por encontrar soluciones eficientes y eficaces a

los requerimientos de la poblacién.
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1. PLANTEAMIENTO DEL PROBLEMA

Actualmente la UAT (Unidad de Alta Tecnologia) es el laboratorio nacional de ingenieria
espacial y automotriz de CONACYT (Consejo Nacional de Ciencia y Tecnologia) el cual
tiene la finalidad de desarrollar y apoyar al sector industrial en el pais, su ubicacion se
encuentra en Santiago de Querétaro, esta ubicacion le permite interactuar con todo el sector
industrial del Bajio, que es una de las areas industriales mas importantes del pais.

La carrera espacial ha venido creciendo en nuestro pais, segun estimaciones de ProMeéxico,
se prevé que nuestro sector aeroespacial genere alrededor de 110 mil empleos directos,
registre exportaciones por 12 mil millones de dolares para 2020 y llegue a ubicarse entre los
primeros 10 lugares a nivel mundial [3]. Esto debido a la fuerte carrera por conquistar el
espacio, las nuevas tecnologias en telecomunicaciones y sus aplicaciones que estan surgiendo
en los Gltimos afos, por otro lado, se est4 retomando el tema de volver a llevar naves y robots
a la luna para extraer minerales y traerlos a la tierra. México, es muy bien visto por las
diversas compafiias para invertir en nuestro pais, por lo que ha tenido un crecimiento muy
rapido en los Gltimos afios. Por esta razén la UAT se esta preparando para poder cubrir la
demanda y las necesidades que estén por llegar.

Actualmente el estdndar CubeSat [2] es uno los modelos de satélites que son tendencia,
debido a que todo el proceso de disefio, manufactura y cambios que pudieran incurrir en el
proyecto se pueden realizar de manera rapida, también los costos de fabricacion y validacion
son bastante accesibles como para que una institucion educativa como las universidades o
institutos de investigacion pueda desarrollar su propios satélites para crear y probar nuevas
tecnologias, las cuales pueden ser un ingreso mas para el pais correspondiente.

La ventaja de manejar el estandar CubeSat es que aun manteniendo ciertos parametros para
poder facilitar la validacion y aceptacion que una compafiia de cohetes exige y que también
permita llevar nuestros satélites al espacio es que se pueden crear una infinidad de propdsitos
para un satélite CubeSat de uno, dos, tres hasta 6 unidades, que van desde observacion de la
tierra para monitoreo de condiciones ambientales, monitoreo de particulas provenientes del
sol o del fondo del universo, telecomunicaciones etc. El estandar es muy diverso y permite
a muchas areas de interés adquirir mas experiencia con cada CubeSat exitoso puesto en
Orbita.

México ya ha comenzado su carrera espacial, habiendo lanzado durante el afio 2019 dos
satélites ya al espacio. Painani-1, es un Nanosatélite CubeSat desarrollado por el CICESE [4]
(Centro de Investigacion Cientifica y de Educacién Superior de Ensenada) para la SEDENA
(Secretaria de la Defensa Nacional), lanzado desde la peninsula Mahia, Nueva Zelanda el 28
de Junio del 2019, tiempo de México. El segundo satélite es el AstechSat-1, desarrollado por
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la UPAEP [5] (Universidad Popular Auténoma del Estado de Puebla) en coordinacion con la
AEM (Agencia Espacial Mexicana), lanzado el 4 de Diciembre del 2019,

Por las razones mencionadas anteriormente, esta tesis esta basada en el disefio, planos de
detalle para manufactura y validacion de un P-POD bajo el mismo estandar CubeSat. El
objetivo primordial es que la infraestructura y el conocimiento para estructuras satelitales
queden en la UAT para realizar pruebas de vibraciones mecanicas, dimensionamiento y
ensayos de despliegues para los futuros CubeSats que se lleguen a desarrollar dentro del pais,
asegurando que los satélites cumplen con el estandar del dimensionamiento, con rugosidad
en los rieles requerida por el estandar para un deslizamiento suave y con una velocidad de
despliegue controlada durante una simulacion del tiempo real en el espacio exterior.

Por otra parte, y también muy importante es que el disefio y validacion esta basado en los
protocolos y estandares de JAXA (Japan Aerospace Exploration Agency) en cuanto al
ambiente de vibraciones mecénicas que genera el cohete H-1IA y de NASA (National
Aeronautics and Space Administration) en cuanto a la aceptacion y validacion de la
estructura. Estos protocolos y métodos de disefio permitiran tener un panorama mas amplio
en cuanto a la experiencia para disefiar y validar nuestras propias estructuras disefiadas en
México.
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MOTIVACION.

Impulsar el area espacial en México mediante el desarrollo de nuevas tecnologias con un alto
impacto social para el pais, ajustandonos siempre a las normas mas actualizadas y nuevas
tecnologias que van surgiendo alrededor del mundo para poner a México a la vanguardia.
Por otro lado, también es la oportunidad para tener acercamientos con el sector internacional
para que México tenga méas presencia en el desarrollo de este tipo de tecnologia de alta

especializacion.

25



UNAM
Programa de Maestria y Doctorado en Ingenieria.

JUSTIFICACION.

La UNAM como méaxima casa de estudios a nivel nacional es un organismo institucional
muy importante que ha dado grandes contribuciones cientificas y tecnoldgicas. Por tal
motivo, bajo una extension de la Facultad de Ingenieria se cre6 la Unidad de Alta Tecnologia
con el objetivo de desarrollar tecnologia espacial y automotriz en México.

La llegada de la industria de grandes compafiias e instituciones de todo el mundo en el area
espacial hoy en dia es una realidad. Por la preocupacion de tener el conocimiento de cumplir
con las demandas y estandares que exige esta industria, esta tesis se enfoca en la investigacion
para el disefio estructural que cumpla con los requisitos mas estrictos de disefio para la
aceptacion en cohetes espaciales. Por otro lado, este P-POD podra dar servicio a la llegada
de nuevos CubeSats, dando la facilidad y accesibilidad a otras universidades de probar sus
estructuras para verificar que cumplan con los estandares dimensionales.
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OBJETIVOS

OBJETIVOS GENERALES.

Desarrollar un método y disefiar un modelo de ingenieria de prueba de un dispensador tipo
P-POD para complementar el desarrollo, pruebas de despliegue y vibraciones mecéanicas de
Nanosatélites tipo CubeSat de 1U hasta 3U, con base en los requerimientos mecanicos de
vibraciones del cohete H-11A de JAXA.

OBJETIVOS ESPECIFICOS.

Desarrollar un método de ingenieria en base a las especificaciones mecanicas del
cohete H-11A.

Implementar el método de pruebas de vibraciones con el conocimiento adquirido en
Kyushu Institute of Technology, Japdn en base a los requerimientos que demanda
JAXA

Dejar fundamentos de disefio y analisis por simulacion de elemento finito en
vibraciones mecanicas para futuras estructuras satelitales.

Proporcionar los planos de detalle de dibujo con sus respetivas cotas y notas
especificas de manufactura bajo el estindar ASME Y14.5.

Proporcionar protocolo de disefio y validacion de modelos de ingenieria para
estructuras satelitales que puedan soportar las vibraciones mecéanicas del cohete H-
IHA.

Proporcionar los procedimientos y protocolos para realizar pruebas de vibraciones
sinusoidales, sinusoidales explosivas, vibraciones aleatorias y encuestas modales en
una méaquina de vibraciones.

Proporcionar los procedimientos y algoritmo en Matlab para calcular PSD, relacion
de amplificacion Maxima Q y frecuencias naturales de estructuras una vez realizadas

las pruebas de vibraciones.
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IPOTESIS.

T

Formar parte de una de las bases en disefio de estructuras satelitales para futuros proyectos e
impulsar el desarrollo espacial de México y de América Latina en las nuevas lineas de
investigacion e ingenieria de alta especializacion que conduzcan al pais a la independencia
tecnoldgica y soberania nacional, asi como poder contribuir con proyectos futuros para
complementar su desarrollo

CONTRIBUCION.

Con la contribucion de este trabajo se estan aportando los siguientes puntos al desarrollo
tecnoldgico espacial.

e Metodologia para disefiar un modelo CAD 3D.

e Metodologia sobre como limpiar un modelo CAD 3D para su discretizacion de
mallado.

e Metodologia para realizar un mallado correcto y verificar mediante diferentes
métodos la calidad de la malla.

e Dar a conocer el ambiente mecanico del cohete H-11A de JAXA.

e Protocolos y seguimiento de vibraciones mecanicas para la simulacion de cualquier
estructura por simulacion de elementos finitos, en este caso sera mediante el software
de ANSYS.

e Estatesis reline y proporciona los conocimientos tedricos matematicos que describen
el comportamiento mecanico de una estructura bajo un ambiente de vibraciones.

e También relne todas las condiciones de frontera (parametros de vibraciones,
propiedades de los materiales y condiciones de contacto) para realizar simulaciones
de elementos finitos.

e Planos de detalle para manufactura del modelo de ingenieria bajo el estandar ASME
Y14.5M 2004.

Con toda esta informacion reunida en la tesis de investigacion no solamente se disefia un
modelo de ingenieria P-POD. También se pueden utilizar estos pasos para disefiar y realizar
modelos de elemento finito para otras estructuras satelitales inducidos a ambientes
mecanicos. Incluso se pueden también realizar para otro tipo de cohetes que no sean de

28



S W
2!

UNAM
Programa de Maestria y Doctorado en Ingenieria.

JAXA, cambiando solamente los pardmetros de las condiciones de frontera del ambiente
mecénico y el proceso de disefio es muy similar.

METODOLOGIA.

La metodologia se realizo bajo el siguiente esquema.

Estudio del arte y marco tedrico.

Desarrollo del modelo en CAD 3D.

Estudio y mallado del modelo CAD 3D.

Revisar calidad de mallado.

Estudio basico de vibraciones mecénicas y resortes lineales.

Estancia en Japon para aprender la metodologia y protocolos de vibraciones
mecanicas.

Aplicacion de metodologia y condiciones de frontera para la simulacion de elementos
finitos en ANSYS.

Realizar simulacion de andlisis modal, respuesta a la frecuencias estaticas,
sinusoidales y aleatorias en ese orden.

Obtener el PSD de las vibraciones aleatorias para usarlo en la ecuacion de Miles.
Validar modelo computarizado con el modelo real.

Volver a realizar una segunda simulacion de vibraciones aleatorias con los
parametros dados por la ecuacion de Miles.

Analizar resultados.

Estado del Arte (Capitulo I)

Antes de desarrollar un proyecto de investigacion debemos conocer en forma general los
conceptos basicos, en qué nos beneficia como sociedad, bibliografia, etc.

Este capitulo da a conocer la importancia que ha tenido la tecnologia espacial en el sector
econdmico. Es importante saber cuanto impacto puede llegar a tener nuestro trabajo de
investigacidn en nuestro pais emergente.

También muestra como han aumentado los lanzamientos de los satélites que siguen el
estandar CubeSat y las predicciones de lanzamientos en los proximos afos.

Por otra parte, muestra un FODA que puede tener nuestro pais en el sector espacial, asi como
la definicion de CubeSat y P-POD.
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Conceptos bésicos tedricos (Capitulo 1)

Este capitulo trata de explicar y desarrollar por pasos y en orden cronoldgico la teoria fisica
y matematica de cada fenGmeno que se esta presentando en nuestro sistema a desarrollar y
analizar. No solo muestra las ecuaciones que describen al fenémeno, también tiene un
desarrollo del porqué y de donde vienen las ecuaciones acompafiado con ilustraciones para
poder comprender y relacionar la teoria con la matematica del fenémeno.

Al estar en un mundo globalizado se tuvieron que crear estandares de ingenieria para
disminuir los errores humanos, disminuir el tiempo de desarrollo y produccion, asi como
especificaciones que se deberan cumplir para que un producto pueda ser aceptado como un
modelo de ingenieria. Es por eso, que este capitulo muestra los estandares que se utilizaron
para el desarrollo de este proyecto y también explica los puntos mas importes de cada norma
utilizada.

Por ultimo y también muy importante es el trabajo que conlleva un mallado de un modelo
CAD 3D. La calidad del mallado es la base para una buena simulacién de elemento finito.
Un mal mallado va a dar resultados erréneos. Por esa razon explica la teoria que hay detras
de los elementos y nodos de la discretizacion, asi como también revisar que el mallado es
correcto.

Modelo CAD (Capitulo I11)

Este capitulo explica como fue que se disefio el modelo CAD 3D en SolidWorks, el criterio
gue se tomo y da a conocer que el modelo cumple con los requerimientos que pide el estandar
CubeSat para el P-POD.

Condiciones de frontera (Capitulo 1V)

En este capitulo se retne toda la informacidon que debemos tomar en cuenta para analizar
nuestro sistema, los parametros también incluyen las propiedades fisicas y mecanicas del
material.

El ambiente mecanico al que estard expuesto la estructura del P-POD cuando esté en
lanzamiento y montado en el cohete H-11A de JAXA también es necesario conocerlo. El
manual da un esquema general del tipo de cohete, las diferentes etapas durante su
lanzamiento y las condiciones mecanicas que genera el cohete que pueden afectar a las cargas
principales y secundarias. Cabe mencionar que esos parametros no son los definitivos ya que
estos parametros cambian significativamente dependiendo de la distribucion de la masa en el
cohete, pero si son una referencia muy cercana para poder disefiar nuestro modelo. Por lo
tanto, si queremos parametros mas apegados a la realidad se tiene que contactar a la agencia
JAXA o cualquier otra agencia de coheteria, aplicar y firmar un convenio donde se explica
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el interés por colocar nuestro satélite en uno de sus lanzamientos para poder obtener la
informacion mas detallada, ya que cada lanzamiento tendra parametros diferentes.

Para esta tesis de investigacion se tomaron en cuenta los pardmetros que se utilizaron para
lanzar exitosamente el satélite japones Ten-Koh [27] desarrollado en el laboratorio Keiichi
Okuyama-Lab [37] que pertenece a Kyushu Institute of Technology [38] en el cohete H-11A
de JAXA. Por lo que se da una explicacion sobre los parametros de entrada que da el manual
de usuario del cohete solo como referencia ya que de ahi parten los proyectos para su
desarrollo.

Resultados (Capitulo V)

Después de ingresar las condiciones de frontera, este capitulo muestra los resultados de toda
la investigacion de los capitulos anteriores. Aqui se ponen en préactica los conocimientos
adquiridos y descritos (teoria, ecuaciones matematicas, estandares, etc.) también explica
como se tomaron en cuenta y cdmo se ingresan las condiciones en el software ANSYS para
que nuestra simulacién sea lo méas parecido a la realidad que van desde como seccionar y
limpiar el modelo CAD, como especificar los contactos del ensamble, insertar condiciones
ambientales mecanicas, interpretacion de resultados, parametrizar variables, obtener gréaficas,
etc.

Analisis de resultados (Capitulo VI)

Este capitulo da una interpretacion de los resultados obtenidos basandonos en la l6gica y
experiencia aprendida durante los estudios de investigacién y la estancia en Kyushu Institute
of Technology, Japén. No podemos solamente dar por hecho que lo que nos arroje la
simulacion a la primera vez es el resultado correcto. Se tienen que validar y comparar los
resultados con el modelo de ingenieria maquinado para estar seguros de que nuestros
resultados son correctos.
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CRONOGRAMA.

El cronograma se modifico varias veces. Una de las razones fue para ajustarse a los horarios
escolares de Kyushu Institute of Technology, Japon ya que manejan horarios desfasados a
los de México. La segunda razén es que debido a la pandemia de Covidl9 habia mucha
incertidumbre si se pudiese manufacturar la estructura P-POD, debido a que los costos se
incrementaron, el Délar contra el Peso Mexicano subio, los centros de maquinado y
distribucion de materiales y laboratorios permanecieron cerraros durante el confinamiento.

CRONOGRAMA DE AVANCE DE TESIS - UNIVERSIDAD NACIONAL AUTONOM

[2018-1er sem 2019-2do sem 2019-3er sem
. ACTIVIDAD |__piciembre Enero Febrero arze Abril | Mayo unic Julio | Agosto i Octubre
2 10] 16] 26] 30| e[ 13[ 20[ 27| 3[10[17] 24 3[10]17[2a] 31| 7[1a[21[ 28| s[12[10[26] 2[ of 16[23[30] 7[1a]21]28[ a11[18[25] 1] s]15]22[20[ 6f13[20] 27|

1|Entrega primer avance de Tesis (Historia del Arte)
2[investigacién normas Cubesat

3|investigacién normas P-POD

4investigacion normas KIBO

5|Desarrollo en Cad de P-POD
6|

7

8|

1er analisis de prusba en software
1er evaluacion de resultados
2do avance de tesis

5|comparar resultados con normas CubeSat, P-POD
10[Trémites para estancia en Japén
11[Estancia en Japon

12[Primera prueba de vibraciones
13[Segunda prueba de vibraciones
14[Tercera pruebas de vibraciones,
15[segundo disefio P-POD
16|Segundo analisis FEM
?‘?emr disefio P-POD
| 18[Tercer analisis FEm
19]Planos para manufactura
20|cuarentena nacional y administacién de UNAM cerrado
21|Cotizacion P-POD y redisefie para manufactura
intencién de la Tesis
23|Reapertura administracion UNAM
24|ata entrega de tesis para evaluacin administrativa
25|Redactar articulo SOMIM
[ 26[Aceptacion articulo SOMIM

CRONOGRAMA DE AVANCE DE TESIS - UNIVERSIDAD NACIONAL AUTONOMA DE MEXICO

2019-3er Sem 2020-8to Sem
. ACTIVIDAD i Diciembre. Enero Febrero larz Abril layc Junio Julio Agosto
z 3] 10] 17[ 24| 1] 8[1s[22[29] s[12[19]26] 2] o[16[23] 1] 8]15[22]20] s[12]19[26] 3]10[17]2a[31] 7] 1a[21]28[ s[12[19]26] 2[ of 16]23[s0| e[13]20]27

Entrega primer avance de Tesis (Historia del Arte)
Investigacion normas Cubesat
Investigacion normas P-POD
Investigacion normas KIBO
Desarrollo en Cad de P-POD
1er analisis de pruche en software
ler evaluacion de resultados
2do avance de tesis
5|Comparer resultados con normas CubeSat, P-POD
10[Trémites para estancia en Japén
11[Estancia en Japén
12|Primera prueba de vibraciones
13(Segunda prueba de vibraciones
14[Tercers pruebas de vibraciones
disefio P-POD.
| 16[Segundo analisis FEM
17| Tercer disefio P-POD
18|Tercer analisis FEM
15[Flanos para manufactura
20[Cuarentena naciena| y administacion de UNAM cerrado
21[Cotizacién P-POD y rediscfo para manufectura
intencion de a Tesis
23|Reapertura administracion UNAM
24[5ta entrege de tesis para evaluacion administrativa
25|Redactar articulo SOMIM 1T 11
[ 26[Aceptzcion articulo SOMIM I I |
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CAPITULO I. MARCO TEORICO

1.1 ESTADO DEL ARTE.

En esta seccion se dan a conocer los puntos mas importantes que ha traido la industria
espacial al mundo y en México, asi como las tendencias de estdndares a las cuales muchos
institutos se estan apegando debido a la versatilidad que estas tienen. A continuacion, se
presentan algunos temas importantes que se han tomado en cuanta debido al impacto que han
generado en cada campo.

1.2 Econdémico.

El espacio comenzé a percibirse como un instrumento para generar beneficios sociales e
impactar positivamente la vida diaria de las personas al hacer posibles servicios como la
telemedicina, la educacion a distancia, el control de trafico aéreo, los sistemas de monitoreo
y pronostico del clima, entre otros. Esta percepcion ha impulsado el interés de diversas
instituciones privadas y gubernamentales para invertir en el sector espacial, la cual se ha
convertido en uno de los principales motores para su desarrollo

El &mbito de la economia espacial se puede dividir en tres areas segun las actividades y
productos del sector espacial.

En la figura 1 se muestra los ambitos de la economia espacial [3].
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AMBITOS DE LA ECONOMIA ESPACIAL
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Figura 1. Ambitos de la economia espacial [3].

El &mbito de actividades derivadas o relacionadas con el espacio incluye las actividades
de otros sectores economicos que se derivan de tecnologias espaciales o estan relacionadas
con las mismas, pero no dependen de ellas para su funcionamiento. Por ejemplo, desarrollos
espaciales que eventualmente beneficiaron a las industrias automotriz y médica, agricultura,
el urbanismo y el sector defensa.

El segundo &mbito, actividades dependientes del sector aeroespacial define aquellas como
productos o servicios que no existirian sin sefial o informacion satelital; por ejemplo, la
transmision de televisidn via satélite y los dispositivos GPS. Dentro de este ambito se
reconocen tres grandes categorias: telecomunicaciones, observacion terrestre y navegacion.

Finalmente, el tercer &mbito actividades de exploracion y produccion espacial se refiere a
las actividades de investigacion, manufactura y produccion de tecnologias directamente
relacionadas con el espacio. Este &mbito define a la industria espacial tradicional e incluye
actividades que van desde la investigacion basica hasta la integracion y desarrollo de sistemas
espaciales completos. En este ambito se encuentran, por ejemplo, los vehiculos de
lanzamiento, los subsistemas de comunicacion y manejo de datos, y los servicios de
investigacién basica y aplicada.
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El sector espacial est& en un periodo de reinvencion y crecimiento. En 2015, se realizaron 86
lanzamientos, el tercer nUmero méas grande de lanzamientos en las Gltimas dos décadas.

El sector también ha crecido en términos reales en los ultimos afios. De acuerdo con datos de
la Fundacion del Espacio, el sector espacial global alcanzd un valor de 323 mil millones de
ddlares en 2015, siendo el sector comercial el mas representativo, al generar tres cuartas
partes del ingreso total.

En la figura 2 se muestran los porcentajes de las actividades globales del sector espacial.

SECTOR ESPACIAL

(Actividad Global 201.5)

3% — 3%

Productos y servicios Total Infraestructura

comerciales “3 2259 9[}] comercial
millones de délares

14% 10%

Presupuesto del gobierno
estadounidense al sector

Presupuesto de otros
gobiernos al sector

Figura 2. Actividad Global [3].

A continuacién, en la Tabla 1 se muestra el tipo de actividad espacial para distintos paises
del mundo.
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Tabla 1. Tipo de actividad espacial para paises [3].

TIPO DE ACTIVIDAD ESPACIAL PARA PAISES SELECCIONADOS

Pais Gasto Gubernamental 2014
(Millones de dolares)
Arabia Saudita 35
Africa y Medio Oriente Sudafrica 31
Israel 24
Turquia 58
Australia 297
Asia Malasia 17
India 1008
Indonesia 59
Japén 1760
China 2662
Corea del Sur 459
Agencia Espacial Europea 2507
Europa Alemania 1895
Reino Unido 543
Rusia 4394
Estados Unidos 19187
América México 125
Brasil 487
Argentina 192
Canada 325

Los paises con sectores espaciales menos desarrollados, pero con proximidad regional y
comercial a grandes potencias pueden constituirse como los principales proveedores de
insumos para estas potencias. En el caso particular de la industria estadounidense, México y
Canadé resultan los proveedores naturales potenciales mas importantes, tanto por la
proximidad geografica como por los acuerdos comerciales que existen entre estos paises.

Las actividades en las que se enfocan mayoritariamente los paises con actividades espaciales
son manufactura, lanzamiento y utilizacion de satélites pequefios (nano, micro, femto).
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1.3 Analisis de Fortalezas, oportunidades, debilidades y amenazas
en México.

Este analisis es muy relevante para el establecimiento de la estrategia del mapa de ruta, puesto
que internaliza las principales fortalezas con las que cuenta México para aprovechar
oportunidades, contrarrestar debilidades y minimizar amenazas.

eCapital humano
capacitado

eCostos competitivos

e|nvestigacion
especializada

eApoyo
gubernamental

eCentros académicos

*Vinculacién
académica e
industria

eCapacidad industrial
aeronautico

eCooperacion
internacional para
paises emergentes
*Recursos humanos
mexicanos en el
extranjero
eDesarrollo nuevas
tecnologias y
descenso de costos
*Nuevos nichos de
mercado
ePosicionamiento
geografico

*Brecha tecnoldgica
grande con otros
paises

eEscaso
conocimiento del
sector

*Poco desarrollo de
emprendimiento
basado en
desarrollos
tecnoldgicos

*Bajo nivel en
desarrollo de

eCompetencia
internacional en
manufactura
eMenos inversion
gubernamental
eDependencia
tecnoldgica
eFuga de talento
e|nestabilidad
financiera
eCompetencia
internacional de
paises emergentes

i@ roveedores L
eTratados de libre *Integraci6n con el pre eCancelacion de
comercio mercado americano *Bajo presupuesto acuerdos
;s gubernamental :
oliffirEes e s eIntegracion con la comerciales

industria

tecnoldgica para ' .
latinoamericana

pruebas

Figura 3. FODA aplicado al sector espacial.

1.4 Analisis de Tendencias.

e Mini satélites, Micro satélites, Nanosatélites, Pico satélites.

Debido al alto costo que tienen los lanzamientos al espacio se han creado nuevos
modelos que sean mas rentables y accesibles para el sector privado, gubernamental y
Universitario para hacer pruebas experimentales, de observacion y comercial. Los
CubeSat son uno de los modelos mas utilizados preferidos ya que tienen la ventaja de
ser sencillos por su geometria, accesibles y se adaptan casi a cualquier otro sistema.
Otra ventaja es que la tecnologia ha avanzado bastante répido en los Gltimos afios
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permitiendo tener componentes mas pequefios y de menor peso, esto tiene un gran
impacto en reducir los costos de lanzamiento al espacio.

En la figura 4 se muestra la actividad global en el desarrollo de nanosatélites.

Lanzamientos de Nano satélites por organizaciones
www.nanosats.eu

|
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Figura 4. Lanzamientos de nanosatélites por organizaciones [7].

e [Espacio comercial.
Diversas empresas se han propuesto llevar pasajeros al espacio. ElI programa
comercial de la NASA apoya a mas de 20 compafiias para desarrollar productos y
servicios espaciales. Como ejemplo invirti6 en un cohete de dos etapas con
lanzamiento aéreo que puede transportar cargas Utiles de hasta 500 libras por menos
de 10 millones de dolares

e Humanos en Marte.
Serd necesario desarrollar motores nucleares y tecnologia para proteger a los
astronautas de las radiaciones. A pesar de todas estas dificultades, diversos programas
apuntan en esta direccion y se piensa que la humanidad podria llegar a Marte entre
2025 y 2030.

e Base lunar.
Por su relativa cercania y los recursos disponibles en ella incluyendo agua, la Luna
ha sido considerada una plataforma de lanzamiento conveniente para las misiones
espaciales.

e Satélites solares.
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Algunas naciones tienen la vision de crear un satélite que, por medio de celdas
fotovoltaicas, genere energia y la transmita a la Tierra. Se piensa que la recoleccion
de energia desde el espacio serd mucho mas eficiente y que este tipo de tecnologia se
desarrollara en dos o tres déecadas. La Academia China declaré que quien desarrollé
energia limpia y renovable en el espacio se convertira en lider mundial.

e Vehiculos reutilizables.
En 2015 se dieron un par de eventos notables relacionados con vehiculos suborbitales
reutilizables. EI nuevo vehiculo Shepard de Blue Origin vol6 con éxito dos veces;
lanzado desde el sitio de la compariia en el oeste de Texas, alcanzé una altitud de 100
kilometros en su segunda prueba. El segundo evento fue el reingreso desde los 200
kilometros de altitud del Falcon 9 perteneciente a la compafiia Space-X, fue la
primera vez que un vehiculo con una misién comercial fue lanzado verticalmente,
entrd en el espacio y posteriormente aterrizo en la base militar de Cabo Cafiaveral, en
Florida.

e Incremento en el nimero de lanzamientos.
Desde 2004, el nimero de lanzamientos orbitales se ha incrementado, principalmente
debido a la actividad gubernamental. Cuando se retird el Space Shuttle en 2011, el
namero de lanzamientos anuales en Estados Unidos decreci6 en relacion con las tres
décadas anteriores; sin embargo, las misiones comerciales de carga de la Estacion
Espacial Internacional (EEI) han compensado esa reduccion. China es el ejemplo méas
notable de lanzamientos por parte del gobierno; el nimero de lanzamientos orbitales
del pais asiatico se ha incrementado cada afio desde 2010, siendo 2012 el afio con
mayor nimero de lanzamientos 19 en total.

1.5 CubeSat Y P-POD.

Es una plataforma estandar para picosatélites que desde principios de los afios 90 ha
permitido a universidades, instituciones gubernamentales y empresas privadas acceder al
espacio cercano de una forma barata y rapida para realizar investigaciones, probar
tecnologias, tomar iméagenes o simplemente para tareas educativas.

Comenzo desde los inicios de 1999 como un esfuerzo entre California Polytechnic State
University y University's Space Systems Development Laboratory con el proposito de
incrementar el acceso al espacio y sostener lanzamientos frecuentemente. Colaboran mas de
100 universidades, escuelas y firmas privadas desarrollando nano satélites para el estudio
cientifico, privado y de gobierno.

La misién principal del programa CubeSat es proveer acceso al espacio por cargas utiles
pequefias.
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Cuando se habla de CubeSat estamos hablando también sobre contenedores lanzadores
“containerized spacecraft”, muchos de los satélites lanzados han cualificado por que los
contenedores lanzadores son féciles de aprobar para lanzamientos debido a que son mas
versatiles de desacoplar del transbordador o de una estacion espacial durante la mision mejor
que otros sistemas. Los contenedores lanzadores ayudan a proteger los CubeSat de las cargas
principales y viceversa.

El P-POD (Poly Picosatellite Orbital Deployer) es el sistema standard de despliegue de los
cubesat creado por California Polytechnic State University. En su interior se puede
transportar de 1 o varios cubesat y actia como interfaz con el vehiculo de lanzamiento. Un
mecanismo con un muelle realiza el despliegue de los satélites una vez que el lanzador envia
la sefial de separacion al P-POD vy este abre la puerta del dispensador.

En las figuras 5, 6 y 7 se muestran un satélite tipo CubeSat y el médulo P-POD
respectivamente.

Figura 5. Modulo P-POD [46].

Figura 7. Modulo P-POD con satélites
CubeSat 1U [47].

Una de las principales responsabilidades que tienen los programas CubeSat es desarrollar el
“Poly Picosatellite Orbital Deployer (P-POD), Su funcién principal es garantizar la seguridad
de los satélites CubeSat y protegerlo durante los lanzamientos en los vehiculos (Launch
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Vehicle), cargas principales y de otros satélites. Los P-POD juegan un rol importante en la
mision de los lanzamientos de los CubeSat mediante la implementacion de buenas practicas
de ingenieria, pruebas, y verificaciones de los sistemas. Fallas en los CubeSat, P-POD o
cualquier interfaz de hadware pueden dafar los lanzamientos del vehiculo, cargas principales
y poner en riesgo el resto del programa CubeSat. Toda la comunidad, que trabajan en un
CubeSat tiene la obligacion de asegurar la operacion de los sistemas, conocer el disefio y las
pruebas minimas requeridas para aprobar los requerimientos de lanzamiento.

Una vez enterados de la importancia, seriedad y responsabilidad que conlleva una mision
CubeSat es importante conocer que existe un proceso de aprobacién para los casos en que
algiin componente se sale del estandar se puede evaluar bajo la "Deviation Waiver Approval
Request (DAR) [2]" los cuales se deberan cumplir para ser aprobada.

En la figura 8 se muestra el diagrama de flujo del proceso de extension de desviacién estandar
de CubeSat.

proceso de extensidén de desviacion estandar de cubesat
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Figura 8. Diagrama de flujo del proceso de extension de desviacion estandar de CubeSat

[2].
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CAPITULO Il. CONCEPTOS BASICOS TEORICOS

Este capitulo explica los conceptos fisicos y matematicos basicos que se utilizaron para la
investigacion de esta tesis. La mayor parte de este capitulo estd enfocado en exponer los
principios de las vibraciones mecanicas que van desde las frecuencias naturales hasta la
transformada rapida de Fourier. También se explica como se calcula el resorte para que los
satélites salgan con una velocidad estimada, teoria de cémo es que funciona ANSYS, que
pardmetros tomar en cuenta desde que se trabaja en el modelo 3D, mallado de los elementos
y condiciones de frontera.

Por otro lado, también se dan a conocer las hormas con las que se estan trabajando, ya que
es muy importante para las empresas lanzadoras de cohetes que se cumplan los parametros
bajo estandares para que pueda considerarse un espacio en sus cohetes para ser puestos en
Orbita.

2.1 Estandares.

Actualmente no hay ninguna compafia de alto nivel que no trabaje bajo normas locales e
internacionales. Sobre todo, la industria espacial al ser una de las mas exigentes tienen que
cumplir ciertas normas de disefio, manufactura, validacion y verificacion para poder poner
satélites en Orbita.

VALIDACION, VERIFICACION Y CUALIFICACION

Estos cinco conceptos son fundamentales [16] ya que es mencionado en muchos textos
cientificos y estandares de la aeronautica y otras ramas de la ciencia.

Modelo conceptual. Se compone de toda la informacion, datos de modelo y ecuaciones
matematicos que describen al sistema fisico o proceso de interés. EI modelo conceptual se
produce del analisis de la observacion

Modelo computarizado. Es el codigo o programa operacional que implementa un modelo
conceptual.

Verificacion: Aborda la cuestion de la fidelidad del modelo computacional al modelo
conceptual.

Validacion: Aborda la cuestion de la fidelidad del resultado computacional al modelo real.

Cualificacion. Aborda la cuestion de la fidelidad del modelo conceptual a la realidad.
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A continuacion, se trataran las normas que se utilizan en esta tesis de investigacion.

2.1.1 Estandar CubeSat.

El proposito del estdndar CubeSat es dar acceso al espacio a cargas pequefias (Nano satélites).
Segun Space Fundation en su reporte The Space Report [14] clasifica a los satélites pequefios
por su peso. La tabla 2 muestra la clasificacion de estos satélites. El estandar con el que se
esta trabajando este proyecto es CubeSat Design Specification (CDS) REV 13 [2].

Tabla 2. Categoria para satélites pequerios [14].

CATEGORIAS PARA SATELITES PEQUENOS

Femto-satélite 0.001 -0.01 Kg
Pico-satélite 0.01-1Kg
Nano-satélite 1-10Kg
Micro-satélite 10 - 100 Kg
Mini-satélite 100 — 180 Kg

La tabla 3, muestra una relacion de Cubesats de dimensiones y masa.

Tabla 3. Relaciones comunes de Cubesat de dimension y masa [14].

RELACIONES COMUNES DE CUBESAT DE DIMENSION Y MASA

1U 10X10X10 cm / 1.33 Kg
1.5U 10X10X15cm /2.0 Kg
2U 10X10X20 cm / 2.66 Kg
3U 10X10X30 cm /4.0 Kg
6U 10X20X30 cm /8.0 Kg
12U 20X20X30 cm/16.0 Kg

La masa es una aproximacion, no necesariamente tiene que ser exactamente como lo dicen
las tablas 2 y 3, ya que cada satélite tiene un propdsito diferente por lo tanto tendra
componentes diferentes. ElI dimensionamiento si tiene un criterio mas estricto ya que la
estructura es la parte fisica que esta en contacto con otras estructuras y sera parte del ensamble
con otras estructuras satelitales y/o del cohete.

Para fines préacticos se model6 una estructura de un CubeSat, la cual nos servira como base
para tener una referencia guia para el disefio del P-POD. De esta manera podemos asegurar
el dimensionamiento interno y los contactos entre los rieles del P-POD contra la parte
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externar y los rieles de los CubeSats, ejemplo en la figura 9. De acuerdo con el estandar 1U
CubeSat Acceptance Checklist las tolerancias de las dimensiones son de £0.1mm.

Figura 9. Contactos Entre Rieles CubeSat y P-POD.

En esta tesis no nos interesa conocer a detalle los componentes del CubeSat ya que cada
satélite puede tener ligeras diferencias de componentes electronicos y masa. Lo unico
importante a considerar que no puede tener modificaciones ni cambios son el
dimensionamiento y las distancias entre cada uno de sus rieles como se menciono
anteriormente y como se observa en la figura 10.
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Figura 10. Estructura CubeSat.

El anexo A del “cubeSat Design Specification REV 13” muestra un plano general con
dimensiones y tolerancias mas detalladas que debera tener un 1U CubeSat. Para fines
practicos solo se va a trabajar con este médulo.

A continuacion, se enlistan solamente los requisitos necesarios basicos que deberan tener los
CubeSats para que puedan operar de manera exitosa durante todo su proceso hasta el
despliegue de puesta en oOrbita a través del P-POD. El anexo A muestra mayor detalle de las
dimensiones generales del satélite.

La orientacion del satélite con el eje coordenado debe de corresponder con la
orientacion del P-POD.

El largo de los rieles debera de ir sobre el eje z.

Tampoco se podran instalar componentes externos que superen una longitud de 6.5
mm normal a las caras del cubo, con el propésito de no tener golpes con el P-POD o
entre ellos mismos y no se lleguen a atascar en el despliegue.

Componentes que se desplieguen durante la puesta en Orbita deberan ir sujetas al
satélite, no al P-POD.

Los rieles deberan tener una anchura minima de 8.5mm.

Los rieles deberan tener una superficie de rugosidad de 1.6pum. Esto es con el objetivo
de que exista un deslizamiento suave entre los rieles a la hora del empuje del resorte,
y asi disminuir el coeficiente de elasticidad del resorte y por consiguiente poder usar
uno mas pequefio.

45



UNAM
Programa de Maestria y Doctorado en Ingenieria.

e Las caras perpendiculares al eje + Z de los rieles deberan tener un area de superficie
de contacto minima de 6.5 mm x 6.5 mm con los rieles de los satélites vecinos.

e Los rieles deberan tener por lo menos un 75% de contacto con los rieles del P-POD.

e Se utilizaran utilizar Aluminio 7075, 6061, 5005 y/o 5052, ya sea para la estructura
del satélite y/o los rieles.

En la tabla 4 se enlistan configuraciones de masa de gravedad y centros de masa para que
operen de manera optima.

Tabla 4. Propiedades de masa y centros de gravedad para médulos CubeSats [2].

Médulo Masa aproximada [Kg] Distancia maxima del
centro de gravedad contra el

centro geométrico sobre el

eje Z [cm]
1U CubeSat 1.33 2
1.5U CubeSat 2.00 3
2U CubeSat 2.66 4.5
3U CubeSat 4.00 7

Nota: La distancia maxima desde el centro de gravedad contra el centro geométrico sobre
los ejes X y Y deberd estar dentro de 2 cm.

Cabe mencionar que debido a que el P-POD podra operar con diferentes tipos de CubeSat,
muchas veces es casi imposible que el centro de gravedad de los satélites quede exactamente
en el centro geométrico debido a las caracteristicas y componentes mecanicos y electronicos.
Por lo que se pueden dar las tolerancias especificadas anteriormente. El principio fisico que
interactUa en este caso es el momento de una fuerza respecto a un punto. Si observamos la
figura 11 podemos ver en medio del modelo el centro geométrico, si tomamos en cuenta que
es de un material isotrépico, es decir que todas sus propiedades mecénicas y térmicas son las
mismas en todas direcciones, entonces por simple inspeccién geométrica podemos deducir
que tendra mas peso del lado derecho, por lo que el centro de gravedad se recorre una
distancia x.
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F=mg

F=mg

Figura 11. Momento de una fuerza.

El que el centro de gravedad se mueva del centro geométrico implica que se genere un
momento respecto a un punto, en este caso el punto es el centro geométrico el cual sera
proporcional respecto a la distancia, a mayor distancia mayor momento. El momento genera
un giro. Si este principio lo pasamos a un CubeSat, sus componentes internos podran mover
el centro de gravedad y crear un giro, Esto har& que uno de los extremos del cubo toque con
mayor fuerza contra los rieles del P-POD que el otro extremo debido al giro, por lo que podria
llegar a atascarse al momento del despliegue si esto llega a suceder. Como esta tesis no se
enfoca en el disefio de CubeSat no se explicard mas a detalle este fenémeno, pero si es
importante saberlo para que los disefiadores de los CubeSat contemplen estos factores porque
va a estar interactuar con el P-POD durante el despliegue.

2.1.2 Estandar P-POD.

Hasta ahora hablamos un poco de las especificaciones a considerar de los CubeSat ya que
son importantes porque va a interactuar con nuestro sistema. Ahora hablaremos en lo que nos
compete esta tesis que es el P-POD.

Nuevamente nos vamos a basar en las especificaciones del estandar CubeSat, para lo cual
utilizamos el Poly Picosatellite Orbital Deployer Mk. Il Rev. E User Guide [1]. Primero
hablaremos de las caracteristicas de manera general, en los capitulos siguientes se tocaran
mas caracteristicas, pero se dedicaran especialmente a cada uno de ellos para hablar con mas
detalle con sus principios fisicos y matematicos para el disefio. De esta manera vamos viendo
el avance del disefio del P-POD conforme avanzamos en los capitulos.

P-POD es un sistema estandar de despliegue para satélites tipo CubeSat que reune los
requisitos fisicos para lograr sus propdsitos. P-POD juega un rol critico muy importante como
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lainterfaz entre el vehiculo de lanzamiento y el CubeSat. P-POD utiliza un disefio rectangular
tubular disefiado para contener 340mm x 100mm x 100mm de hardware de despliegue.

Su principal mision es mantener seguro la integridad del CubeSat, proteger el vehiculo de
lanzamiento, cargas principales y otras cargas secundarias.

Caracteristicas Generales.
A continuacion, se enlistan algunas de las caracteristicas que debe cumplir nuestro disefio.

e El dispositivo tiene que ser capaz de montarse en un cohete y montarse en tres de sus
superficies, en la cara inferior perpendicular al eje (-Y), en los dos paneles (-X 6 +X)
con 8 tuercas para sujecion.

e Ellargo de los rieles debera de ir sobre el eje Z.

e Debe tener puertas de acceso en los costados (+/- X), con el objetivo de dar acceso a
los satélites para cargar baterias o hacer inspeccion.

e También se debe asegurar una apertura minima de 110 grados y una maxima de 220
grados a partir en su posicion inicial de cerrada.

e Lavelocidad de salida de los satélites debe de ser de 2m/s aproximadamente para una
masa de 4 Kg.

e La primera frecuencia natural deberd estar por encima de los 120 Hz. Estos valores
tienen que ser obtenidos analiticamente y verificados con una prueba de vibraciones.

El estdndar también nos pide cumplir con las siguientes caracteristicas descritas en la tabla
5.

Tabla 5. Propiedades de masa, centros de gravedad y momentos de inercia para el P-

POD [1].

Propiedades Pre-lanzamiento  Post-lanzamiento
Masa (Kg) 7.010 3.010
Momento de inercia | Ixx 109929.8 71926
(Kg*mm~2) lyy 107499 66059

1zz 22206.14 19146
Centro de gravedad  Xcg 0 0
(mm) Ycg 3.9 0.6

Zcg 216 240.5

Nota: Los momentos de inercia estan calculados respecto al centro de gravedad del P-POD

Otra condicion que pide el estandar P-POD es que debera llevar un mecanismo de liberacion
tipo NEA 9102G (figura 12), su proposito es recibir la sefial desde un centro de comando,
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liberar la puerta para que por medio de un resorte torsional abrir la puerta 'y por medio de un
resorte longitudinal dentro del contenedor empuje los satélites para ponerlos en érbita.

@1.2 in. Diametro nominal
1.38 in. Longitud nominal

Figura 12. NEA 9102G [1].

También debera llevar un sensor que detecta si la puerta esta abierta o cerrada complemente,
normalmente se coloca un soporte cerca de la puerta del lado de la cada +X. Un ejemplo
puede ser como se muestra en la figura 13.

Mecanismo
lib de . Arnés
1heracion eléctrico
.
=T T T _—
Sensor de T
despliegue |
| . 2Bk - 15 =
,é — = — s .« s -
~

-

Figura 13. Componentes eléctricos [1].
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1.3 Estandar MIL-STD-1540D.

El departamento de defensa de los Estados Unidos de América creo diversas normas militares
para el desarrollo de tecnologia aérea y espacial. Una de las méas importantes es el estandar
MIL-STD. Dentro de este estandar existes mas categorias segun la aplicacion y el area de
Ingenieria a aplicar.

Muchas compafiias como NASA, SpaceX, Agencia Espacial Europea y mas aun relevante
para esta Tesis JAXA, piden que toda la tecnologia desarrollada por instituciones que
desarrollen satélites, robots, cohetes, naves, etc. Se basen en estas normas para poder montar
su tecnologia en los cohetes.

La norma MIL-STD-1540D [15] dicta en términos generales todos los procesos de sistemas
y subsistemas espaciales deberan ser verificados bajo ciertos parametros para reducir el error
humano. El proceso de esta norma involucra varias tareas de diferentes fases de diferentes
programas de manera coherente.

El hecho de que la mayoria de los lanzamientos involucra equipos de vuelo que no es
recuperable y eso involucra que el riesgo es un factor muy importante para considerar. El
costo de una falla puede ser demasiado alto debido a la perdida de la mision y perdida del
equipo. El largo numero de independencias y organizaciones involucradas en una
complejidad de equipos y software nos lleva a realizar extensas verificaciones de sistemas de
lanzamientos y sistemas espaciales para reducir un riesgo de falla. Una combinacion de
diferentes metodologias de verificacion (Pruebas, analisis, inspeccion) en diferentes niveles
de ensamble (desde una unidad hasta el sistema completo) a través de varios programas de
verificacion (analisis, pruebas, inspeccion, demostracién, similitud, o la combinacion de
estos métodos.) es un costo efectivo asegurando equipo, software, disefio y operacion
exitosos.

Los objetivos principales de la verificacion son:

e La cualificacion del disefio mediante analisis, demostracion y pruebas bajo los
ambientes a los que seran sometidos.

e Verificar que los procesos de manufactura estdn de acuerdo con los procesos de
disefio requeridos.

e Asegurar que el modelo de vuelo y el software de vuelo estan lo mas libre posible de
defectos por trabajos humanos.

e Predecir y confirmar la integridad del vehiculo, sistema y la ejecucién durante todas
las fases del disefio.

50



S W
2!

UNAM
Programa de Maestria y Doctorado en Ingenieria.

REQUERIMIENTOS AMBIENTALES PARA DISENO.

Los requerimientos de disefio deberan establecerse para unidades, subsistemas, vehiculos y
sistemas.

Probabilidad de ocurrencias ambientales.

Combinacién de varios efectos ambientales (gravedad, temperatura, vibracion,
aceleracion)

Reduccion de modos de falla criticas.
Efectos de aceptacion y cualificacion de pruebas.

METODOS DE VERIFICACION.

Segun la MIL-STD-1540D dice qué métodos de verificacion deberan incluir por separado o
una combinacién de los siguientes métodos.

Analisis.
Pruebas.
Inspeccion.
Demostracion.
Similitud.

La mayoria de los requerimientos son usando una combinacion de métodos como analisis
con pruebas o andlisis con inspeccion.

Segun la norma da las siguientes definiciones como a continuacion se indica.

Anélisis. El disefio de andlisis debera ser realizada, documentada y correlacionada
con pruebas y resultados. Los andlisis deberan incluir verificaciones por unidad,
subsistema, y un sistema mayor de lo esperado en del ambiente de operacién.
Pruebas. Las pruebas son generalmente el método de verificacién del hardware
localizado en los diferentes sistemas durante los ambientes de operacion. Las pruebas
incluyen las mediciones explicitas al ambiente al que sera sometido.

Inspeccion. Este método es usualmente usado durante la manufactura de un
componente, cualificacion, aceptacion, integracion a un sistema y prelanzamientos.
Es usada para verificar imperfecciones fisicas que puedan provocar fallas.
Demostracion. Normalmente involucra el hardware o software actual simulando
configuraciones operacionales.
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e Similitud. Se usa normalmente en combinacion con el analisis para demostrar que
algan articulo tiene similitudes con otro articulo que ya ha sido cualificado con
criterios similares o incluso con mejores criterios.

En general este estdndar nos da recomendaciones sobre los procesos que podemos seguir para
verificar, validar y cualificar sistemas satelitales que pueden ser desde estructurales,
electronicos entre otros. También habla de que todo proceso debe ser documentado.

2.1.4 Estandar GSFC-STD-7000A (Estandar para la verificacion
de ambientes generales para programas de vuelo y proyectos
CSFC)

GSFC-STD-7000A [17] es un estandar bastante grande, ya que tiene aplicaciones desde
ambientes mecanicos, eléctricos, EMC, térmicas, contaminacion de control, etc. En esta tesis
solamente se van a explicar los temas que nos convienen para esta investigacion en
vibraciones mecénicas.

Su propdsito es proveer requerimientos y pautas para programas de verificacion de ambientes
para cargas de GSFC y describe métodos de implementacion de estos requerimientos. Una
limitacién importante es que este estandar solo aplica a lanzamientos ELV (Expendable,
Launch Vehicle), que basicamente son vehiculos o cohetes que solo pueden ser lanzados una
vez debido a que los componentes pueden ser destruido durante la reentrada o la bateria se
descarga completamente.

INSTALACIONES DE PRUEBA Y CALIBRACION.

Las instalaciones y los sensores deben tener la capacidad de soportar y mantener las
condiciones prescritas para las pruebas. Como cualquier prueba importante, las instalaciones
deberan verificarse antes de las pruebas, asi como revisiones durante las pruebas. Todos los
equipos de medicién para las pruebas tienen que estar recientemente calibradas con sus
respectivas tablas de calibracion y especificados por tags y pegatinas.

TOLERANCIAS PARA PRUEBAS DE VIBRACIONES

Tabla 6. Tolerancia para pruebas de vibraciones [17].

Vibracion Sinusoidal Amplitud +10%
Frecuencia +2%
RMS +10%
Aleatorio Acceleration +3dB
Spectral Density
Duracion +10%/-0%
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Encuestas modales. Estas encuestas modales seran requeridas para cargas y subsistemas, el
rango de frecuencia cubierto para cargas dependerd de las especificaciones del vehiculo
lanzador.

Vibraciones aleatorias. La tabla 7 muestra un esquema general para vibraciones aleatorias,
pueden cambiar dependiendo del vehiculo lanzador.

Tabla 7. Pruebas de vibraciones aleatorias generalizada ELV para 22.7Kg (50Lb) o

menos [17].
Frecuencia (Hz) ASD (g"2/Hz)
Cualificacion Aceptacion

20 0.026 0.013
20-50 +6 dB/oct +6 dB/oct

50-800 0.16 0.08
800-2000 +6 dB/oct -6 dB/oct

2000 0.026 0.013
En general 14.1 Gms 10.1 Gms

ASD se debera reducir para componentes mayores a 22.7Kg (501b) de acuerdo con:

Tabla 8. Pruebas de vibraciones aleatorias generalizada ELV para diferentes pesos [17].

Peso Kg Peso Ib
Reduccion en dB 10 log(w/22.7) 10 log(w/50)
ASD (50-800 Hz) 0.16*(22.7/w) 0.16*(50/w) Prototipo de vuelo
ASD (50-800 Hz) 0.08*(22.7/w) 0.08*(50/w) Aceptacion

NOTA: W es el peso del componente.

Las pendientes deberan mantenerse a + y -6dB/oct para componentes hasta los 59 Kg (130
Ib). Arriba de ese peso seran ajustadas manteniendo ASD de 0.01 g"2/Hz de 20 a 2000 Hz.
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Figura 14. Pruebas de vibraciones aleatorias generalizada ELV para diferentes pesos
[17].

En general habla de muchos mas parametros y formas de realizar todas las pruebas necesarias
para una validacion de sistemas espaciales. En este caso solamente se tocaron los temas
correspondientes a los casos de estudio de esta tesis.

2.1.5 Estandar JERG-2-130A (Pruebas generales para naves
espaciales).

Como el titulo de esta tesis lo menciona, el desarrollo del P-POD es para ser sometido a un
ambiente de vibraciones para el cohete H-11A de JAXA. Por lo tanto, debemos trabajar bajos
los estandares que la propia agencia recomienda usar para aceptar los modelos de vuelo que
seran montados en sus cohetes para llevarlos al espacio.

En general esta norma también tiene referencias a otras normas incluso a las ya mencionadas,
incluyendo las normas MIL-STD. El proposito de la norma JERG-2-130A [19] es cubrir los
sistemas de naves espaciales desarrollado por la agencia de exploracion Aeroespacial de
Japdn, subsistemas y componentes en pruebas de desarrollo, pruebas de certificacion,
aceptacioén, pruebas de proto-vuelo, pruebas de confirmacion del sitio de lanzamiento y
nuevas pruebas.

Basicamente habla sobre los distintos modelos de ingenieria que existen durante todo el
desarrollo del satélite y las validaciones que se deben de hacer. Como habla en términos
generales para varios sistemas solamente se van a exponer los temas relacionados con
pruebas de vibraciones.
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e Bread Board Model (BBM). En la etapa inicial del disefio, uno debe considerar el
desempefio funcional de estructuras y circuitos importantes, modelo simple con
piezas y materiales generales. Ademas, no se requiere la masa, el tamafio y el
rendimiento para soportar el entorno espacial.

e Prototype Model (PM). Sistemas de naves espaciales, subsistemas fabricado para
calificar el disefio como modelo de vuelo. Un sistema o componente que este sujeto
a pruebas de calificacion.

e Proto-flight Model (PFM). Originalmente designado como prototipo, después de
haber sido certificado total o parcialmente.

e Flight Model (FM). Sistema de naves espaciales que consiste en productos
fabricados, en base a procesos aprobados de disefio, fabricacion e inspeccion. Un
modelo al que se aplica la prueba de aceptacion.

Como la norma lo dicta, para que un satélite pueda ser aceptado por JAXA debera pasar por
cada una de las etapas mencionadas anteriormente. Con el objetivo de minimizar riesgos a la
mision.

Método de desarrollo basico y programa de prueba.

Este estandar es aplicable cuando se adopta el método de desarrollo basico (método de
desarrollo de lineas de base), el cual estipula los requisitos para las pruebas que se realizaran
en tales casos.

Meétodo de desarrollo basico y programa de prueba.

Las figuras 15 y 16 muestra el esquema DQA (Development-Qualification-Acceptance).
Para este método de desarrollo se hacen las pruebas usando modelos (EM/STM). Disefio y
manufactura para pruebas de cualificacion se usan modelos prototipo (PM). Posteriormente
se establecen nuevas leyes y luego se acepta el modelo de vuelo (FM). La fiabilidad de este
modelo es alta por que se verifican paso a paso durante un largo periodo de tiempo.

Componentes/ Componentes /

- ; Prueba de desarrollo Prueba d
Subsistemas Subsistemas . MRl
del sistema certificacion del
Prueba de examen de sistema
Desarrollo certificacion
(DM) PM) (DM) (PM)
Development Model Prototype Model Development Test HUEE LB
~ ~ 4 4

Figura 15. Desarrollo de Disefio DQA [19].
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La figura 17 muestra el esquema DP (Development-protoflight). EI método desarrollado
depende del modelo de desarrollo segin sea necesario. La confirmacion del disefio y
manufactura mediante pruebas usando el modelo prototipo PFM. Debido a que el modelo de
vuelo FM no se fabrica nuevamente este enfoque no tiene en cuenta los cambios en los
articulos certificados o la madurez tecnologica. Existe el riesgo de que la vida del
componente no se demuestre durante la prueba.

Componentes /
Subsistemas

Examen de ingreso

(FM™)
Flight Model

—
Componentes
/ Subsistemas

Prueba de
desarrollo

(DMm)

Development
Model

4

Figura 17. Disefio de Desarrollo y manufactura modelo de vuelo DP [19].
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Figura 16. Manufactura de Modelo de Vuelo DQA [19].
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2.1.6 Estandar JERG-2-130-HB003 (Manual de pruebas de
Vibracion).

Aunque la norma JERG-2-130A ya habla sobre como validar modelos, es de manera muy
general y pueden incluir tanto, pruebas terminas, vibraciones, radiacion pruebas de impacto,
etc.; JAXA dedico un apartado especial solamente para el disefio y validacion de pruebas de
vibraciones para el desarrollo de satélites pequefios, JERG-2-130-HB003 [20].

Este manual describe el propésito, el plan, método de implementacion, equipo utilizado,
tecnologia de medicion y los resultados de las pruebas de vibracion. Es en general un
programa de desarrollo de naves espaciales de JAXA, que refleja las tendencias en el
extranjero. Incorpora la experiencia, el conocimiento y los resultados de ingenieria.

Basicamente esta norma nos da definiciones basicas de vibraciones, la importancia de realizar
pruebas de vibraciones en sus diferentes etapas durante el lanzamiento de un cohete y la razon
de cuéles son las causantes de generar ese ambiente mecanico.

La tabla 9, nos muestra el propdésito de cada prueba de vibracion.

Tabla 9. Propésito de pruebas de vibraciones [20].

Ambiente de Revisar Comprobar Confirmar
Vibraciones rigidez. trabajo modelo
del humano matematico

Lanzamiento/
Confirmacion
de resistencia.
Prueba de X X X! X
Vibracion
Sinusoidal
Prueba de X X X! -
Vibraciones
Aleatorias
Prueba de X - X X2
Explosion
Sinusoidal
Prueba de - - - X
encuesta
Modal
Notas. 1.Principalmente trabajos de ensamble; 2. Confirmar modelo matematico y
esfuerzos internos.
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En los siguientes capitulos se van a ir referenciando méas datos para andlisis y pruebas de
vibraciones ya que seran los que se aplicaran para este trabajo de investigacion.

Es importante saber que muchas veces los parametros de las normas mencionadas pueden
cambiar de acuerdo con cada cohete y distribucion de cargas de cada lanzamiento, estos son
los requerimientos minimos que un proyecto debe cumplir para ser considerado por una
agencia de coheteria. Una vez que inicia un proyecto mediante contrato con una agencia
compartiran informaciones mas especificas para la mision, pero siempre tomando como base
las normas.

3.0 DISCRETIZACION DE MODELOS EN ANSYS.

Antes de determinar nuestras condiciones de frontera a nuestras ecuaciones hay que ser muy
consciente que la discretizacion o mallado de un modelo CAD es un tema demasiado amplio
que pueden darnos resultados muy diferentes si no conocemos como trabaja el médulo de
mallado ANSY'S. Existen diversas teorias y modelos matematicos para discretizar y con ellos
poder realizar simulaciones por el método de los elementos finitos. Para este trabajo se utilizd
el software ANSYS WORKBENCH MECHANICAL 19.1 bajo la licencia estudiantil que
proporciona la UNAM.

METODOS DE
DISCRETIZACION

|
| | | | | |
ELEMENTOS FRONTERAS DIFERENCIAS VOLUMENES LTS
FINITOS FINITAS FINITAS FINITOS %
ESPECTRAE AUTOMATICO
FEM BEM FDM FVM

Figura 18. Métodos de discretizacion [21].

Como nuestro disefio se compone de varios elementos y es una geometria muy compleja para
ser determinada mediante la solucion de una ecuacion analitica, seria muy tardado hacer cada
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uno de los célculos de cada subensamble que a su vez esta relacionado con todos los demas,
por lo que tendremos que aplicar otro procedimiento para poder analizar todos y cada uno de
los componentes del P-POD. Para realizar estos célculos se hace una discretizacion del
elemento a analizar que no es méas que dividir el elemento en partes mas pequefias. Existes
muchos métodos de discretizacion. La figura 18 muestra lo diferentes métodos de
discretizacién que existen en el mercado.

3.1 Método de elemento finito (FEM).

El método de elemento finito (FEM) consiste en la discretizacién de un modelo en partes
pequefias creando una red de nodos y elementos interconectados que representan al elemento
en su totalidad. Cada uno de los nodos y elementos se pueden representar matematicamente
a través de una matriz de rigidez que representan una posicion de cada uno de los elementos
en el espacio [21]. Ademas, también podemos relacionar en la matriz las ecuaciones de
esfuerzo y deformacion descritas anteriormente.

Como resultado tendremos una matriz que contendré dentro de ella cada uno de los nodos y
elementos de la discretizacion. Para resolver esta enorme matriz se necesitan hacer calculos
demasiado largos como para que una o varias personas puedan resolverlas.

Gracias a que la tecnologia computacional cada vez avanza mas, podemos utilizar estos
recursos para que las computadoras realicen estas operaciones tan largas en un tiempo mucho
mas corto.

Por otro lado, FEM es uno de los métodos mas utilizados en el mundo para simulaciones en
varios campos de la ingenieria. Se pueden realizar sistemas avanzados de ingenieria,
prototipos, pruebas de modelos. Se pueden resolver muchos tipos de sistemas fisicos que van
desde solucionar problemas de esfuerzos, térmicos, analisis de fluidos compatibilidad
electromagnética, vibraciones, impactos, etc. FEM utiliza métodos numéricos buscando una
solucién aproximada de distribucién del campo de variables que son complicados de obtener
analiticamente. En la figura 19 se muestra el esquema general de un concepto de disefio de
un componente.
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Disefio conceptual |<7

Modelado
fisico, matematico, computacional ¥ +——
operativo, econdmico

Simulacién
Experimental, analitico y computacional

Analisis
fotografia, cinta visual y graficos por
computadora, realidad virtual

Disefio Ii

Creacion de
prototipos

| Pruebas I—

| Fabricacion |

Figura 19. Concepto de disefio [21].

En la figura 20 se muestra un ejemplo de una aproximacion de lo que seria una discretizacion
para el caso esquematico de una dimensién. Una funcion continua se aproxima usando
funciones lineales en cada subdominio, llamados elementos formados por nodos. Las
incAgnitas son los valores discretos del campo variable de nodos. Después, por medio de
principios apropiados que son regidas por ecuaciones establecidas por cada elemento, cada
uno de los elementos son unidos a otros elementos.

Funcién desconocida de la Valores discretos desconocidos de la
variable de campo variable de campo en los nodos

F(x) f

AVASY

Elementos Nodos

Figura 20. Aproximacion de elemento finito para un caso unidimensional [21].
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3.2 Modelo computacional utilizando FEM.

El comportamiento de un fenémeno en un sistema depende de la geometria o el dominio del
sistema, las propiedades del material o el medio y las condiciones iniciales del sistema. Para
un sistema de ingenieria, la geometria o el dominio pueden ser muy complejos. Ademas, muy
dificil de resolver las ecuaciones diferenciales analiticamente. En la préactica, la mayoria de
los problemas son resueltos por métodos numéricos. Entre estos el método de discretizacion
del dominio usado en FEM es uno de los més populares ademas de la practicidad y
versatilidad. El proceso del modelo computacional de FEM en general consiste en los
siguientes pasos.

e Geometria del modelo.

e Mallado (discretizacion).

e Especificaciones de propiedades de los materiales.

e Especificacion de limites, condiciones iniciales y de carga.

MODELO DE LA GEOMETRIA.

Las estructuras reales y componentes son en general muy complejos. Y tiene que ser
reducidos a una geometria mas manejable. Las partes curvas de una geometria y sus limites
pueden ser modelados usando curvas o superficies curvas. Sin embargo, se podria notar que
la geometria esta eventualmente representada por una coleccién de elementos, las curvas y
superficies podrian estar aproximadas por trozos de lineas rectas o superficies planas. La
figura 21 muestra un ejemplo de limites de curvas representadas por lineas rectas conectadas
por los bordes formando elementos triangulares. La exactitud de la representacion de las
curvas es controlada por el nimero de elementos usados. Es obvio que, entre mas elementos,
la representacion de los bordes de las partes conectadas por los extremos serd mas suave y
exacta. Por lo tanto, debido a las restricciones computacionales en hardware y software es
necesario poner un limite de nimero de elementos.

Figura 21. Solucién discretizada en varios elementos [22].
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MALLADO (DISCRETIZACION).

La realizacion de discretizacion de la geometria creada por pequefias piezas Ilamadas
elementos o células. La razon detras de la discretizacion es que puede ser explicada de una
manera muy sencilla y l6gica. Podemos esperar que la solucion de un problema de ingenieria
sea muy compleja y varié de una manera impredecible usando funciones a través de todo el
dominio del problema. Si el dominio del problema puede ser dividido (mallado) a través de
elementos pequefios o células usando nodos, la solucion dentro de un elemento puede ser
aproximado muy facilmente usando simples funciones como polinomios. La solucion para
todos los elementos asi, forman la solucion de todo el dominio del problema.

Se necesitan teorias adecuadas para discretizar las ecuaciones diferenciales gobernantes
basadas en los dominios discretizados. Las teorias usadas son diferentes de problema en
problema.

La generacion del mallado es una tarea muy importante dentro del pre-proceso. Puede tomar
mucho tiempo y usualmente la experiencia puede producir mas credibilidad en mallados
complejos. ElI domino tiene que ser mallado correctamente dentro de las formas de los
elementos los cuales pueden ser triangulos o cuadrados. La informacién, como la
conectividad de los elementos debera ser creada junto con la malla ya que esta informacién
se ocupara después cuando se solucionen las ecuaciones del elemento finito. Seria ideal tener
un generador de malla automatico, pero desafortunadamente ain no existe en el mercado.
Existe un mallado semi automatico que esta disponible en los paquetes comerciales de
software en el mercado. También hay paquetes especialmente designados solamente para el
mallado y pueden generar archivos de malla.

Los elementos de triangulos son los més flexibles y mejor establecidos para crear mallado.
Pueden ser usados para mallas en dos dimensiones incluso para 3 dimensiones. Por lo tanto,
es muy comun encontrarlo en la mayoria de los pre-procesos de cada paquete. La ventaja de
usar triangulos es la flexibilidad que te da para modelar complejas geometrias y limites. La
desventaja es que exactitud de los resultados de la simulacion basados en elementos
triangulares es por lo regular menor a los obtenidos por elementos cuadrados. Los elementos
cuadrados, sin embargo, son mas dificiles de generar en automatico.

ESPECIFICACION DE LAS PROPIEDADES DE LOS MATERIALES.

Muchos de los sistemas en ingenieria contienen mas de un material. Los materiales pueden
ser definidos por grupos de elementos o por elementos individuales, si es necesario. Hay
fendmenos diferentes a ser simulados y diferentes propiedades de los materiales son
requeridos. Por ejemplo, el médulo de Young se requiere para determinar el esfuerzo de
solidos y estructuras, por otro lado, el coeficiente de conductividad térmica es necesaria para
un analisis térmico.
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ESPECIFICACIONES DE LIMITE, CONDICIONES INICIALES Y DE CARGA.

Los limites, condiciones iniciales y de carga juegan un rol decisivo para resolver la
simulacion. Poner las condiciones es usualmente facil usando pre-procesos comerciales.
Algunos paquetes te permiten ponerlos incluso sobre la misma geometria.

SOLUCION DE ECUACIONES.

Antes de que el modelo computacional sea creado, es necesario alimentarlo con un solver
que solucionara simultaneamente las ecuaciones del campo de variables de los nodos de la
matriz. Existen diferentes paquetes de software que usan diferentes algoritmos dependiendo
del fenémeno fisico a ser simulado. Existen dos condiciones muy importantes a considerar
cuando se elige el algoritmo para resolver el sistema de ecuaciones: Uno es el
almacenamiento requerido y otro es el tiempo requerido del CPU (Central Processing Unit).

También hay dos principales métodos de solucion de ecuaciones simultanea: método directo
y métodos iterativos. Cominmente los métodos directos incluyen el método de eliminacion
de Gauss y el método de descomposicion de LU. Estos métodos trabajan bien para sistemas
de ecuaciones relativamente pequefios. Los métodos directos operan en todo el sistema de
ecuaciones del ensamble, por lo tanto, demandan demasiado espacio de almacenamiento.

El método iterativo incluye el método jacobiano, Gauss — Deidel, método del SOR, métodos
residuales de conjugado generalizados, el método de relajacion de lineas, etc. Estos métodos
trabajan bien para sistemas largos. Los métodos iterativos a menudo se codifican de tal
manera que evitan el ensamblaje completo de las matrices del sistema para ahorrar
significativamente el almacenamiento. El rendimiento en términos de la tasa de convergencia
de estos métodos suele depender mucho del problema.

3.3 Tipos y formas de elementos en Ansys.

Para la simulacién de nuestro modelo se utilizé el médulo de mallado que el mismo software
de Ansys Workbench tiene incluido. Ya que la UNAM cuenta con la licencia en
investigacion, ademas de que es uno de los softwares mas usados en el mercado porque esta
dedicado a la simulacion por el método de elemento finito.

Existen diferentes formas de parametros (como el Jacobian Ratio) los cuales son funciones
que comparan los limites de forma, se hablara de ellos méas adelante.
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3.3.1 Caras de elementos solidos 3D y secciones.

Algunas pruebas de forma de sélidos 3D. (cuadrados hexaedro, cufias, piramides y tetraedros)
se realizan indirectamente. Aspect ratio, desviacion paralela y el angulo de esquina maximo
se calculan para elementos solidos en 3D usando los siguientes pasos:

e Cada una de estas 3 cantidades se calcula, segun corresponda, para cada cara del
elemento como si fuera un cuadrilatero o triangulo en el espacio 3D, mediante los
métodos descritos en las secciones relacion de aspecto, Desviacion paralela'y Angulo
de esquina maximo.

e Debido a que algunos tipos de distorsion de elementos sélidos 3-D no se revelan
mediante el examen de las caras, se construyen secciones transversales a través del
solido. Luego, cada una de las 3 cantidades se calcula, segln corresponda, para cada
seccidn transversal como si fuera un cuadrilatero o un triangulo en el espacio 3D.

e La métrica para el elemento se asigna como el peor valor computado para cualquier
cara o seccion transversal

En la figura 22 se muestra un elemento de ladrillo que tiene 6 caras cuadrilateras y 3 secciones
transversales de cuadrilatero. Las secciones transversales estan conectadas a los nodos del
lado medio, o al borde de los puntos medios donde no se definen los nodos del lado medio.

Caras de Elementos Secciones transversales
de elementos

Figura 22. Elemento ladrillo [49].

Un elemento de piramide tiene 1 cara cuadrilatera y 4 caras de triangulo, como se muestra en
el lado izquierdo de la Figura 23. El elemento piramidal tiene 8 secciones transversales
triangulares, construidas en 4 pares. Uno de los 4 pares se muestra en el lado derecho de la
Figura 23.
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Y

Secciones transversales
de elementos

Caras de Elementos

Figura 23. Elemento piramide [49].

Un elemento de cufia tiene 3 cuadrilateros y 2 caras triangulares, y tiene 3 cuadrilateros y 1
seccidn transversal triangular. Como se muestra en la Figura 24, las secciones transversales
estan conectadas a los nodos del lado medio, o a los puntos medios del borde donde no se
definen los nodos del lado medio.

Secciones transversales
de elementos

Caras de Elementos
Figura 24. Elemento cuiia [49].
Un elemento de tetraedro tiene 4 caras de triangulo y 6 secciones transversales de triangulo.
Cada seccion transversal es el triangulo que contiene un borde y el punto mas cercano en la

linea que contiene el borde opuesto. Dos de estas secciones transversales se muestran en el
lado derecho de la Figura 25.
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Secciones transversales
de elementos

Caras de Elementos

Figura 25. Elemento tetraedro [49].

3.3.2 Relacion de aspecto (Aspect Ratio).

Se calcula y se prueba una relacién de aspecto para todos los elementos. La relacion de
aspecto como medida de forma se ha informado en la literatura de elementos finitos durante
décadas y es una de las mas faciles de entender. Para los triangulos, los triangulos equilateros
tienen una relacién de aspecto de 1y la relacion de aspecto aumenta cuanto mas se estira el
triangulo desde una forma equilatera. Para los cuadrilateros, los cuadrados tienen una
relacion de aspecto de 1y la relacion de aspecto aumenta a medida que el cuadrado se estira
en una forma oblonga. Algunos analistas quieren que se les advierta sobre la alta relacion de
aspecto para que puedan verificar que la creacion de cualquier elemento estirado fue
intencional. Muchos otros analistas lo ignoran rutinariamente.

A menos gue los elementos estén tan estirados que el redondeo numérico pueda convertirse
en un factor (relacion de aspecto> 1000), la relacién de aspecto solo tiene poca correlacion
con la precision del analisis. Las mallas de elementos finitos deben adaptarse a la fisica del
problema dado; es decir, bien en la direccion de gradientes de campo que cambian
rdpidamente relativamente gruesas en direcciones con campos que cambian menos
rapidamente. A veces, esto requiere que los elementos tengan relaciones de aspecto de 10,
100 o, en casos extremos, 1000. (Los ejemplos incluyen analisis de revestimiento o
revestimiento fino que utilizan elementos sélidos, analisis de tension de choque térmico y
analisis de capa limite de fluido). Para esta tesis se utilizara la relacion de aspecto para
concentrar el mallado solamente en las areas que nos interesa analizar. En la figura 26 se
muestra un ejemplo de cémo se utilizo el radio de aspecto para concentrar el mallado en las
areas de interés.
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Figura 26. Ejemplo aspect ratio.

La figura 26 solo nos esta mostrando los elementos cuadrados que tienen una aspect ratio de
2.5 aproximadamente (muy cercano a 1). La figura 29 no nos estd mostrando elementos
triangulares. La herramienta de mallado de ANSYS nos permite filtrar solo los elementos
que queremaos ver, para identificar que los elementos que no estan cumpliendo con el minimo
de condicion para que se consideré una buena malla.

3.3.3 Desviacion paralela.

La desviacion paralela se calcula y se prueba para todos los cuadrilateros o elementos sélidos
en 3D que tienen caras 0 secciones transversales de cuadrilateros. Las pruebas formales han
demostrado la degradacion de la convergencia de tensiones en cuadrilateros de
desplazamiento lineal a medida que los bordes opuestos se vuelven menos paralelos entre si.

La desviacion paralela se calcula utilizando los siguientes pasos:

e Haciendo caso omiso de los nodos del lado medio, los vectores unitarios se
construyen en un espacio 3D a lo largo de cada borde del elemento, ajustado para una
direccion consistente, como se muestra en la Figura 27: Vectores de unidades de
desviacion paralela.
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Figura 27. Vectores de unidad de desviacion paralela [49].

e Para cada par de bordes opuestos, se calcula el producto punto de los vectores
unitarios, luego el angulo (en grados) cuyo coseno es ese producto punto. La
desviacion paralela es el mayor de estos 2 &ngulos.

e Lamejor desviacion posible, para un rectangulo plano, es 0 °. En la figura 28 muestra
las desviaciones paralelas para cuadrilateros, muestra cuadrilateros con desviaciones
de0°,70°, 100 ° 150 °y 170 °.

Figura 28. Desviaciones paralelas para cuadrilateros [49].

3.3.4 Angulo de esquina maximo.

El 4ngulo de esquina maximo se calcula y se prueba para todos los elementos. Algunos en la
comunidad de elementos finitos han informado que los &ngulos grandes (que se aproximan a
180 °) degradan el rendimiento del elemento, mientras que los &ngulos pequefios no lo hacen.

El &ngulo maximo entre los bordes adyacentes se calcula utilizando las posiciones de nodo
de esquina en el espacio 3D. (Los nodos del lado medio, si hay alguno, se ignoran). El mejor
angulo méaximo posible para un triangulo equilétero es de 60 °. La Figura 29 muestra los
angulos de esquina maximos para triangulos muestra un triangulo con un angulo de esquina
méaximo de 165 °. El mejor angulo maximo de cuadrilatero posible, para un rectangulo plano,
es de 90 °. Figura 30 muestra los angulos de esquina maximos para cuadrilateros muestra
cuadrilateros con angulos de esquina maximos de 90 °, 140 °y 180 °.
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G0 165

Figura 29. Angulos max. triangulos [49].

90 140 180

Figura 30. Angulos max. cuadrilateros [49].

3.3.5 Relacion Jacobiana (Jacobian Ratio).

La relacién jacobiana se calcula y se analiza para todos los elementos excepto los triangulos
y tetraedros que (a) son lineales (no tienen nodos del lado medio) o (b) tienen nodos del
centro de la parte central perfectamente. Una alta proporcion jacobiana indica que la
asignacion entre el espacio de elementos y el espacio real se esta volviendo poco confiable
computacionalmente.

La proporcion jacobiana de un elemento se calcula mediante los siguientes pasos, utilizando
el conjunto completo de nodos para el elemento:

e En cada ubicacion de muestreo enumerada en la tabla 10 a continuacion, se calcula
el determinante de la matriz jacobiana y se llama RJ. RJ en un punto dado representa
la magnitud de la funcién de mapeo entre las coordenadas naturales del elemento y el
espacio real. En un elemento de forma ideal, RJ es relativamente constante sobre el
elemento y no cambia de signo.
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Tabla 10. Ubicaciones de muestreo por la forma del elemento [49].

10-nodos tetraedro. Nodos de esquina

5-nodos o0 13-nodos piramide. nodos de esquina base y nodo cercano al
vértice (dpice RJ factorizado para que una
pirdmide que tenga todos los bordes de la
misma longitud produzca una proporcion
jacobiana de 1)

8-nodos cuadrilatero. Nodos de esquina y centroides.
20-nodos ladrillo Todos los nodos y centroides.
Todos los elementos restantes Nodos de esquina.

e La relacién jacobiana del elemento es la relacion del maximo al valor muestreado
minimo de RJ. Si el méximo y el minimo tienen signos opuestos, la proporcion
jacobiana se asigna arbitrariamente a -100 (y el elemento es claramente inaceptable).

e Si el elemento es un tetraedro de nodo medio, se calcula un RJ adicional para un
tetraedro de lados rectos ficticio conectado a los 4 nodos de la esquina. Si ese RJ
difiere en el signo de cualquier RJ nodal (un hecho extremadamente raro), la
proporcion jacobiana se asigna arbitrariamente a -100.

e Si el elemento es un elemento de linea que tiene un nodo intermedio, la matriz
jacobiana no es cuadrada (porque el mapeo es de una coordenada natural a un espacio
2D o0 3D) y no tiene ningun factor determinante. Para este caso, un calculo vectorial
se utiliza para calcular un nimero que se comporta como una proporcion jacobiana

Un triangulo o tetraedro tiene una relacion jacobiana de 1 si sus nodos intermedios estan
localizados exactamente en medio de la linea que une a los nodos de los bordes del triangulo.
Mover un nodo del lado medio de la posicion del punto medio del borde aumentara la
proporcién jacobiana. Eventualmente, incluso un movimiento adicional muy leve romperé el
elemento. La Figura 31 muestra proporciones jacobianas para triangulos. Describimos esto
como "romper" el elemento porque de repente cambia de aceptable a inaceptable, "roto".

30 1000

Figura 31. Radios Jacobianos para triangulos [49].
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Se aplica el mismo caso para elementos cuadrilateros. En la figura 32 se muestran los radios

jacobianos de estos elementos.
N

1000

Figura 32. Radios Jacobianos cuadrilateros [49].

4.0 VIBRACIONES MECANICAS.

La mayoria de las actividades humanas implican vibracion en una u otra forma. En afios
recientes, muchas aplicaciones de la vibracion en el campo de la ingenieria han motivado a
los investigadores, entre ellas el disefio de maquinas, cimientos, estructuras, motores,
turbinas, y sistemas de control. En turbinas, las vibraciones provocan fallas mecanicas
espectaculares. Los ingenieros aun no han sido capaces de evitar las fallas a consecuencia de
las vibraciones de las aspas y discos en turbinas. Naturalmente, las estructuras disefiadas para
soportar maquinas centrifugas pesadas como motores y turbinas, 0 maquinas reciprocantes
como motores de vapor y de gasolina también se ven sometidas a vibracion. En todas las
situaciones el componente de la estructura o maquina sometido a vibracién también puede
fallar debido a fatiga del material producida por la variacion ciclica del esfuerzo incluido. En
maquinas, la vibracién puede aflojar los sujetadores, como las tuercas.

Siempre que la frecuencia natural de la vibracion de una maquina o una estructura coincide
con la frecuencia de la excitacién externa se presenta un fenémeno conocido como
resonancia, el cual induce a deflexiones y fallas excesivas.

71



UNAM
Programa de Maestria y Doctorado en Ingenieria.

4.1 Conceptos Basicos de Vibracion.
VIBRACION.

Cualquier movimiento que se repite después de un intervalo de tiempo se llama vibracion u
oscilacion.

PARTES ELEMENTALES DE SISTEMAS VIBRATORIOS.

Por lo comun un sistema vibratorio incluye un medio para almacenar energia potencial
(resorte o elasticidad), un medio para conservar energia cinética (masa o inercia) y un medio
por el cual la energia se pierde gradualmente (amortiguador).

CANTIDAD DE GRADQOS DE LIBERTAD.

El minimo de coordenadas independientes requerido para determinar por completo todas las
partes de un sistema en cualquier instante de tiempo define la cantidad de grados de libertad
del sistema. Por ejemplo, el movimiento del péndulo simple (figura 33) se puede formular o
en funcion del &ngulo 6 o en funcién de las coordenadas cartesianas x y y. Si se utilizan x y
y para describir el movimiento, debe reconocerse que estas coordenadas no son
independientes. Estan relacionadas entre si mediante la relacion x2 + y2 = 2, donde [ es la
longitud constante del péndulo. Por lo tanto, cualquier coordenada puede describir el
movimiento del péndulo. En este caso vemos que la seleccion de 6 como coordenada
independiente es mas conveniente que la seleccion de x o de y.

[0}

|
/

\3@&“
Datum —-——=

I(1 = cos a)

mg

Figura 33. Péndulo simple [26].
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.2 Sistemas Discretos Continuos.

Por medio de una cantidad finita de grados de libertad se puede describir un buen nimero de
sistemas practicos. Algunos sistemas, sobre todo los que implican miembros elasticos
continuos, tienen una infinitud de grados de libertad. Como ejemplo simple, Una viga en
voladizo de la figura 34. Como la viga tiene una infinitud de puntos de masa, necesitamos
una infinitud de coordenadas para especificar su configuracion de deflexion. La infinitud de
coordenadas define la curva de deflexion. Asi entonces, la viga en voladizo tiene una
infinitud de grados de libertad. La mayoria de los sistemas de estructuras y maquinas tienen
miembros deformables (elésticos) y por consiguiente tienen una infinitud de grados de
libertad.

."'l.f.".l.""."'""'+

ST HH 0

ANNNNN

— H_T}
etc.

o

Figura 34. Viga en voladizo [26].

Los sistemas con cantidad finita de grados de libertad se conocen como sistemas discretos o
de pardmetro concentrado, y los que cuentan con una infinitud de grados de libertad se
conocen como sistemas continuos o distribuidos. La mayor parte del tiempo, los sistemas
continuos se representan de forma aproximada como sistemas discretos y las soluciones de
obtienen de una manera simple, aun cuando el tratamiento de un sistema como continuo da
resultados exactos, el método analitico disponible para ocuparse de los sistemas continuos se
limita a una escasa seleccion de problemas como vigas uniformes, variables esbeltas y placas
delgadas. De ahi que la mayoria de los sistemas practicos se estudian tratdndolos como masas
concentradas finitas, resortes y amortiguadores. Por lo comln se obtienen resultados mas
precisos aumentando la cantidad de masa, resortes y amortiguadores, es decir, aumentando
la cantidad de grados de libertad.

4.3 Clasificacion de la Vibracion.

La vibracion se puede clasificar de varias maneras. Algunas de las clasificaciones
importantes son las siguientes.
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Vibracién Libre vy Forzada.

Vibracion Libre. Si se deja que un sistema vibre por si mismo después de una perturbacion
inicial, la vibracion resultante se conoce como vibracion libre.

Vibracion Forzada. Si un sistema se somete a una fuerza externa (a menudo repetitiva), la
vibracion resultante se conoce como vibracion forzada.

Vibracién no Amortiguada y Amortiguada.

Si no se pierde o disipa energia por friccion u otra resistencia durante la oscilacion, la
vibracion se conoce como vibracion no amortiguada. Sin embargo, si se pierde energia se
[lama vibracién amortiguada.

Vibracién Deterministica y Aleatoria.

Si el valor o magnitud de la excitacion (fuerza o0 movimiento) que actla en un sistema
vibratorio se conoce en cualquier tiempo dado, la excitacion se llama deterministica. La
vibracion resultante se conoce como vibracion deterministica.

En algunos casos la excitacion es no deterministica o aleatoria.; el valor de la excitacion en
un momento dado no se puede pronosticar. En estos casos, una recopilacion de registros de
la excitacion puede presentar cierta regularidad estadistica. Es posible estimar promedios
como valores medios 0 medios al cuadrado de la excitacion. La figura 35 muestra un ejemplo
de excitacion deterministica y aleatoria.

Fuerza Fuerza

Time

{(a) Una excitacion determinista (periodica) (b) Una excitacién aleatoria

Tiempo

Figura 35. Vibracion Deterministica y Vibracion Aleatoria [26].

5.0 Resorte.
Se dice que un resorte es lineal si el alargamiento o acortamiento de longitud x esta
relacionado con la fuerza aplicada como [43].
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F = kx (5.1)
Donde: k constante del resorte [N/m]
X es el desplazamiento [m]

Donde k es una constante, conocida como la constante del resorte, rigidez de resorte o taza
de resorte. La constante del resorte siempre es positiva e indica la fuerza (positiva o negativa)
requerida para producir una deflexién unitaria (alargamiento o reduccion de longitud) en el
resorte. Cuando el resorte se alarga o se comprime con una fuerza de tensién o compresion
de acuerdo con la tercera ley del movimiento de Newton, se desarrolla una fuerza de
restauracion de magnitud -F o +F opuesta a la fuerza aplicada. Esta fuerza de restauracion
trata de regresar el resorte alargado (o comprimido) a su longitud original no alargada o libre
como se muestra en la figura 36. Si trazamos una gréafica entre F y x, el resultado es una linea
recta de acuerdo con la ecuacion (5.1). El trabajo realizado (U) al deformar un resorte se
almacena como deformacion o energia potencial en el resorte y esta dado por [26].

(5.2)

1
U = = kx?
5 X

_ \\]T'\\.\\\\ —

=

(a) (b) (c)

Figura 36. Deformacion de un Resorte [26].

6.0 Amortiguamiento.

En muchos sistemas practicos, la energia vibratoria se convierte gradualmente en calor o
sonido. Debido a la reduccion de energia, la respuesta, como el desplazamiento del sistema,
se reduce gradualmente. ElI mecanismo mediante el cual la energia vibratoria se convierte
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gradualmente en calor o sonido se conoce como amortiguamiento. Aun cuando la cantidad
de energia convertida en calor o sonido es relativamente pequefia, la consideracion del
amortiguamiento llega a ser importante para predecir con exactitud la respuesta a la vibracion
del sistema. Mas adelante tocaremos nuevamente el tema del amortiguamiento.

7.0 Movimiento Armonico.

El movimiento oscilatorio puede repetirse con regularidad como en el caso de un péndulo. Si
el movimiento se repite después de intervalos iguales, se llama movimiento periddico. El tipo
mas simple de movimiento periddico es el movimiento armonico. EI movimiento impartido
a la masa m por el mecanismo de yugo escocés que se muestra en la figura 37 es un ejemplo
de movimiento armonico simple.

x(f)

R Z

varilla ranurada

e I P

r%% o= o x= Asin of
! 7777 - A ,4'

\ A

Ny L

Figura 37. Mecanismo de Yugo Escoces [26]

Cuando la manivela gira a una velocidad angular o, el extremo S del eslabon ranurado y por
consiguiente la masa m del sistema de resorte y masa, se desplazan de sus posiciones medias
una distancia x (en el tiempo t) dada por [26].

x =ASenf = Sen wt 7.1

Donde: A Radio manivela [m]
o velocidad angular [rad/seg]
t es el tiempo [s]
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Este movimiento se muestra por medio de la curva senoidal en la figura 37. La velocidad de
la masa m en el instante ¢ la da

dx

E = —wA Cos wt 79

Y la aceleracion por
d?x
dt?

= —w?A Sen wt = —w?x 73

Se ve que la aceleracidn es directamente proporcional al desplazamiento. Una vibracion
como esa, con la aceleracion proporcional al desplazamiento y dirigida hacia la posicion
media, se conoce como movimiento arménico simple.

7.1 Definiciones y Terminologia.

Ciclo.

Al movimiento de un cuerpo vibratorio desde su posicion no perturbada o de equilibrio hasta
su posicion en una direccidn, y luego de vuelta a la posicion de equilibrio, y luego a su
posicién externa en la otra direccion, y de vuelta a la posicion de equilibrio se le llama ciclo
de vibracion.

Amplitud.

Al desplazamiento maximo de un cuerpo vibratorio a partir de su posicion de equilibrio se le
Ilama amplitud de vibracion.

Periodo de Oscilacion.

El Tiempo requerido para completar un ciclo de movimiento se conoce como periodo de
oscilacion o periodo de tiempo y esta simbolizado por t [26].

T=—
o 7.1.1

Donde: t Periodo de oscilacion [rad]
o velocidad angular [rad/seg]
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Frecuencia de Oscilacién.

La cantidad de ciclos por unidad de tiempo se llama frecuencia de oscilacion o simplemente
frecuencia y esta dada por [26].

2T 7.1.2

Angulo de Fase.

Consideremos dos movimientos vibratorios indicados por @ [26]

X, =A; Sen wt 7.1.3

X, = A, Sen (wt + @) 7.1.4
Frecuencia Natural.

Si se deja que un sistema vibre por si mismo después de una perturbacién inicial, la frecuencia
con la cual oscila sin la accion de fuerzas externas se conoce como frecuencia natural. Por lo
comun, un sistema vibratorio que tiene n grados de libertad tendra n frecuencias naturales de
vibracion distintas.

La figura 38 nos muestra graficamente lo que representan nuestras definiciones anteriores.

—TT=P
| ' o w— | el
x; = A sin wt
for =t + oT NPt Yk x,
[ -f %/ I u.:f\', Ay \"‘f
i__ — 7 - - ! - - \\_I
Y <A 5
\\._. P & /%, = A,sin

/ (wi + &) e —h ——
|

-

Figura 38. Sefial Sinusoidal [261.

Octava.

Cuando el valor maximo de un rango de frecuencia es dos veces su valor minimo, se conoce
como banda de octava. Por ejemplo, cada uno de los rangos 75-100 Hz, 150-300 Hz y 300-
600 Hz pueden Ilamarse banda de octava.
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Decibel.

Las diversas cantidades encontradas en el campo de la vibracion y el sonido (desplazamiento,
velocidad, aceleracion, presion y potencia) suelen representarse utilizando la notacion de
decibel. Por ejemplo, para la aceleracion un decibel (dB) se define originalmente como una
relacion de la aceleracion contra una aceleracion de referencia.

a
dB = 20 Log(—) s
Qo

Donde: a Aceleracion [m/s"2]
aq Aceleracion de referencia igual a 10e-6 [m/s"2]

7.2 Vibracion Armonicamente Excitada.

Se dice que un sistema mecanico o estructural experimenta vibracion forzada siempre que se
suministra energia externa al sistema durante la vibracion. La fuerza aplicada o la excitacion
de desplazamiento pueden ser armdnica, no armaénica pero periddica, no perioddica o aleatoria.
La respuesta de un sistema a una excitacion armonica se llama respuesta armonica. La
excitacion no periodica puede ser de larga o corta duracion. La respuesta de un sistema
dinamico a excitaciones no periddica repentinamente aplicadas se llama respuesta transitoria.

7.3 Ecuacién de Movimiento.

Si una fuerza F(t) actta en un sistema de resorte-masa viscosamente amortiguado como se
muestra en la figura 39, la ecuacion de movimiento que representa al sistema se puede
obtener mediante.

mX + cx + kx = F(f) 7.3.1
Donde: m masa del sistema [Kg]

C es la constante de amortiguamiento [N.s/m]
k es la constante de rigidez [N/m]

Como la ecuacion 7.3.1 no es homogénea, la suma de la solucion homogeénea x,(t) y la
solucidn particular, x,(t) proporciona su solucion general. La solucién homogénea, la cual

es la solucion de la ecuacion homogeénea.
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mx+cx+kx=0 7.3.2

Representa la vibracion libre del sistema. Como se describe en las definiciones esta llegaria
a ser la vibracion libre o frecuencia natural, el cual dice que la vibracién se reduce con el
tiempo en cada una de las tres posibles condiciones de amortiguamiento (sub-
amortiguamiento, amortiguamiento critico y sobre-amortiguamiento) y en todas las posibles
condiciones iniciales. Por lo tanto, la solucion general de la ec. (7.3.2) se reduce al ultimo
termino de la solucion particular x,(t) la cual representa la vibracion de estado estable. El

movimiento de estado estable se representa mientras la funcion forzada esta presente.

B m T
l l e
t+x M
I3

(a) (b) Diagrama de coerpo libre

Figura 39. Sistema Resorte-Masa [26].

Las variaciones con el tiempo homogeénea, particular y general en un caso tipico se muestra
en la figura 40. Se ve que la solucion homogénea se reduce y que la soluciéon general se
transforma en la solucion particular después de un tiempo. La parte del movimiento que se
reduce a causa del amortiguamiento se llama transitoria. El ritmo al cual el movimiento

transitorio se reduce depende de los valores de los parametros del sistema k, c y m.
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Ih( I ) h

o

x,{1)
o

x(1) = x(1) + xp(r)

0

Figura 40. Solucion homogénea, Particular y General [26]

7.4 Respuesta de un Sistema No Amortiguado Sometido a una
Fuerza Armonica.

Por sencillez antes de revisar la respuesta de un sistema amortiguado es importante de tener
las bases de conocer un sistema no amortiguado sometido a una fuerza arménica. Si una

fuerza F(f) = F,Cos wt actlia en la masa m de un sistema no amortiguado, la ecuacion de
movimiento (7.3.2) se reduce a.

mX + kx = Fy Cos wt 7.4.1

Por lo tanto, su solucién homogénea sera [26].

xp(t) = C,Cos wyt + C,Sen w,t 7.4.2

Donde w, = (k/m)*/? es la frecuencia natural del sistema.

No desarrollaremos toda la solucion de las ecuaciones ya que no es el fin de esta tesis.
Solamente se mostraran las ecuaciones resueltas que describen el sistema. Por lo tanto, la
como la fuerza de excitacion es armonica la solucion particular también es armonica, y tiene
la misma frecuencia w. Por lo tanto.

81



UNAM
Programa de Maestria y Doctorado en Ingenieria.

x,(t) = X Cos wt 7.4.3

X es una constante que indica la amplitud maxima de Xx;, (t)

— FO — 5est
k—mw? 1_ (ﬂ 2
a)n

X 7.4.4

Donde 6,5 = Fy/k indica la desviacion de la masa bajo la fuerza Fo y en ocasiones se conoce
como deflexion estatica [26].
X 1 7.4.5

5est_1—(wﬂ2
n

La cantidad X/5 , representa la relacion de la amplitud de movimiento dindmica con la
es

amplitud de movimiento estatica y se conoce como factor de amplificacion o relacion de

amplitud. La variacion de la relacion de la amplitud X/6 con la relacion de frecuenciar =
es

w/wy, (ecuacidn 7.4.5) se muestra en la figura 41, segun esta figura, se puede identificar la

respuesta del sistema de 3 tipos.

CASO I. Cuando 0 < w/w, < 1, el denominados de la ecuacion (7.4.5) es positivo y la
ecuacion (7.4.3) da la respuesta sin cambios. Se dice que la respuesta armoénica del sistema
x, (t) esta en fase con la fuerza externa.

CASO Il. Cuando w/w,, > 1, el denominador de la ecuacion (7.4.5) es negativo, y la solucién

de estado estable se expresa como x,(t) = —X Cos wt donde la amplitud de movimiento X
se vuelve a definir como una cantidad positiva como sigue.
¥ = Oest 7.4.6
- w
L N2 _
G2 1

Las variaciones F (t) y x, (t)tienen signos puestos, se dice que la respuesta esta desfasada

180° con respecto a la fuerza externa. Ademas, a medida que w/w,, — 0, X — 0. La
respuesta del sistema de a una fuerza armonica de muy alta frecuencia se aproxima a cero.
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Figura 41. Factor de amplificacion de un sistema no amortiguado [26].

CASO llI. Cuando w/w,, =1, laamplitud X dada por la ecuacion (7.4.5) o (7.4.6) se
vuelve infinita. Esta condicion, en la cual la frecuencia forzada o es igual a la frecuencia
natural del sistema w,, se llama resonancia. La respuesta del sistema en resonancia es

_ C XO S 6esthtS
x(t) = xoCos w,t + — Sen w,t + — Sen wpt 747
n

7.5 Respuesta de un Sistema Amortiguado Sometido a una
Fuerza Armonica.

Recordemos que la constante de amortiguamiento critico C,. se define como el valor de la
constante de amortiguamiento ¢ con la cual el radical en la ecuacion 7.5.8 se vuelve cero.

c.? k 75.8

Si la funcién forzada es F(f) = F,Cos wt, la ecuacion de movimiento se vuelve.

mX + cx+ kx = Fy Cos wt 7.5.9
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También se espera que la solucidn particular de la ecuacion (7.5.9) se armonica, la
suponemos en la forma.

x,(t) = X Cos (wt — @) 7.5.10
Donde X y @ son constantes que se tienen que determinar, X y @ indican la amplitud y el
angulo de fase de la respuesta [26].

Y= F, 75.11
[k — mw?)? + c2w?]1/2
Y
Cw 7.5.12
® =Tan {(——
(k — mwz)

Si insertamos las expresiones de X y @ de las ecuaciones (7.5.11) y (7.5.12) en la ecuacion
(7.5.10) obtendremos la solucidn particular de la ecuacion (7.5.9). Dividiendo tanto el

numerador como denominador de la ecuacion (7.5.11) entre k y haciendo las siguientes
sustituciones.

k
Wy = |— = Frecuencia natural no amortiguada
¢ c c c c 2
Cc  2mwn,  2vmk m "
Ost = 70 = Deflexion bajo la fuerza estatica F,
w
r = — = Relacion de frecuencia
wn
Obtendremos [26].
X 1 B 1
Sest W\ © o NJA—T2Z+ (202
11— (%) | + ¢

Y
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- _ 6.23
@ =Tan™? —— | =Tan 1(m)

Como se dijo anteriormente, la cantidad M = X /8,4 se conoce como factor de amplificacion
o relacion de amplitud. Las variaciones de X /6,5 y @ con la relacion de frecuencia r y la
relacién de amortiguamiento { se muestran en la figura 45.

(=120

._.8 | T T |
) 0.05 98
=01 . =025
e 24 F 180° —t
| 7 - v —
e | {= n,:ﬂ]-\f 1
: _ o 0= L9
= = { E_l]\r' //
¢ 120 - 054
b (=50 W
-
= o =
B
]

ﬁ[ﬁ A' _{::_ {“
=05
WA -
- / J4— = 0.05
e— ¢ = 0.00
0 05110 15 20 25 30
{=00—

Relacién de amplitud:

=2 .- . — 0
W Relacién de frecuencia:  F ﬂ

Relacion de frecuencia: |

Figura 42. Variaciéon de X y @ con la Relacion de Frecuencia r [26].

Como podemos observar en la figura 42, cuando la relacion de frecuencia se acerca a 1, la
amplitud de relacion de amplitud tiende a infinito. En los andlisis de frecuencia normalmente
y en este caso para la tesis, se busca estar alejados de una relacion de frecuencia de 1.

7.6 Prueba de Vibracion Sinusoidal.

Este tema se viene desde el Estandar JERG-2-130-HBO0O3A (Manual de pruebas de
Vibracidn), solo que para llevar un mejor orden de la teoria se hablara con mayor profundidad
en esta seccion. Las pruebas de vibracion de onda sinusoidal se realizan en sistemas,
subsistemas, y componentes de nave espaciales. En una prueba de vibracion de onda
sinusoidal de un sistema de nave espacial el sistema en conjunto tiene que resistir a un entorno
de vibracion sinusoidal, son pruebas destructivas para confirmar que no habrd ningun
problema con las piezas manufacturadas por el hombre.

85



UNAM
Programa de Maestria y Doctorado en Ingenieria.

Tabla 11. Propdsito de prueba de vibraciones sinusoidales [20].

Clasificacion Propdsito Comentario
Confirmacién de la resistencia a un
Sistema ambiente de vibracion de onda sinusoidal
Confirmacién que la rigidez sea Confirmacion de bajas
satisfactoria frecuencias naturales
Confirmacién que los productos
manufacturados sean satisfechos
Confirmacién de modelo estructural Confirmacion parcial
matematico (principalmente frecuencias
naturales y respuesta)
Confirmacion de la resistencia a un
Subsistema  ambiente de vibracion de onda sinusoidal
Confirmacion que la rigidez sea Confirmacion de bajas
satisfactoria frecuencias naturales
Confirmacién que los productos
manufacturados sean satisfechos
Confirmacién de modelo estructural Confirmacion parcial
matematico (principalmente frecuencias
naturales y respuesta)

Estas pruebas de vibraciones se realizan haciendo un barrido de frecuencia de 5 a 100 Hz, es
recomendable hacerlo en una duracion de 4oct/min en ambas direcciones (subir y bajar).
Simulan la carga excesiva del ambiente mecénico.

7.7 Pruebas de Vibracion Sinusoidal Explosiva.

Esta prueba confirma la resistencia a un ambiente de aceleraciones cuasi estaticas durante un
lanzamiento. Esta prueba es una alternativa a las pruebas estaticas. En una vibracion
sinusoidal la frecuencia suficientemente mas baja que la primera frecuencia natural
(normalmente 1/3) simula el ambiente cuasi estatico con una aceleracion de onda como se
muestra en la figura 43.
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Figura 43. Forma de onda para una prueba de vibracion explosiva sinusoidal [50].

7.8 Pruebas de Encuesta Modal.

La encuesta de vibraciones son una necesidad primordial ya que confirman con mayor
exactitud la estructura del modelo matematico. Con estas pruebas se obtienen parametros
como la frecuencia natural, relacion de amplificacion maxima (también conocido en los
libros como Q value y que a su vez dependen de la relacién de amortiguamiento £ ) y modos
de vibraciones.

Por otra parte esta prueba nos permite ver el estado de salud interna de la estructura,
normalmente cuando se realizan pruebas de vibraciones después de obtener la frecuencia
natural por medio de la encuesta modal se intercalan las pruebas destructivas como las
pruebas sinusoidales sinusoidal explosiva y aleatoria para ver el estado de salud interno entre
cada prueba de vibracion destructiva, de esta manera si la frecuencia natural cambia entre
cada prueba es un indicativo de que las propiedades de la estructura han cambiado y corre el
riesgo de fracturarse. La tabla 12 muestra los parametros de vibraciones para una encuesta
modal.

Tabla 12. Pardmetros encuesta modal [ANEXO C].

Rango de Densidad de Valor rms Tiempo [s]

frecuencia [Hz] aceleracion (Grms)
[G?/ Hz]
20-2000 0.000127 0.5 60
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7.9 Prueba de Vibraciones Aleatorias.

Son realizadas sobre componentes para comprobar su rigidez. Las pruebas de vibracion
aleatoria se realizan en un rango de 20 a 2000 Hz con un PSD (Power Spectral Density) de
+3dB/oct por un tiempo de 60 segundos.

Tabla 13. Propdsito de Pruebas de Vibraciones Aleatorias [20].

Clasificacion Proposito Comentarios

Componente Confirmacién de la
resistencia a un ambiente
vibratorio aleatorio.
Confirmacién de larigidez | Confirmacion de primera
del componente frecuencia natural
Confirmacién del trabajo de
mano de obra.

La mayoria de las vibraciones aleatorias son no-periddicas, pero conociendo el historial de
las vibraciones aleatorias podemos predecir la probabilidad de ocurrencia de la aceleracion,
velocidad y desplazamiento. Pero no podemos predecir la magnitud precisa a un tiempo
instante especificado.

Las vibraciones aleatorias se componen de un espectro de frecuencias continuas. La gran
cantidad de un historial de datos puede hacer imposible de resolver problemas de vibraciones
aleatorias usando un analisis de tiempo de respuesta. Por estas razones vamos a tratar otros
temas de necesidad basica para poder trabajar con vibraciones aleatorias.

7.10 Media, desviacion, RMS y autocorrelacion.

Para la mayoria de las estructuras vibratorias, la excitacion, como base de la aceleracion
alternan entre el cero absoluto. Consecuentemente, la media caracteriza la excitacion, tanto
la respuesta de excitacion como el desplazamiento o el esfuerzo son iguales a cero y no
pueden ser caracterizados mediante una prueba de vibraciones aleatorias. Por esta razon
resulta conveniente que los resultados sean dados por medio del RMS (Root Mean Square)
[28].
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La gréfica de la figura 44 explica el concepto de RMS. La gréafica muestra un historial de
aceleraciones en funcion del tiempo de vibraciones aleatorias expresadas en unidades de
aceleracion gravitacional [G].

20
Aceleracién [G] l

184 L

UKL L T ll

05 : i

10

00

0 16 Tiempo [s]

05

.. | IIWIMMHMM A
N

Figura 44. Ejemplo de historial de aceleraciones de vibraciones aleatorias [28].

Si consideramos una razon de ensamble de 5000 ensamblajes por segundo, este historial
contendra un historial de 7500 ensambles de datos. La aceleracién en la figura 45 tiene una
media de cero. Sin embargo, multiplicamos cada uno de los valores por si mismo pasaremos
todos los datos del lado positivo de la gréafica. Entonces podremos la media de nuestros datos
sera positiva, entonces tendremos [G?].

35 4
Aceleracion al
nmdrat!o
G
[6°] 3
25 | :
2
15 0 ||
1 Jl “ P | |
Media distinta de cero 05
GRMSZ = UZ?GZ —
GRMS = 0.51G 0
0.0 0.2 04 06 0.8 10 12 14 1  Tiempo [s]

Figura 45. Pasando todos los datos al lado positivo [28].
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Como se muestra en el ejemplo de la figura 45, se calculd la media cuadrada Grms®=0.27G.
La raiz cuadrada es Grms=0.51G. A este ultimo valor le llamamos RMS de la aceleracion,
pero lo mismo se puede aplicar para velocidad y desplazamiento.

En vibraciones mecanicas, las magnitudes de la aceleracion, velocidad y desplazamiento, etc.
Todas ellas siguen una distribucién normal. El valor de RMS corresponde a un estandar de
desviacion o caracterizando la normal de la curva. Para explicar esto, si tomamos los datos
de aceleraciones de historial de la figura 45 existe un 68% de probabilidad de permanecer
entre -0.51G y +0.51G.

Si queremos traducirlo matematicamente. ElI promedio de un conjunto de muestras en
x1(t), x5 (t), x3(t), ..., x,(t) en un tiempo definido t, es [30].

1 n 7.10.1
E(x(t)} = ) x(t)
j=1
La media de cada muestra de cada conjunto, en el tiempo x(t) en un tiempo del periodo
dentro del rango de muestro T, esta dada por [30].

1 (T 7.10.2
x) = lim = | x(t)dt
( ) Tooo T _[0 ( )
Se dice que un proceso es estacionario cuando la distribucion de probabilidad en un instante
de tiempo fijo o una posicion fija es la misma para todos los instantes de tiempo o posiciones
en otras palabras es independiente del tiempo méas un instante de tiempo (time-shift 7(s))

como por ejemplo para un conjunto de promedios x(t) y x(t + 7). En consecuencia,
parametros como la media y la varianza no varian a lo largo del tiempo o posicion [29,30].

n 7.10.3

1% 1
F(x(t)) == ) %(t) == %t +7)

j=1 j=1

Se dice que un proceso es ergodico cuando la distribucion de probabilidad depende del
tiempo, 0 que podemos ver que hay una tendencia de prediccion de acuerdo con un tiempo
instante anterior. Para un proceso aleatorio ergddico el conjunto estadistico es igual al

promedio del tiempo (time averages) [29,30].
1 n 1 (T 7.10.4
Ble(t) = ) x(e) = Jim 7 | x(0)de = (o

j=1
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La probabilidad acumulativa F(x), para x(t) < X

7.10.5

F(x) = j FGOdt

Con:

f(x) la funcidén de densidad de probabilidad tiene las siguientes propiedades.
f(x) =0
f_ozo fxX)dx =1

F(X—dx)—F(X) = [,

f()dx =f(X)dx X <x(t) <X+dx

La probabilidad acumulativa de la funcion F(X) tiene las siguientes probabilidades.
e 0S<FX)<1
° F(OO) = 1

. fl=52

Un ejemplo muy cercano a estas propiedades (probability density function, p.d.f.) es que son
las mismas que una distribucion normal, que matematicamente son los puntos debajo de la
funcion de la normal de Gauss.

e Ladistribucién normal N(u, o), o > 0. X es la normal distribuida con los pardmetros

_G-w?
uyo,X~N(u o) cuando f(x) = a\/lﬁe 202
e Ladistribucion normal logaritmica LN (1, 0), ¢ > 0. X es la normal distribuida con
_an@-m?
los pardmetros uy a, X~LN (u, o) cuando f(x) = =° 202

El modo es definido como el pico de p.d.f. f(x), y la media u tiene los mismos momentos a
laizquierda y la derecha [29,30].

f°° (= W d(x) = 0 7.10.6

Esto significa que la media del valor x calculado es [29,30].
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EGO) = ==8 ~ [ xfeodx
L flodx )y

También podemos definir el momento n con relacion a la media u [29,30].

@® n 7.10.8

= [ -G

—a

El segundo momento se conoce como la varianza de la sefial [29,30].
7.10.9

62 = iy = f (x — W)2f (¥)dx

o es la desviacion estandar. En la industria espacial se usa una varianza de 3o
La autocorrelacion de una funcion aleatoria estacionaria y ergodica se define como [29,30].

1 (T 7.10.10
R (1) = E{x(t)x(t + 1)} = lim —j x()x(t + 1)dt
T—o0 T 0

Una de sus propiedades es un requerimiento de la transformada de Fourier satisface la
funcion de auto correlacion ff’wlex(r)ldr <w

La funcion de la correlacion cruzada se define como [29,30].

1 (7 7.10.11
R (1) = E{x(®)y(t + 1)} = lim —j x(t)y(t+t)dt
T—oo T 0

7.11 PSD (Power Spectral Density).

Si asumimos el historial de aceleraciones de la figura 45 es un proceso estacionario aleatorio,
donde la probabilidad de caracterizar el proceso de los nimeros no cambia con el tiempo. En
este caso la aceleracion puede ser usada para calcular la curva PSD (Power Spectral Density)
(La variacion de cualquier propiedad con respecto a la frecuencia es llamada espectro).
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En el ejemplo anterior el Grms? general del historial de datos es 0.27G? Sin embargo, las
vibraciones aleatorias estan compuestas por diversas frecuencias. Si suponemos que
queremos saber el Grms? individual de un nimero de frecuencias en un rango de 0 a 2000Hz.
Entonces, dividimos 0-2000Hz en rangos de 20 secciones cada 100 Hz de ancho y calcular
su Grms®. Caracterizando cada seccion y filtrando las salidas de las frecuencias. Como
ejemplo ver la figura 46.

mdummmum

Filtrado  400Hz-500Hz; Gaas” = 0.16

- MLL mMMML

Filtrado  S00Hz-600Hz; Ggpes™ = 0.30

Sin filtrar

MML[AWMMM

Filtrado  600Hz-700Hz; Ggass™ = 0.19

Figura 46. Calculando GRMS? por secciones [28].

Encontrando los valores de Grms? obtenido para cada rango de frecuencia, podemos ahora
calcular individualmente sus densidades de Grms? en cada seccion dividiendo Grms? en cada
seccidn por el ancho de banda de cada seccion. A esta funcidn se le Ilama Acceleration Power
Spectral Density para este caso particular. La tabla 14 nos muestra los resultados.

Tabla 14. Resultados PSD [28].

Filtro de paso Centro de GRrwms? Ancho de Aceleracion
de banda Banda banda PSD
Hz (m/s?)? Hz (m/s?)?/Hz
400Hz-500Hz 450 0.16 100 0.0016
500Hz-600Hz 550 0.30 100 0.0030
600Hz-700Hz 650 0.19 100 0.0019

El PSD permite una mejor comprension de los datos y es comunmente usado para caracterizar
procesos aleatorios. En particular, vibraciones mecanicas son comunmente descritas por
aceleracion PSD, el cual es facilmente generado por equipos de vibraciones. Disefio,
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especificaciones y resultados de pruebas de vibraciones sujetos a vibraciones aleatorias son
dadas por PSD.

La funcion de la transformada de Fourier x(t) es definida como [26-31].

@® ; 7.10.12
F{x(t)} =X(w) = f x(t)e IWdt

La inversa de la transformada de Fourier es definida como [26-31].

F7H{Xw)} =x(t) = iJOOX(W)ej""’"dW 11043
B - 2m o

Asumiendo que [ |x(t)|dt < @

La funcion de autocorrelacion R, (T) [26-31].

1 (T 1 (7 7.10.14
Re@ = Jim = j X(Ox(t +7)dt = lim j *(Ox(t + T)dt
0 =T

La autocorrelacion de la transformada de Fourier R, () es llamada la funcién de densidad
de poder espectral (Power Spectral Density “PSD”) S, (w) [26-31].

@ ) @ 7.10.15
Sey(w) = ] R, (D)e /Vidt = 2] R, (1) cos(wr) dt
- 0
Y
1 % . 1 (® 7.10.16
R, (1) = EJ Sex(W)e!idw = Ef S (W) cos(wt) dw

La autocorrelacion R, (t) y PSD S, (w)son simétricas alrededorde t =0y w = 0

7.12 Ecuacion de Miles.

I IXr(EDIAY . o ]
Las contribuciones de E § —————— tienen una distribucién normal de curva y la mayoria

de sus contribuciones son almacenadas en el pico del ancho de banda Af, y una altura de
EQZ. Las contribuciones del PSD fuera del ancho de banda 4f,, es mucho menor.
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Para la industria espacial se toma un ancho de banda de la distribucion normal estandar de
30 para tener un 99.6% de probabilidad de encontrar la aceleracion en un determinado
tiempo. La figura 47 nos muestra el ejemplo de una distribucion normal

0.4

0.3

0.2

0.1

0.0

—-30 -2g0 -lo 0 lag 20 3a

Figura 47. Distribucién norma [28]I.

Si el PSD es la aceleracion forzada de las entradas de las vibraciones aleatorias, es mas bien

I XT(EA)?
T

constante en un ancho de banda Af, y E { } puede ser expresada como.

X7 (FDI1*) _ 7.12.1
E (P} = 5 £u0a PSD

La ecuacion 7.12.1 es la ecuacion de Miles la cual es utilizada para vibraciones
aleatorias y cominmente escrita como [17,28-31].

1
2

T
S*Qi*fi* PSDi) 7122

RVLFl-=3(2

Donde: i = (x,y,2)
Q es la amplificacion maxima
PSD es el Power Spectral Density
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8.0 Calculo de Resorte.

Conservacion de la energia para un resorte.

Para el calculo del resorte se utilizd el principio basico de la ley de la conservacion de la
energia para un resorte a compresion [43].

AE = AK + AU 8.1

Donde AE es la energia,AK es la energia cinética y AU es la energia potencial, por lo tanto
[43].

Ei == Ki + Ui 82

Segun el principio de la conservacion de la energia la energia mecénica total en todo el
sistema en cualquier tiempo permanece constante en un sistema aislado donde sélo
intervienen fuerzas conservativas. Por lo tanto, cuando la energia cinética es méxima la
energia potencial es minimay viceversa.

Para calcular la energia potencial de un resorte utilizamos la siguiente formula [43].

1 4
Uzzkxz 8

Donde: k es la constante del resorte [N/m]
U es la energia potencial [J]
x es el desplazamiento del resorte cuando se estira o se comprime [m]

Mientras que para calcular la energia cinética del resorte utilizamos la siguiente formula [42].

1 .
Kzimv2 8.5

Donde: m es la masa del resorte [Kg]
K es la energia cinética [J]
v es la velocidad [m/s]
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Con estos datos tedricos en mente y los requerimientos de acuerdo con el estandar CubeSat
podemos pre disefiar un resorte que cumpla con las condiciones requeridas.

Sabiendo que el estandar CubeSat nos pide que los satélites deben salir a una velocidad de
2m/s para una masa aproximada de 4Kg. Entonces, sustituyendo estos valores en las
ecuaciones 8.4, 8.5 y despejando K, tenemos que nuestro resorte debe tener una constante
de:

k=1676 N/m

Por ley de Hooke sabemos que la fuerza de un resorte es [42]:

F = kx 8.6

Donde: F es la masa del resorte [N]
k es la constante del resorte [N/m]
X es la longitud que se estira 0 se comprime un resorte [m]

Sustituyendo nuestra constante k en la ecuacion 8.6 tenemos que nuestro resorte debera
empujar a los satélites con una fuerza:

F=163.8 N

Por otro lado, para disefiar un resorte se tienen que tomar en cuenta 4 condiciones de
posiciones de los resortes mostrados en la figura 48.

F-

i

F”
Deflexién de F,
] operacién
fo= ‘r-ff =L,
! Longitud %g r
1t instalada, .
oL [T Lonsitud de Longltud
H K ‘ H op:rac:én, comprimida,
_*_E - I” Ll‘
L Holgura de espira
(espacio entre

® espiras adyacentes) -

Figura 48. Posiciones de los resortes [42].
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La longitud libre es cuando la posicion del resorte estd en su estado natural, 6sea que no se
esta estirando ni comprimiendo. Después tenemos la longitud instalada, aqui se comprime
un poco mas el resorte que es la posicion que va a tener el resorte una vez que se instala.
Enseguida tenemos la longitud de operacién. Es la compresion méxima que tendré el resorte
cuando esté operando. Y finalmente la longitud comprimida, que es la posicion del resorte
cuando no se puede comprimir mas, es decir que no exista espacio entre cada anillo. Tampoco
debemos olvidar la deflexibn méaxima que es el recorrido que tendra el resorte al ser
comprimido, sera la diferencia de longitud entre la instalada y la de operacion. También es
importante saber que la fuerza de empuje es proporcional a la longitud de instalacion. Esta
fuerza puede ser calculada por medio de la ecuacion (8.6).

Ahora procedemos a apoyarnos del modelo en CAD en SolidWorks para determinar la
longitud de operacion maxima que puede tener nuestro resorte, también podremos obtener la
deflexion méaxima que podemos utilizar. La imagen 49 nos muestra cuanto espacio podemos
usar para darnos una idea de la longitud de instalacion.

| e |

Figura 49. Longitud de operacion.

En la figura 50 nos muestra cuanta deflexién de operacién méaxima podemos usar. Con este
dato podemos visualizar que tenemos un margen muy grande para elegir la deflexién
correcta.
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Figura 50. Longitud de deflexion.

Con estos datos se seleccionaron de una lista de proveedores que fabrican resortes cuales
cumplen con estas condiciones. Existen muchos resortes para fines practicos de esta tesis se
ajusto un resorte comercial con las siguientes caracteristicas.

Modelo S-3094 [51]

Longitud libre: 127 mm - 0.127 m
Diametro interno: 61.52 mm - 0.06152 m
Maéaxima carga sugerida: 191.274 N
Material: Spring Steel - SPR

Diametro exterior: 69.44 mm

Constante k del resorte: 2102 N/m
Longitud comprimida: 23.9 mm

Maxima deflexion sugerida: 86.36 mm
Total de nimero de vueltas: 6

Diametro del alambre: 3.96 mm

Con nuestros nuevos datos podemos calcular nuevamente la energia potencial ecuacion (8.4)
y posteriormente despejar la velocidad de la ecuacién (8.5). Este resorte nos empujara los
satélites a una velocidad de 1.97 m/s

Cabe mencionar que como esta operacion se va a realizar fuera de la tierra, 6sea en el espacio.
La fuerza de friccion no aplica para este caso, ya que segun la teoria nos dice la fuerza de
friccion es proporcional a la fuerza normal de plano que se esta desplazando, esa fuerza
normal es el peso en Newtons, y como el peso es masa por gravedad y la gravedad es
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practicamente 0, entonces no tenemos fuerza de friccion, es por eso que no se contempla en
este calculo. Mateméaticamente se expresan asi [43]:

f=uN 8.7

Donde: f es la fuerza de friccion [N]
M es el coeficiente de friccion [Adimensional]
N la fuerza normal al plano [N]

En la figura 51, podemos ver como quedaria el resorte en su posicion de longitud libre.

‘ Distancia max. ~ ‘ 118.68rmm \

@ @ @ ® @

i@ I }!\\ /W'\\

©
®
®

el

‘@
Area: 15675.04mm» 2

Perimetro:| 500.8mm

Figura 51. Longitud libre.

En la figura 52, podemos ver como quedaria el resorte en su posicion de operacion junto con
los tres CubeSat 1U instalados.
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®

Figura 52. P-POD con CubeSats

Es importante mencionar que el modelo CAD del P-POD que se mostré en este capitulo no
es el definitivo. Solamente nos apoyamos de este modelo que apenas estaban en proceso

para calcular la deflexion de operacion del resorte. En el siguiente capitulo se muestra el
CAD 3D definitivo.
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CAPITULO IIl. MODELO CAD 3D

Disenio del modelo P-POD

Para el modelado en CAD se utilizd el software de SolidWorks, debido a que la UNAM
cuenta con licencia para estudiantes, por otro el lado el software tiene un ambiente muy
intuitivo y existe mucha informacion y foros en la pagina oficial de SolidWorks de ayuda
para resolver problemas complejos de manera casi inmediata para la realizacion del modelo.
Cabe mencionar que solamente se utilizo este software para el modelado en 3D ya que cuenta
con las herramientas necesarias para hacerlo.

Criterios de disefo

Para disefiar un componente es importante tomar en cuenta varios factores desde que se
comienza a modelar, uno de los mas importantes es disefiar con una secuencia légica de tal
manera que si otra persona externa trabaja con el modelo pueda entenderlo facilmente, por
otro lado, cuando se realizan modificaciones al modelo es muy rapido generarlos cuando la
secuencia de disefio tiene un orden. Es muy importante este Gltimo punto ya que en la
industria espacial los cambios rapidos son inevitables. A continuacion, los criterios a tomar
en cuenta.

e SIMETRIA. Entre mayor simetria pueda tener una pieza o el ensamble completo la
calidad del producto sera mucho mejor en todos los sentidos. Pueden ser en cuestiones
de tiempo para la manufactura, también en el analisis CAE el mallado de una pieza
simple, la simétrica ahorra bastantes recursos de hardware y tiempo de ejecucion, por
lo que la convergencia de los resultados sera mas rapido y limpio.

e ALCANCES DE EQUIPOS DE MECANIZADO. Este criterio es bastante
importante, debemos saber los alcances que pueden llegar a darnos nuestras maquinas
herramientas y también las tolerancias que pueden alcanzar. El sector espacial es de
mucha exigencia por lo que es se tiene que transmitir claramente la intencion de
disefio a quien va a fabricar y ensamblar las piezas.

e PROCESOS DE MANUFACTURA. La manufactura es muy importante, ya que
nuestra intencion de disefio tiene que ir de la mano con el proceso que va a llevar para
la fabricacion. No es lo mismo disefiar para un proceso de CNC a que si lo hacemos
mediante fundicion o mediante procesos de paileria. Los procesos de corte de
inspeccion (Estandar MIL-STD-1540D; METODOS DE VERIFICACION) [15] de
una pieza son necesarios ya que una grieta, una discontinuidad, cavidad o impureza
minima que tenga podria propagarse y generar la fractura de una pieza.
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Debido a la geometria que necesitamos utilizaremos un proceso de manufactura por arranque
de viruta, ya sea por CNC o por métodos convencionales como torno, fresadora, cepillado
etc. Por otra parte, también es uno de los procesos mas econémicos y comunes.

Figura 53. Componentes principales del P-POD. a) cara superior; b) cara inferior;
c) Cara derecha; d) cara izquierda.

En la figura 53 se presentan basicamente los componentes principales y mas importantes de
la estructura, podemos ver la simetria entre ellas, las cuales nos facilitan los cambios de
disefio en un tiempo rapido y un costo de manufactura econémico. La figura 54 muestra el
P-POD en su terminacion final contemplando todos los elementos ensamblados. Para
mayores detalles de cada componente del P-POD y el ensamble referirse al Anexo B
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*Isométrica

Figura 54. Modelo CAD 3D P-POD Estandar.

El JIG es un elemento muy importante cuando se realizan simulaciones. El JIG es la
interferencia entre el cohete y el P-POD o también la interferencia entre el P-POD vy la
maquina de vibraciones. El JIG se debe de considerar ya que también afecta a la respuesta de
vibraciones del P-POD. También podemos ver en la figura 55 el ensamble con la mesa de
vibraciones.

La figura 55 muestra un explosionado de los componentes y la tabla 15 el nombre de los
componentes.

Figura 55. Ensamble P-POD explosionado.
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Tabla 15. Elementos del P-POD

N.° DE N.° DE PIEZA PZA | N.° DE N.° DE PIEZA PZA
ELEMENTO ELEMENTO
1 Cara superior 1 11 Eje puerta 1
2 Cara lateral derecha 1 12 Empujador de satélites | 1
3 Cara lateral izquierda | 1 13 Tapa 90x60 4
4 Cara inferior 1 14 Tapa 105x60 2
5 Tapa 1 15 Jig 1
6 Resorte de expulsion 1 16 Resorte torsional der. | 2
7 Soporte para puerta 1 17 9102G 1
8 Puerta 1 18 Resorte torsional izq. |1
9 Soporte para 9102G 1 19 Mesa vibratoria 1
der.
10 Soporte para 9102G 1 21 Seguro mecénico 2
izqQ.
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% PPODS519003392_00 P_POD ensamble.SLDASM

Opciones...

Reemplazar las propiedades de masa... Recalcular

Incluir solidos/componentes ocultos

DMostrar masa de corddn de soldadura

Informar de valores de
coordenadas relativos a:

-- predeterminado -- '

Propiedades de masa de PPOD513003392_00 P_POD ensamble
Configuracion: Predeterminado
Sistemna de coordenadas: -- predeterminado -

Masa = 2995.80 gramos

Volumen = 1075654.14 milimetros cdbicos

Area de superficie = 683388.63 milimetros cuadrados

Centro de masa: ( milimetros )

X =000
Y =-0.36
Z=209.19

Ejes principales de inercia y momentos principales de inercia: ( gramos * milimetros cuadrados )
Medido desde el centro de masa.

Ix = ( 0.00, 0.02, 1.00) Px = 15138548.46
ly = ( 0,00, -1.00, 0.02) Py = 66144979.65
Iz = ( 1.00, 0.00, 0.00) Pz = 6638889524

Momentos de inercia: ( gramos * milimetros cuadrados )
Obtenidos en el centro de masa y alineados con el sistema de coordenadas de resultados.

Lxx = 66388895.15 Ly = -39.28 bz = -2172.40
Lyx = -39.28 Lyy = 66130573.81 Lyz = 857075.23
Lzx = -2172.40 Lzy = 857078.23 Lzz = 15152954.39

Momentos de inercia: ( gramos * milimetros cuadrados)
Medido desde el sistema de coordenadas de salida.

Ixx = 197490207 .42 lxy = -40.39 Ixz = -1520.88

Iyx = -40.39 lyy = 197231505.61 Iyz = 633741.56
lzx = -1520.88 lzy = 833741.56 lzz = 15153334.86
Ayuda ImErimir... Copiar al portapapeles

Figura 56. Resultados propiedades fisicas P-POD.

La figura 56 muestra el peso en gramos, el centro de masa y los momentos de inercia del P-
POD. Si los comparamos con la tabla 5 en la columna de post-lanzamiento podemos ver que
se cumplen los requisitos que pide el estandar. Como observacion estas propiedades
mecanicas son contempladas sin e Jig, ni la mesa de vibraciones ni arneses.
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CAPITULO IV. CONDICIONES DE FRONTERA

4.1 Propiedades Mecanicas del Aluminio.

Hoy en dia el aluminio y sus aleaciones son considerados uno de los metales mas précticos
por varias razones. Bajo costo, peso ligero, y apariencia moderna son una de las principales
razones por las cuales se ha extendido su uso. Es un material anti chispa, conductor eléctrico,
conductor térmico, no magnético, reflectante y quimicamente resistente. Es muy utilizado en
la construccion, sector marino e industria espacial porque es facil de fabricar, no es toxico,
resistente a esfuerzos, deformaciones y resistente a ambientes corrosivos de la industria. El
anodizado incrementa la resistencia a la corrosion y también permite darle acabados en
diferentes colores. Algunas aleaciones de metales son ligeramente corrosivas y por eso estan
revestidas con una fina capa de aluminio para mayor proteccion [33].

4.2 Aleaciones de elementos generales, y sus efectos en el
Aluminio.

Ixxx - Aluminio 99% min. — Excelente resistencia a la corrosién, alta conductividad térmica
y eléctrica, bajas propiedades mecanicas.

2xxx - Cobre - Altas propiedades mecanicas, aumento del limite elastico, pero reduce la
resistencia a la corrosion, aleacion mas usada en satélites.

3xxx - Manganeso - Buena trabajabilidad y soldabilidad, alta resistencia a la corrosion,
resistencia moderada.

4xxx -Silicio - bajo punto de fusion, ampliamente utilizado en soldadura por alambre como
aleacion de soldadura fuerte.

5xxx - Magnesio - Resistencia de moderada a alta, buenas caracteristicas de soldadura, buena
resistencia a la corrosion, usado en ambientes marinos.

6xxx - Magnesio/Silicio - Buena trabajabilidad, resistencia a la corrosién, resistencia
moderada.

7XXX - Zinc - Mayor resistencia disponible contra otras aleaciones, usado en estructuras para
aviones, es utilizado cuando los esfuerzos superan los 84 ksi (580 MPa).

En la tabla 16, se muestra un resumen general de las principales aleaciones con el aluminio.
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Tabla 16. Efecto de aleaciones en el Aluminio [34].

No. de Serie. Aleacion Resistencia a la Resistencia Tratamiento
principal. corrosion relativa. térmico.
relativa.
Ixxx - Excelente Razonable No
2XXX Cobre Razonable Excelente Si
3XXX Manganeso Bueno Razonable No
4XXX Silicio - - Varia
dependiendo la
aleacion.
SXXX Magnesio Bueno Bueno No
BXXX Magnesio/Silicio Bueno Bueno Si
TXXX Zinc Razonable Excelente Si

4.3 Sistema designado para aleaciones de la asociacion de
Aluminio.

ler digito - Identifica la aleacion principal, a su vez pueden existir variaciones de esta misma
aleacion con propiedades similares.

2do digito - Denota una modificacion a la principal aleacion. Por ejemplo, 6443 es una
modificacion del 6063 con ligeras modificaciones a las aleaciones de los elementos como el
hierro, manganeso, cromo, para obtener mejores caracteristicas.

3y 4 digito - Identifica la cantidad de aluminio puro que contiene la aleacion.

4.4 Designacion de templado H — Esfuerzo y Dureza.

Las aleaciones de aluminio son templadas bajo tratamientos térmicos o endurecimiento por
deformacion para incrementar el fortalecimiento adicionando nuevos elementos.

H1 — Solo dureza.

H2 — Dureza y recocido parcial.

H3 — Dureza y estabilidad por tratamiento térmico a baja temperatura.
Los digitos seguidos de H1, H2 o H3 indican la escala de templado.

2- 1/4 de dureza.
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4 — 1/2 de dureza.
6 — 3/4 de Dureza
8 — Dureza fuerte.

9 — Extra-dureza.

4.5 Aluminio 7075 T73.

La adicion de alto porcentaje de Zinc lo hace una de las mayores aleaciones con mayor
resistencia a la deformacion y altos esfuerzos. Se usa muy frecuentemente en la industria
espacial, especialmente donde hay esfuerzos y deformaciones muy altas.

Tabla 17. Composicion Quimica [35].

Componente % Componente % Componente %
Al 87.1-914 Mg 21-29 Si 0.4
Cr 0.18-0.28 Mn Max. 0.3 Ti 0.2
Cu 12-2 Otros C/U Méx. 0.05 Zn 51-6.1
Fe Méx. 0.5 Otros Total Méx. 0.15

Propiedades fisicas:

Tabla 18. Propiedades mecénicas, eléctricas y térmicas [35].

Propiedad fisica Meétrico Ingles Comentarios

Densidad 2.81 glcc 0.102 Ib/in®

Propiedades Mecanicas

Dureza, Brinell 135 135 500 Kg de carga con 10 mm de
circunferencia.

Dureza, Knoop 120 120 Conversion  desde  dureza
Brinell.

Dureza, Rockwell A 50.5 50.5 Conversion  desde  dureza
Brinell.

Dureza, Rockwell B 82 82 Conversién  desde  dureza
Brinell.

Dureza, Vickers 155 155 Conversién  desde  dureza
Brinell.

Esfuerzo a la tension, ultima. 505 MPa 73200 psi
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Esfuerzo a la tension, limite de
proporcionalidad.
Elongacion a la fractura.

Modulo de elasticidad.

Poisson Ratio
Esfuerzo a la fatiga
Fractura Dureza.
Fractura Dureza.
Fractura Dureza.
Mecanibilidad.

Resistencia al Corte
Resistencia a la cizalladura
Propiedades Eléctricas.
Resistividad Eléctrica.

Propiedades Térmicas
CTE, linear 68°F

CTE, linear 250°C

Capacidad especifica de calor.
Conductividad Térmica
Punto de Fusién.

Sélido.
Liquido.

Propiedades de Procesos.
Temperatura de Recocido.
Temperatura de Solucién.
Temperatura de
Envejecimiento

UNAM

435 MPa
13%

72 GPa

0.33

150 MPa

20 MPa-m1/2
20 MPa-m1/2
32 MPa-m1/2
70%

26.9 GPa
300 MPa

4.3e-006
ohm-cm

23.6 um/m-
°C
25.2  um/m-
°C
0.96 J7g-°C

155 W/m-K
477 -635°C
477 °C

635 °C

413 °C
466 — 482 °C
107 °C

63100 psi
13%

10400 Ksi

0.33

21800 psi

18 ksi-in1/2
18 ksi-in1/2
29.1 ksi-in1/2
70%

3900 ksi
43500 psi

4.3e-006 ohm-
cm

13.1 pin/in-°F
14 pin/in°F

0.229
BTU/Ib°F
10800 BTU-
in/hr-ft2-°F

890 — 1175 °F

890 °F
1175 °F

775 °F
870 -900 °F
225 °F
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En 5 cm, ensamblado en 1.6
mm de espesor.

Promedio a tensibn vy
comprension. A compresion es
tipicamente 2% mayor que a
tension.

500,000,000 ciclos.

0 — 100 escala de aleacion de
aluminio.

Valor calculado

Para un rango de temperatura
promedio entre 68 — 212 °F
Para un rango de temperatura
promedio entre 20 — 300 °C.
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.6 Cohete H-11A y Mitsubishi Heavy Industries.

La Agencia de Exploracion Japonesa (JAXA) desarroll6 el sistema de lanzamiento H-I11A
incluyendo el cohete y las instalaciones [36]. Mitsubishi Heavy Industries (MHI) actia como
un proveedor técnico de servicios.

Todos los servicios de asociados con la ingenieria espacial incluyendo la coordinacion de
interfaz, asi como manufactura y lanzamiento de operacion son realizados por Mitsubishi en
Tenegashima Space Center al sur de Japon.

Existen dos tipos de cohete de la familia H-I11A, mostrados en la figura 57. El H2A202 que
consiste en dos booster mientras que el H2A204 tienen 4 boosters.

Figura 57. H2A202 y H2A204 [36].

La figura 58 muestras los diferentes elementos basicos del cohete.
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1. Carenado de carga util

2. Nave espacial
1 3. Adaptador de carga itil
4. Estructura de soporte de carga util
5. Botellas criogénicas de He
6. Tanque LH2 de segunda etapa
7. Segunda etapa LOX gracias
8. Panel de equipo de aviénica
9. Sistema de control de reacciones
10. Ambiente He botellas
11. motor de segunda etapa (motor LE-5B)
12. Seccion entre etapas
13. Tanque LOX de primera etapa
14. Seccion central del cuerpo
15. Depésito LH2 de primera etapa
16. Amplificador de cohete solido (SRB-A)
17. Seccién del motor de primera etapa
18. Motor auxiliar
19. Ambiente He botellas
20. Motor de primera etapa (motor LE-7A)
21. Boquilla mévil SRB-A

Figura 58. Cohete H-11A [36].

Las tablas de las figuras 62 y 63 muestran las capacidades de lanzamiento tipicas de las
familias de lanzamientos H-11A. Los datos de rendimiento en este capitulo se basan en
modificaciones de misiones estandar del carenado de cara Gtil. Dependiendo de las
configuraciones finales y los requisitos de la mision la capacidad de lanzamiento real variara.
Con respecto a las capacidades de lanzamiento detalladas se tendria que ponerse en contacto
con la agenciay aplicar para participar en un programa de lanzamiento.
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Evento H2A202 H2A204 Comentarios
[s] [s]
Modo de vuelo de guia activado -18 -18
LE-7A encendido 4.7 -4.7
SRB-A (2 para 202, 4 para 204) encendido -0.6 -0.6
despegar 0.0 0.0
Consumo SRB-A 99 117
Separacicn SRB-A 106 Primera 128/ | Primero significa primer par de
segunda 132 tiempo de separacién SRB-As
separacion de carenado 245 245
Corte del motor principal (MECO) 396 396
separacién de la primera etapa 404 404
encendido de segunda etapa 1 (SEIG1) 410 410
corte de la segunda etapa 1 (SECO1) 753 705
encendido de segunda etapa 2 (SEIG2) 1463 1361
corte de la segunda etapa 2 (SECO2) 1659 1604
separacion de naves espaciales 1706 1650

Figura 59. Duracidn de tiempo por etapas con dos impulsores en la segunda etapa [36].

Evento H2A202 H2A204 Comentarios
[s] [s]
Meodo de vuelo de guia activado -18 -18
LE-7A encendido 4.7 4.7
SRB-A (2 para 202, 4 para 204) encendido 0.6 -0.6
despegar 0.0 0.0
Consumo SRB-A 99 117
Separacion SRB-A 106 Primera 128/ | Primero significa primer par de
segunda 132 tiempo de separacidn SRB-As
separacion de carenado 205 205
Corte del motor principal (MECD) 396 396
separacidn de la primera etapa 404 404
encendido de segunda etapa 1 (SEIG1) 410 410
corte de la segunda etapa 1 (SECO1) 711 657
encendido de segunda etapa 2 (SEIG2) 1470 1362
corte de la segunda etapa 2 (SECO2) 1652 1593
encendido de segunda etapa 3 (SEIG3) 15915 15765
corte de la segunda etapa 3 (SECO3) 15946 15805
separacion de naves espaciales 15997 15855

Figura 60. Duracidon de tiempo por etapas con tres impulsores en la segunda etapa [36].

La figura 61 muestra un escenario tipico para una mision GTO de aceleracién y velocidad
contra tiempo de vuelo desde el comienzo del lanzamiento con el modelo de cohete H2A202.
Mientras que la figura 62 muestra los pardmetros tipicos de vuelo de la altitud del cohete
respecto al tiempo.
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Figura 61. Parametros aceleracion vs tiempo [36].
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Figura 62. Parametros altitud vs tiempo [36].

Como se observa en la figura 61, se puede observar que el inicio del lanzamiento durante los
primero 100 segundos es el tiempo mas critico para nuestros satélites. Los picos que podemos
ver durante todo el lanzamiento son la transicion de una etapa a otra, algunas pueden
representar el comienzo de otra etapa de motor o la liberacion del motor.

Para este caso vamos a simular ensamblar nuestro modelo en la cara inferior (- Y). Por lo que
pondremos una restriccion de movimiento en sus 6 grados de libertad sobre esa cara.
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La tabla de la figura 63 muestra los escenarios de estudio de cargas combinadas para FEM
que se tienen que aplicar a las estructuras satelitales segun H-IIA User’s Manual Ver.
February 2015 [36].

Mientras que tabla de la figura 64 muestra los estudios de vibraciones sinusoidales para FEM
que se le deben aplicar a las estructuras satelitales.

Evento Aceleracion Comentarios
Despegue Cargas combinadas® Longitudinal -34.4 m/s® -1.7 G (estable) + (-1.5 G (dindmico))
para compresion .
Lateral £17.7mjs* 180G
Cargas combinadas® Longitudinal -L.om/s® 016G
para tension .
Lateral £17.7 mjs* 118G
En MECO Inmediatamente Longitudinal -33.2m/s* -4.0
después de MECO -
Lateral +4.9m/s= +0.5G
Transito MECO Longitudinal +9.8m/s® +1.0G
Lateral 3.8 m/s® $1.0G

*): Carga maxima en la parte superior del adaptador de carga util.
lateral: + tiene que actuar en cualquier direccion.
En cuanto a las cargas longitudinales, todas ellas se definen con las cargas de tension como positivas

Figura 63. Cargas combinadas [36].

Peso de la nave espacial Nivel de vibracidn
sinusaidal

Longitudinal Arribs de 2ton 3.8 m/s? 0-P De5320Hz
7.Emfs? 0-P De 302 100 Hz

1ton 9.8m/s? 0-P De5a30Hz

19.6m/s* 0-F De 203 40 Hz
7Em/=? 0-P De 40 3 100 Hz

0.51on 3.8m/s” 0-P DeSa30Hz

245m/s” 0-P De 30340 Hz
7.8m/s? 0-P De 40 2 100 Hz

Lateral Todo 6.3 m/s? 0P De5alZHz
5.3 m/s? 0P De 122 100 Hz

La excitacion se aplica en la base del adaptador con una tasa de 4 octavas / min hacia arriba y hacia
abajo para que los niveles de vibracidn en la interfaz de la nave espacial sean iguales a los niveles
anteriores.

Figura 64. Vibraciones Sinusoidales [36].
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Estas cargas se pueden utilizar para realizar los diferentes escenarios para validar y verificar
el modelo, o también se pueden usar los de las normas GSFC-STD-7000A [17] o JERG-2-130-
HBO0O03 [20], pero dependera de la compaiiia de cohetes que se use y del caso de estudio.
Algunas veces la compafiia de coheteria puede dar pardmetros especificos para la misidn,
pero los parametros rondan alrededor de las normas del manual del cohete.

Por otra parte, se realizé una estancia en Kiutech Institute of Technology en Japén. En mi
estancia de investigacién me ensefiaron los procedimientos y las condiciones de cargas de
vibraciones que contemplan para validar y verificar sus estructuras para la agencia JAXA. La
tabla 19 muestra los diferentes casos de estudio.

Tabla 19. Casos de estudio para FEM (informacidn sensible ANEXO C)

CASOS Z X Y

STAL -6x1.25G 6X1.25G -

STA2 ESTATICO -6x1.25G -6X1.25G -

STA3 -6x1.25G - 6X1.25G
STA4 -6x1.25G - -6X1.25G
STA5 -6x1.5G 6X1.5G -

STA6 -6x1.5G -6X1.5G -

STA7 -6x1.5G - 6X1.5G
STAS8 -6x1.5G - -6X1.5G
SIN1 (2.5*Qx+3)*1.25G - -

SIN2 SINUSOIDAL 3*1.25G (2.0*Qy+3)*1.25G

SIN3 3*1.25G - (2.0%Qz+3)*1.25G
SIN4 (2.5*Qx+3)*1.5G - -

SIN5 3*1.5G (2.0*Qy+3)*1.5G -

SING 3*1.5G - (2.0%Qz+3)*1.5G
RAN1 199.5G - -

RAN2 ALEATORIO - 231.9G -

RAN3 - - 31.3G

Es logico pensar que las variables pueden cambiar, como se dijo anteriormente de acuerdo
con el manual de usuario del Cohete H-11A. Los casos de estudio no son definitivos y pueden
cambiar de segun la carga de distribucion del cohete junto con todas las demas cargas
primarias y secundarias de los demas satélites.

Estos parametros fueron usados para las pruebas del protocolo de vibraciones para elemento
finito del satélite Ten-Koh perteneciente a Keiichi Okuyama Lab [37] el cual se encuentra
dentro del campus de Kyutech, Kyushu Institute of Technology [38]. El protocolo se
encuentra dentro del anexo C.
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El valor Q es el factor de amplificacion M = X /5,4 (ec. 7.4.5) que se hablo en el capitulo
7.4, pero para este caso, le llamaremos relacion de méxima amplificacion Q ya que se toma
en cuenta el factor de amplificacion més alta. segin el mismo estandar GSFC-STD-7000A
[17] o el estandar JERD-2-130-HB003 [20], se puede usar un factor de 10 para la simulacion
cuando el estudio de vibraciones no se ha realizado adn, y para tener un estimado.

117



WO AT
,% %

0 =
Moo 2
iR o

UNAM
Programa de Maestria y Doctorado en Ingenieria.

<

RESULTADOS.

5.1 Pre-Proceso y Mallado.

La figura 65 muestra el esquema general de los mddulos que se ocuparon para la simulacion.

- -
1 E Static Structural 1 m Modal -"._\,’ Harmonic Response

2 @ Engineering Data v Tz Q Engineering Data L e = Q Engineering Crata v,
3 | Geametry v M3 D) Geometry v M3 i) Geometry v
4 @ mads v W4 @ bodel s W4 @ Model v,
5 @ Setup v d 5 @ Setup v 4 /—C 5 @ Setup v 4
& Solution v 6 5 Solution vy & Solution vy
7 @ Resuls v . 7 @ Results v . 7 @ Results 7 4

Static Structural Modal >8 (5 parameters

Harmaonic Response

| [pd Parameter Set

Figura 65. Esquema general para simulacion en ANSYS.

Existen muchas maneras de mallar elementos. Como se explicd en el capitulo 11 sobre la
teoria de mallado, la discretizacién por elementos cuadrados es mas confiable a la hora de
resolver las ecuaciones, pero es muy dificil generarlos en estructuras muy complejas, por lo
gue a continuacion se enlistas los siguientes puntos que se tomaron en cuanta para lograr
generar elementos cuadrados en este modelo 3D.

e Simplificar lo mas posible la geometria eliminando todos los radios y detalles de
estética. Las figuras 66 y 67 muestran que ninguno de los extremos tiene radios y
cada color de la puerta representa una seccion diferente simplificada en geometrias
mas sencillas que nos ayudaran a tener un mallado mas limpio, pero para ANSYS
cada una de ellas siguen perteneciendo a una sola pieza.
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Figura 67. Detalle de puerta sin radios.

Generar malla por cada una de las piezas del P-POD vy trabajarlas individualmente.
Las partes que son muy grandes, pero al mismo tiempo tienen un espesor muy delgado
se les puede poner un control de tamafio de malla. Para este modelo se le dio un
tamafo de malla general de 3 mm mas aparte otro control de tamafio local de 5 mm.
En la figura 68 se pueden ver los diferentes tamafios de mallado, claramente se notan
las zonas que tienen mayor densidad de elementos y asi como las areas que tienen
elementos mas grandes.
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Figura 68. Modelo completo discretizado

e Se eliminan todas las piezas que no tienen importancia como el NEA 9102G, en su
lugar se reemplaza por una placa exactamente con las mismas dimensiones que le
permite tener la misma rigidez a la estructura.

Figura 69. Detalle de remplazo NEA 9102G por una pieza méas simple y que no afecta la
rigidez.

e Toda la tornilleria se reemplaza por masas virtuales para tener un mejor rendimiento
de recursos computacionales. Las masas virtuales solamente se pueden colocar
cuando se abre el modulo de estudio para estructuras estaticas y son colocadas como
masas distribuidas en el &rea de contacto de cada tornillo.

120



UNAM

Programa de Maestria y Doctorado en Ingenieria.

0.00 100.00 200.00 (mm)
T ]
50.00 150.00

Figura 70. relacién de masas virtuales distribuidas.

e Se elimina el resorte, ya que no contribuye en la rigidez de la estructura y
aumentamos rendimiento computacional.

e Los contactos de la estructura son considerados como “BONDED”, Esta opcion
simula que todos los contactos son considerados como si estuvieran pegados con
adhesivo y también ahorramos recursos computacionales.

Jouse

[Fter vame

1B at-2a 8
]

007 Meccaaee No Seinction Whetric tmen £ N € V) Decreec radle Celcie

Figura 71. Consideracion de contactos
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Una vez que se aplicaron todos los parametros del pre-proceso y se tiene un mallado deseado
como en la figura 68. Procedemos a abrir el moédulo “Modal” como lo muestra la figura 68 y
corremos nuestra primera simulacion para determinar los modos de vibracion.

Una vez obtenido los resultados solamente revisamos los diferentes modos de vibracion para
ver que todos nuestros contactos hayan sido contemplados y tengan una deformacion
coherente. Para eso aumentamos la escala de deformacion. La figura 72 muestra que la
estructura se comporta como esperamos y nos aseguramos de que todos los elementos estan
unidos y pegados correctamente entre ellos. Si inspeccionamos el modelo y vemos que hay
elementos flotando quiere decir que las condiciones de contacto no estan correctas.

Figura 72. Ajuste de escala de deformacion.
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Se calcularon 40 modos de vibracion tratando de cubrir un rango de 0 a 2000 Hz como lo
dictan los estandares ya mencionados. La figura 76 muestra los resultados.

Graph R Tabular Data
40. Mode |[v Frequency [Hz] ‘

4, 5543
804.71
10876
1223
11253
9. 11714
10. 12216
1. 12332
12|12, 12818
13 |13. 1296.2
1600, 14 |14, 13267
15 |15. 13548
16 |16. 13853
17 |17. 13955
18 |18. 14002
19 |19. 14466
1200. 20 | 20. 1460.5
21 |24, 15492
122 |22, 15041
23|23, 16418
24 |24, 1657.6
1676.2

23016

p:]

800. 2626, 16772
|7 17365

28|28, 17619

20|20, 18052

30[30. 18232

3131 19434

400. 32 (32. 20001
3333, 20547

3434, 20695

35(35. 20899

36 |36, 21307

37[37. 21589

0‘123456789101112131415161?18192021222’3212525272829303132333435363738 40 £38' Al
39(39. 22702

4020, 23016

Figura 73. Modos de vibraciones.

Una vez asegurado el paso anterior, procedemos a abrir el tercer médulo “Harmonic
Response”, este modulo esta ligado a los resultados del calculo de modos de vibracién como
se ve en la figura 65. Este modulo nos permitira tomar en cuenta los modos de vibracion
calculados anteriormente y agregarle fuerzas externas como aceleracion, velocidad, fuerzas
etc. Para ver como seria la respuesta de nuestra estructura y poder calcular los esfuerzos
internos. La figura 74 muestra solo un caso de estudio de los parametros utilizados que se
muestran en el capitulo IV, estos solamente corresponden a un escenario con el objetivo de
ver cOmo trabaja nuestra malla generada.
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| Filter:  Name b

B ad=a
/& Total Deformation 40
=-,[2] Harmonic Response (C5)
/72 Modal (Modal)
V7 Analysis Settings
/B Acceleration
/&3] Solution (C6)
/3] Solution Information
/® Equivalent Stress
™ Total Deformation

Details of "Acceleration”
= Scope i
Geometry | All Bodies

Base Excitation No

Define By Components
Coordinate System | Global Coordinate System

P X Component | 73575 mm/s’

|[P ¥ Component |0, mm/s*

[P ZComponent |-73575 mmys?
Suppressed No

Section Planes

3 x

0.00

100.00

50.00

150.00

200,00 (mm)

Figura 74. Parametros.

Existen varias maneras de verificar que nuestro mallado para ver si es de confianza o se tiene
que volver a trabajar para mejorar el mallado. A continuacién, se trabajaron los siguientes
puntos para revisar el mallado.

e ANSYS tiene herramientas para evaluar la calidad de los elementos. Estas
herramientas son las mismas que se trataron en el capitulo 11 - 3.0 Discretizacion de
modelos en ANSYS para evaluar la calidad de la malla.

Details of "Mesh” 2 Mesh Metrics B x
Target Quality Default .050000) ~
Smo | Medium Controls o~
e e (T =
Min 4479002
[T 0.59%8 [——Te0 —— 20 —— Vicd1s ]
|l Average 08251 10378.00
Standard Deviation 0.20075
+ Inflation .
= Advanced § 150000
Number of CPUS for Parallel Part Meshing | Program Cantrolled &
Straight Sided Elements [No  s00000
| Number of Retries [ Detauit i) i
Rigid Bady Benavior | Dimensionally Reduced £,
Triangle Surface Mesher Program Controlled =z
Section Planes 2 x o000
FEEEX T oo o 025 L] aso o8 ors o088 100
- Element Metrics =
Graphics Annotations o x
Trpe | Value | Note [Unit__[Location X |Location ¥ | Location Z | Association

Figura 75. Element Quality
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Details of “Mesh* 2 Mesh Metrics LS
= Display A
Display Style Body Color Controls ~
= Detautts
Physics Preference Mechanical
Element Order Frogram Controlled [——Ten0 E——r] ——Wedis
Element Size 10mm s157200
# Siring
oty § aoomoc0
Check Mesh Quality Yes, Errors [
Error limits Standard Mechanical - J——
Target Quaiity Defaurt 0.050000 5
Smoothing Medium § 2000000
C Aspect Ratio j H
10134 v 2 1000000
Section Planes 3 x o0 | .
X 1 1000 2000 000 000 4621
Element Metrics ™
Graphics Annotations B x

Figura 76. Aspect Ratio.

Details of "Mesh® B Mesh Metrics 2 x
- Display L]
Display Style Body Color Controls ~
= Defaults
Physics Preference Mechanical
Element Order Program Controlled ————] e Wed 15 |
Element size 30mm 000
+ Sizing
= Quality 2
Check Mesh Quality Yes, Emors § 16000.00
Error Limits Standard Mechanical a
Target Quality Default [0.050000 3 1w
Smoothing Medium X eocomo
T - - o<+ G
Min o v Z 200000
Section Planes 2 x om - -
TR 000 2500 5000 7500 10000 1243
Element Metrics o
Graphics Annotations ax

Figura 77. Parallel Deviation

Details of "Mesh™ 9 Mesh Metrics ax
= Display =
Display Style Body Color Controls )
= Detauits
Physics Preference Mechanical
Element Order Frogram Controlied [—e—Tet0 b He20 —— Wed15 ]
Element Size 3.0mm J—
# siing
= Quality z
Check Mesh Quality Yes, Errors 8 wcooon
Error Limits Standard Mechanical K]
S 3000000

Target Quality Default [0.050000) 3
Medium ¥ 2000000

Jacobian Ratio MAPDL) =] H

0 v 2 1000000

Section Planes LES o
Mhx»v X

-100.00 400,00 800.00 120000 160000 200000 2513.50
‘ Element Metrics

Graphics Annotations 2 x

Figura 78. Jacobian Ratio (MAPDL)

La siguiente tabla explica como interpretar las graficas mostradas de las figuras 75 al 78,
que también se hablo en el capitulo 11.
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Tabla 20. Interpretacion de calidades de mallado [49].

CONCEPTO COMENTARIO

Element Quality Entre mas cercano a 1 la calidad es mejor

Aspect Ratio Entre méas cercano a 1 la calidad es mejor

Parallel Deviation Entre méas cercano a 0 la calidad es mejor

Jacobian Ratio (MAPDL) Entre mas cercano a 100 la calidad es
mejor

e Convergencia (Independencia de mallado). Esta herramienta primero realiza los
calculos con un tamafio de malla y genera un resultado. Posteriormente vuelve a
regenerar el mallado, pero ahora mas denso, I6gicamente en la segunda corrida hay
mas nodos y elementos y vuelve a realizar calculos. Este proceso se repite hasta que
la diferencia entre el nuevo y penultimo resultado tengan una diferencia de error
minima elegido por el usuario. En este caso fue del 3%. En este trabajo se puede ver
que a la segunda vuelta la diferencia de error fue del 0.11%. La figura 79 muestra el
namero de nodos y elementos por cada ciclo. Nuevamente la segunda herramienta
para verificar la calidad del mallado nos indica que es buena.

Outline B Worksheet

Filter: Name -

B @ a 8

=-9=] Static Structural (AS)

w2y Analysis Settings 2889 $

i /8, Fixed Support N

| Bl Solution (A6) S

i " (3] soluton Information 2885 Ny

=[] Modal (BS) .
/=9 Pre-Stress (None) 2888 ™
+7 Analysis Settings N
/B, Fixed Support £ 28875

=-/&] Solution (B6)
/3] Solution Information
-} Total Deformation
/£] Convergence
/& Total Deformation 2 S
& Total Deformation 3 2865
A Total Deformation 4 N
8 Total Deformation 5 2886 -
/& Total Deformation &
/& Total Deformation 7
/B Total Deformation 8
/i Total Deformation 9 Solution Number
/83 Total Deformation 10
/8 Total Deformation 11

Frequency (Hz)

8
@
jt
s

288,57

M8 Total Deformation 12 [ Frequency(Hz) [ Change (%) | Nodes | Elements
M Total Deformation 13 Sz 1 2889 293911 81512
Details of "Convergence” n 2 288.57 -0.11182 2382351 1408440
| Definition
Type Frequency

Allowable Change 3. %

= Results
Last Change -0.11182 %
Converged Yes

Figura 79. Independencia de malla.

® Dentro de los resultados que muestra ANSY'S, se puede elegir si mostrar “Averaged
solution” que muestra la solucion por nodos o “Unaveraged solution” que muestra
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la solucién por elementos. Si la diferencia entre cada una de ellas es menor al 5% se
considera que la malla es de buena calidad.

Outline

Filter:  Name =

2> # el gl
/7 Analysis Settings
BT Acceleration
El-/@] Solution (C6)
Jl.[ Solution Information
% Equivalert Stress
™ Total Deformation
- Frequency Response

v Frequency Response 2
o~ Frequency Response 3

Details of "Equivalent Stress"

Sweeping Phase: 0. *
Unit; MP3
08/02/2020 0140 p. m.

28415 Max
25258
22101

v 1.8044
15787

1.263

+

= Scope
Scoping Method | Geometry Selection
Geometry All Bodies
= Detinition
Type Equivalent {von-Mises) Stress
By Frequency
Frequency Last
Amplitude No
Sweeping Phase | 0.°
Identifier
Suppressed No

=/ Integration Point Resuits

~ 0.94723
0.63151
03158
7.7784e-5 Min

0.00 150.00 300.00 (mm)
1

75.00 225.00

[\Geometry {Print Preview) Report Preview/

= Results © Graphics Annotations
Figura 80. Unaveraged solution.
Qutline L
Filter:  Name -
2+ @ el gl
7N Analysis Settings 'S 1
AB! Acceleration Sweeping Phase: 0.”
=-/&| Solution (C6) Unit: MPa
/4] solution Information 08/02/2020 01:41 p. m.
< /™ Equivalent Stress
2.7465 Max
24413
21362
gk Frequency Response 3 v 1.831
1.5258
Details of "Equivalent Stress” 12207
= Scope & 091552
Scoping Method Geometry Selection 0.61036
Geometry All Bodies 030521
=/ Definition 4.8168e-5 Min
Type Equivalent (von-Mises) Stress
By Frequency
Frequency Last
Amplitude No
Sweeping Phase o.r 0.00 150,00 300.00 ()
Identifier
Suppressed No 75.00 225.00
- Integration Point Results -
Display Option averaged Geometry A Print Preview Report Preview/
Average Across Bodies No v Graphics Annotations

Figura 81.Averaged solution.

Tabla 21. Unaveraged vs Averaged solution

CONCEPT VALOR [MPa]

Unaveraged Solution 2.8415
Averaged Solution 2.7465
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Podemos ver en la tabla 21 que la diferencia entre Unaveraged y Averaged solution es del
3.45%. Por lo que nuevamente estamos del porcentaje minimo aceptado.

En la grafica de la figura 82 se muestran un comparativo de los modos de vibracion de dos
simulaciones. La diferencia de error de los nodos mas alejados es del 4.2% mientas que el
error entre los nodos mas cercanos es del 0.02%

Comparacion de modos de vibracion

2500

2000
N
=
< 1500
‘C
& d
3 1000 373971 nodos
(]
= 293911 nodos

500

0
0 10 20 30 40 50

No de modos

Figura 82. Comparativa modos de vibracion diferentes mallas.

Por ultimo, podemos concluir que nuestra malla es de buena calidad y podemos trabajar con

293911 Nodos y 81512 Elementos y también estamos seguros de tener un rendimiento
Optimo computacional.

=| Statistics
Modes 293911
Elements 81512

Figura 83. Estadistica de elementos y nodos.

Como resultado final, cuando se busca la independencia de mallado muchas veces el esfuerzo
méaximo se mueve de lugar entre cada refinamiento de mallado, En estas simulaciones el
esfuerzo maximo permanece en el mismo punto entre cada refinamiento de malla como se
muestra en las figuras 84 y 85.
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C: Harmonic Response
Equivalent Stress
Type: Equi Mises) Stress (U 4

Frequency: 2500. Hz
Sweeping Phase: 0.
Unit: MPa

14/07/2020 03:13 p. m.

2.7202 Max
2418

21157

1.8135

15112

1.209

0.90676
0.60451
030227
3.2075e-5 Min

0.00 150.00 300.00 (mm)
]
75.00 225.00

Figura 84. Esfuerzo maximo con 373,971 nodos

C: Harmonic Response
Equivalent Stress

Type: Equivalent (von-Mises) Stress (Unaveraged)
Frequency: 2500. Hz
Sweeping Phase: 0. *
Unit: MPa

13/07/2020 01:29 p. m.

2.8415 Max
2.5258

03158
7.7784e-5 Min

0.00 150.00 300.00 (mm)
]
75.00 225.00

Figura 85. Esfuerzo maximo con 293,911 nodos

5.2 Evaluacion de Todos los Escenarios Parametrizados.

Una vez que estamos seguros de que nuestra malla es buena, procedemos a parametrizar
nuestras variables de interés. ANSYS tiene un moédulo para trabajar con variables
paramétricas donde podemos ir cambiando el valor de las variables deseadas, en nuestro caso
la aceleracidn sin tener que repetir todo el proceso de seleccion.
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-
i = Static Structural T Modal ™ Harmonic Response
2 @ Engineering Draka w ‘4I2 & Engineering Craka w ‘4I2 & Engineering Caka w A
3 0 G=ometry Vv ,——&3 i) Geometry v ,——&3 ) Geometry v
4 @ mads VR4 @ Model VR4 @@ Model v,
S @ Setup v 4 S ﬁ Setup v /——C S ﬁ Setup v
& Solution v 6 Solution v 6 Solution v
7 @ Resuls e 7 @ Resuls v o, 7 @ Resuls 7 .
Static Structural Modal >8 [ paramsters r

Harmaonic Response

| [pd Parameter Set

Figura 86. Esquema general para simulacion en ANSYS

Todos los valores de los diferentes escenarios fueron tomados del capitulo 1V condiciones
ambientales (tabla 19. Casos de estudio para FEM). Una vez establecidos todos los
parametros solamente actualizamos y esperamos a que resuelva cada una de las variables.

5 v 3 F s H 1
! sorserston P2~ Aecebration P3-poceleration _ | P4~ Equvdlent =Tl s " M M
2 |8 kot Poromcters 1 - Mzimm Defometien Al [y [y
3| B @ remeRespome (T Comparent
P nsz P n g 7 g
s DPO () | 3575 o 7T ZHEE 4540608 2141 SBTERS 06E 6
5 1 a5 o 757 FommEns | / 4O 7 TAISERS 7 saTsEes s
. vre a a5 7 E 7 TS 7 soisexds 7 sasiEns
8 o3 ] s 7 F zeEes | Sa0EDS 7 3S06EHE 7 BssEsDs 7 Bssmeesss
s tes =2 o EE) P sammEdE | SeEEDs 7L 7 LmeEar 7 Loy
[ o5 EE) o EE) P ameEis | sowEls 7 EEaE 7 L 7 LisssEer
1 o5 ] =2 EE) P aEs | 4STEDS 7 GRS 7 LoEaT 7 Lizzeesar
2 we7 ] EX) EE) F SAIEHE | F SAGEDS 7 43MEE 7 1L0BEaT 7 Lomser
[ u_|oes ] o #E F I | F LS8 7 L7 7 a1Ear 7 szmEar
1 FEEE ™ o w7 ¥ 2ouTe | F RS 7 a1 7 ssgsmEar 7 samseear
. B |en ] w2 w7 P 1amecis | 7 2meds 7 sosEes 7 vaseser 7 Lessear
15 B ] [l azm P ewmar | 7 2ameds 7 zoscees 7 someEer 7 sameear
5 e = [ 15 ;2o |/ BAEES 7 s 7 smesEnr 7 a0sEaT
© | ) s 15 ;eS| 7 32Es 7 3o 7 e 7 oneEnT

Figura 87. Variables parametrizadas

Para parametrizar variables en Ansys, hay que marcar las casillas hasta que aparezca una P
en la variable que deseamos estar cambiando. Esto abrira automaticamente el médulo de
parametrizacion junto con todas las variables que seleccionamos.
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Details of "Total Deformation’ 1
-l Scope

Scoping Method Geometry Selection
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= Results
Minimum 0. mm
P/ Makimum 4.54062-003 mm
| Average |6.041e-004 mm
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Maximum Occurs On | PPODS19003392 16 Tapa 90wa0
4| Information

Figura 88. Parametrizacion de variables.

5.3 Interpretacion de Resultados.

5.3.1 FRECUENCIA NATURAL

De acuerdo a la norma JERG-2-130-HBO03A [20] debemos encontrar la frecuencia natural
de la estructura para cada eje (x,y,z). Para eso debemos evaluar cual de todos los 40 modos
analizados crean un solo movimiento en el sentido de cada eje.

Podemos ver que el modo nimero 2 provoca un movimiento en el sentido del eje x a una
frecuencia de 399.91 Hz

ANSYS

R19.1
Academic

M
0.00 100.00 200.00 (mm) ZA X
— " — -

50.00 150.00

Figura 89. Modo de vibracién 2
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- =]

50.00 150.00

Figura 90. Modo de vibracion 2

Figura 91. Modo de vibracion 2

El modo 3 provoca un movimiento en el sentido del eje y a una frecuencia de 523.02 Hz

132



UNAM

Programa de Maestria y Doctorado en Ingenieria.

20000 (mem)

50.00 15000

Figura 92. Modo de vibracion 3

ANSYS

R19.1
Academic

00 19000 200,00 (mrm)
[ SE— [ ES—

50.00 150.00

Figura 93. Modo de vibracion 3
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5000 150.00

Figura 94. Modo de vibracion 3
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Por ultimo, el modo nimero 1 provoca un movimiento en el sentido del eje z a una frecuencia
de 280.5 Hz. En este caso el movimiento no es muy notorio debido a la restriccion en la base
por los pernos.

000 19000 200.00 (mm) ZA x
[ EE—— ES—

5000 150.00

Figura 95. Modo de vibracion 1

Academic

000 100.00 20000 (mrm)
[ EE—— [ ES——

50.00 150.00

Figura 96. Modo de vibracion 1
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ANSYS
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Figura 97. Modo de vibracion 1

La escala de colores de deformacion no es real, Ansys solamente la pone para decir como es
la deformacion bajo ese modo de vibracion, pero no nos dice cuanto se deformara.
matematicamente en espacios vectoriales, los modos de vibracion corresponden a los
vectores unitarios del espacio vectorial. Para saber la deformacion real hay que hacer otro
caso de estudio, el cual serd mas adelante.

Algunas veces pueden darse casos de estructuras en donde mas de un modo de vibracion
provocan un movimiento en un solo sentido del eje. Para esto tenemos que utilizar el que
tenga la masa efectiva mas alta. Para eso tenemos que ir a la seccion de informacién de la
solucion dentro de menchanical ansys y buscar las masas efectivas por cada eje. Las graficas
de las figuras 98, 99 y 10. muestran la masa efectiva contra la frecuencia del modo de
vibracion.
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Figura 98. Masa efectiva en direccion X.
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Figura 99. Masa efectiva en direccion Y.
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Figura 100. Masa efectiva en direccion Z.

Efectivamente los modos de vibracion que habiamos seleccionado son los que tienen una
masa efectiva mayor y también corresponden con los de las graficas. Volveremos a ocupar
estos valores més adelante cuando mostremos los resultados de las vibraciones aleatorias.

5.3.2 RESULTADOS CASOS DE ESTUDIO DE VIBRACIONES ESTATICOS

Tabla 22. Condiciones de frontera estatico 1

CASOS Z X Y

STA1l ESTATICO -6x1.25G 6X1.25G -

Tabla 23. Resultados esfuerzos VVon misses estatico 1.

Limite de Esfuerzo Von
Material Proporcionalidad Ultimo misses
[MPa] [MPa] [MPa]
1 Aluminio 7075 435 505 2.84

137



UNAM

Programa de Maestria y Doctorado en Ingenieria.

0.00 100.00 200,00 (enm) z/k X

0
[ EE—— [ ES—

Figura 101. Esfuerzos de Von misses estatico 1.

Tabla 24. Condiciones de frontera estatico 2

CASOS Z X Y
STA2 ESTATICO -6x1.25G -6X1.25G -

Tabla 25. Resultados esfuerzos Von misses estatico 2.

Limite de Esfuerzo Von
Material Proporcionalidad Ultimo misses
[MPa] [MPa] [MPa]
1 Aluminio 7075 435 505 3.13
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Figura 102. Esfuerzos de Von misses estatico 2.

Tabla 26. Condiciones de frontera estatico 3

CASOS Z X Y

STA3 ESTATICO -6x1.25G = 6X1.25G

Tabla 27. Resultados esfuerzos Von misses estatico 3.

Limite de Esfuerzo Von
Material Proporcionalidad Ultimo misses
[MPa] [MPa] [MPa]
1 Aluminio 7075 435 505 3.01
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Figura 103. Esfuerzos de Von misses estéatico3.

Tabla 28. Condiciones de frontera estatico 4.

CASOS Z X Y

STA4 ESTATICO -6x1.25G = -6X1.25G

Tabla 29. Resultados esfuerzos Von misses estatico 4.

Limite de Esfuerzo Von
Material Proporcionalidad Ultimo misses
[MPa] [MPa] [MPa]
1 Aluminio 7075 435 505 2.95
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Figura 104. Esfuerzos de Von misses estatico 4.

Tabla 30. Condiciones de frontera estatico 5.

CASOS Z X Y
STA5 ESTATICO -6x1.5G 6X1.5G -

Tabla 31. Resultados esfuerzos Von misses estatico 5.

Limite de Esfuerzo Von
Material Proporcionalidad Ultimo misses
[MPa] [MPa] [MPa]
1 Aluminio 7075 435 505 3.40
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Figura 105. Esfuerzos de Von misses estatico 5.

Tabla 32. Condiciones de frontera estatico 6.

CASOS Z X Y
STA6 ESTATICO -6x1.5G -6X1.5G =

Tabla 33. Resultados esfuerzos Von misses estatico 6.

Limite de Esfuerzo Von
Material Proporcionalidad Ultimo misses
[MPa] [MPa] [MPa]
1 Aluminio 7075 435 505 3.75
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Figura 106. Esfuerzos de Von misses estatico 6.

Tabla 34. Condiciones de frontera estatico 7.

CASOS Z X Y

STA7 ESTATICO -6x1.5G 6X1.5G

Tabla 35. Resultados esfuerzos Von misses estatico 7.

Limite de Esfuerzo Von
Material Proporcionalidad Ultimo misses
[MPa] [MPa] [MPa]
1 Aluminio 7075 435 505 3.61
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Figura 107. Esfuerzos de Von misses estatico 7.

Tabla 36. Condiciones de frontera estatico 8.

CASOS Z X Y
STAS8 ESTATICO -6x1.5G -6X1.5G

Tabla 37. Resultados esfuerzos VVon misses estatico 8.

Limite de Esfuerzo Von
Material Proporcionalidad Ultimo misses
[MPa] [MPa] [MPa]
1 Aluminio 7075 435 505 3.54
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Figura 108. Esfuerzos de Von misses estatico 8.

5.3.3 RESULTADOS CASOS DE ESTUDIO DE VIBRACIONES SINUSOIDALES.

Tabla 38. Condiciones de frontera sinusoidal 1.

CASOS Z X Y

SIN1 SINUSOIDAL (2.5*Qx+3)*1.25G - =

Tabla 39. Resultados esfuerzos VVon misses sinusoidal 1.

Limite de Esfuerzo Von
Material Proporcionalidad Ultimo misses
[MPa] [MPa] [MPa]
1 Aluminio 7075 435 505 2.84
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Figura 109. Esfuerzos de Von misses sinusoidal 1.

Tabla 40. Condiciones de frontera sinusoidal 2.

CASOS Z X Y
SIN2 SINUSOIDAL 3*1.25G (2.0%Qy+3)*1.25G -

Tabla 41. Resultados esfuerzos Von misses sinusoidal 2.

Limite de Esfuerzo Von
Material Proporcionalidad Ultimo misses
[MPa] [MPa] [MPa]
1 Aluminio 7075 435 505 2.40
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Figura 110. Esfuerzos de Von misses sinusoidal 2.
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Tabla 42. Condiciones de frontera sinusoidal 3.

CASOS Z X Y
SIN3 SINUSOIDAL 3*1.25G = (2.0*Qz+3)*1.25G

Tabla 43. Resultados esfuerzos Von misses sinusoidal 3.

Limite de Esfuerzo Von
Material Proporcionalidad Ultimo misses
[MPa] [MPa] [MPa]
1 Aluminio 7075 435 505 1.41
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Figura 111. Esfuerzos de Von misses sinusoidal 3.

Tabla 44. Condiciones de frontera sinusoidal 4.

CASOS Z X Y
SIN4 SINUSOIDAL (2.5*Qx+3)*1.5G - -

Tabla 45. Resultados esfuerzos Von misses sinusoidal 4.

Limite de Esfuerzo Von
Material Proporcionalidad Ultimo misses
[MPa] [MPa] [MPa]
1 Aluminio 7075 435 505 1.67
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Figura 112. Esfuerzos de Von misses sinusoidal 4.

Tabla 46. Condiciones de frontera sinusoidal 5.

CASOS Z X Y
SIN5 SINUSOIDAL 3*1.5G (2.0%Qy+3)*1.5G -

Tabla 47. Resultados esfuerzos Von misses sinusoidal 5.

Limite de Esfuerzo Von
Material Proporcionalidad Ultimo misses
[MPa] [MPa] [MPa]
1 Aluminio 7075 435 505 2.89
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Figura 113. Esfuerzos de Von misses sinusoidal 5.

Tabla 48. Condiciones de frontera sinusoidal 6.

CASOS Z X Y
SING SINUSOIDAL 3*1.5G - (2.0*Qz+3)*1.5G

Tabla 49. Resultados esfuerzos Von misses sinusoidal 6.

Limite de Esfuerzo Von
Material Proporcionalidad Ultimo misses
[MPa] [MPa] [MPa]
1 Aluminio 7075 435 505 1.69
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Figura 114. Esfuerzos de Von misses sinusoidal 6.

5.3.4 RESULTADOS CASOS DE ESTUDIO DE VIBRACIONES ALEATORIOS.

Tenemos que abrir 3 modulos para vibraciones aleatorias, uno para analizar cada eje (X,y,2)
para calcular la respuesta PSD de la estructura con respecto al PSD del cohete, para poderlos
sustituir en la ecuacion de Miles (ec. 7.12.2). La figura 115 muestra como deben de colocarse
los mddulos de vibraciones mecanicas en Ansys, se observa que los mddulos deben estar
ligados a los resultados del modulo de modos de vibraciones.
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Figura 115. Modulos para vibraciones aleatorias.

Es importante mencionar que la ecuacién de Miles considera tener un valor de amplificacion
maxima Q y un PSD response. El valor de Q se obtiene en un laboratorio de pruebas de
vibraciones con el modelo de ingenieria. Como en este punto aun no contamos con el modelo
de ingenieria el estdndar JERG-2-130HB003 [20] sugiere utilizar un valor de 10.

Por otro lado, se considera una PSD del cohete de acuerdo con la tabla 50 los cuales vienen
protocolo de vibraciones para elemento finito del satélite Ten-Koh, anexo C.

Tabla 50. Parametros PSD del cohete (ANEXO C).

Direccién Rango de Power Spectral Tiempode  Root mean
frecuencia Density medicion square
(Hz) (9"2/Hz) (seq) (Grms)
Para todos los 20-200 +3dB/octave 60 7.5
ejes 200-2000 0.032

Hay que pasar de decibeles a aceleracion. Para eso de acuerdo con la norma 1SO 1683 [39]
se establece un valor de referencia de aceleracion a, = 10e — 6. La ecuacién para pasar de
dB a aceleracion es la siguiente.
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La tabla 51 muestra la relacion de pasos desglosado para pasar de aceleracion a dB y sumarle
los 3 dB por cada octava de frecuencia. Estos valores son los que se metieron en la simulacion
de Ansys.

Tabla 51. Parametros PSD del cohete desglosado (informacion sensible ANEXO C).

POWER SPECTRAL DENSITY

Rango de Power Spectral Power Spectral Power Spectral

frecuencia Density Density Density
(9"2/Hz) (dB) (9"2/Hz)

20 - 55.10 0.0057
40 - 58.10 0.0080
80 - 61.10 0.0114
160 - 64.10 0.0160
320 0.032 67.10 0.0227
200 0.032 70.10 0.0320
400 0.032 70.10 0.0320
800 0.032 70.10 0.0320
1600 0.032 70.10 0.0320
2800 3200 70.10 0..0320

Los resultados a continuacion en los gréaficos de las figuras 116, 117 y 118 muestran la
respuesta del PSD de la estructura del P-POD con respecto al PSD de la estructura del cohete
calculado por el algoritmo de ANSYS. EI parametro PSD del cohete es calculado por la
agencia Mitsubishi con el objetivo de proporcionarlos a las instituciones que deseen montar
sus satélites en su cohete.
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Figura 116. Respuesta PSD vs Frecuencia direccion X.
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Figura 117. Respuesta PSD vs Frecuencia direccion Y.
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Figura 118. Respuesta PSD vs Frecuencia direccion Z.

Como se menciond anteriormente en este punto no se cuenta con el prototipo de modelo de
ingenieria para realizar las pruebas de vibraciones fisicas y calcular el PSD y el valor Q de
la estructura.

Ecuacion de
Miles

PSD mediante
Test de
vibraciones

PSD mediante
simulacion

Figura 119. Diagrama ecuacion de Miles.

Con respecto a la ecuacion de Miles, el estdndar JERG-2-130A [20] nos dice que tenemos
que resolver dos veces la ecuacion por cada eje del sistema coordinado. Una donde
utilizaremos el PSD de la simulacion y la segunda vez utilizaremos el PSD de las pruebas de
vibraciones fisicas utilizando los mismos parametros. Se comparan los dos resultados
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correspondientes (simulacién y test de vibracion) de caja eje y se selecciona el méas alto +3dB
para realizar otra simulacion utilizando el valor de Miles para cada eje y calculamos
nuevamente los esfuerzos internos.

En este caso solamente vamos a utilizar el PSD de la simulaciéon. A continuacion, los
resultados.

Antes de seguir avanzando, haremos una pausa para analizar algunos datos. Si comparamos
las graficas del analisis modal (figuras 98, 99 y 100) contra las graficas respuesta PSD
(figuras 116, 117 y 118) podemos notar que los picos altos en los dos andlisis corresponden
a las frecuencias naturales de la estructura. La tabla 52 muestra la comparativa.

Tabla 52. Frecuencias naturales estudio modal vs estudio aleatorio.

Frecuencias naturales

Eje X [HZz] Eje Y [Hz] Eje Z[Hz]
Estudio modal 399.91 523.02 280.5
Estudio aleatorio 398.72 522.6 2008.7
Error [%] 0.29 0.008 86

Podemos notar en la columna del eje de las Z un error muy grande. Si observamos las gréaficas
de la figura 100 del estudio modal y la gréafica 118 del estudio aleatorio podemos ver un
comportamiento de los picos muy similares correspondientes a las mismas frecuencias, y en
las dos graficas notamos que existen dos picos altos en cada extremo como candidatos muy
probables para ser frecuencias naturales. Usualmente las frecuencias naturales se encuentran
en los primeros nodos de vibracion por lo que ver una frecuencia natural de vibracion en un
espectro de frecuencia alto es menos probable.

De acuerdo con el libro spacecraft strcuture [31] en el apartado de vibraciones mecanicas
aleatorias menciona que en dominios de frecuencia de 20 a 2000 Hz y sobre todo en altas
frecuencias el método de elementos finitos y método de elementos de frontera no son
confiables para estudios aleatorios. Esto depende fuertemente del modelo finito, en su
complejidad y las condiciones de frontera. Basicamente los limites que son confiables estan
dentro del rango de 200 a 300 Hz. Si las respuestas calculadas estan por encima de este rango
el método de elemento finito no es suficiente, El analisis de energia estadistica (SEA) puede
ser aplicado para complementar el método de elementos finitos FEM. Por esta razon después
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de realizar el primer estudio aleatorio por medio de FEM se utiliza la ecuacién de Miles que
como se menciond en el capitulo 1l -conceptos basicos tedricos en el subcapitulo 7.12 —
ecuacion de miles lo que trata esta ecuacion es encontrar la forma de la distribucion normal
que se almacenan en un ancho de banda determinado.

Por otro lado, de acuerdo con el protocolo de disefio para FEM en el anexo C, en este punto
se maquina nuestro modelo de ingenieria para realizarle pruebas de vibraciones y verificar
nuestros resultados, asi como obtener frecuencias naturales, PSD y valor Q.

Debido a que no se pudo maquinar el modelo, para esta investigacion nos vamos a ir con los
valores mas criticos, los Unicos valores con diferencias grandes son la frecuencia natural y el
PSD en el eje Z por lo que tomaremos el mas critico. Una vez que se hayan verificado estos
valores por medio de una prueba de vibraciones se utilizara el que este mas cercanos a nuestra
simulacion.

La tabla 53 muestra los datos que ya se calcularon anteriormente para usarlos en la ecuacion
de Miles.

Tabla 53. Parametros de entrada ecuacion de Miles.

Frecuencia PSD
(Hz) (G"2/Hz)
X 399.91 33.96 10
Y 523.02 35.09 10
Z 2008.7 1.19 10

Reemplazamos en la ecuacion de Miles 7.12.2 para cada eje (X,Y,2).

T 1 7.12.2
RVLF; = 3 (E* Qi * f; * PSD;)

A continuacién, los resultados.
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Tabla 54. Condiciones de frontera Miles eje X.

CASOS

RAN1

ALEATORIO

Z

199.51G

X

Tabla 55. Resultados esfuerzos Von misses Miles eje X.

Limite de Esfuerzo Von
Material Proporcionalidad Ultimo Direccion misses
[MPa] [MPa] [MPa]

Aluminio 7075 435 505 X 88.4

0.00 100.00

200,00 ()

[ EEaa— ES——

A

Figura 120. Esfuerzos de Von misses aleatorio 1.
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Tabla 56. Condiciones de frontera Miles eje Y.

CASOS Z X Y
RAN2 ALEATORIO - 231.93G -

Tabla 57. Resultados esfuerzos Von misses Miles eje Y.

Limite de Esfuerzo Von
Material Proporcionalidad Ultimo Direccién misses
[MPa] [MPa] [MPa]
1 Aluminio 7075 435 505 X 243.7

A

Figura 121. Esfuerzos de Von misses aleatorio 2.
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Tabla 58. Condiciones de frontera Miles eje Z.

CASOS Z X Y
RAN3 ALEATORIO - - 31.27G

Tabla 59. Resultados esfuerzos Von misses Miles eje Z.

Limite de Esfuerzo Von
Material Proporcionalidad Ultimo Direccién misses
[MPa] [MPa] [MPa]
1 Aluminio 7075 435 505 X 62.1

A

Figura 122. Esfuerzos de Von misses aleatorio 3.
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| ANALISIS DE RESULTADOS Y COTIZACION.

<

El criterio de von Mises, también llamado criterio de la maxima energia de distorsion, es
un criterio de resistencia, aplicado a materiales ductiles, segun el cual, el material no fluira
en el punto analizado siempre que la energia de distorsion por unidad de volumen en el punto
no supere la energia de distorsion por unidad de volumen que se da en el momento de la
fluencia en el ensayo de traccion. El criterio de resistencia se escribe mateméaticamente como:

1
5((01 - 02)2 +(0p —03)2 + (0 —03)* < S, 01

Donde S,,>0 es el limite de fluencia.

El coeficiente de seguridad en el punto analizado, de acuerdo con el criterio de Von misses
se obtiene de:

Sy

6.2
1
\/7 ((o1 — J2)2 + (01 — 03)* + (0, — 03)?

Esta expresion es valida para cualquier signo de las tensiones principales.

Op A
S, |
T \
A
-5 s {
%:"'-_.-”' ! -
/::;',r Ca
-"-}/ |
e d-r""f_
53’

Figura 123. Criterio Von Mises en 2D
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La gréfica de la figura 123 muestra el limite de fluencia del material. EI contorno de la gréfica
es el limite de Von misses, todos los esfuerzos que estén dentro del contorno estan dentro del

limite de eléastico del material.

La figura 124 muestra un diagrama tipico de cualquier material isotrépico. Todo lo que esta
por debajo del limite de fluencia pertenece al area elastica del material, eso es que si se
deforma el material por consecuencia de algun esfuerzo provocado por una fuerza externa
volverd a su forma original sin afectar su estructura una vez que la fuerza externa es retirada.
Si el esfuerzo interno esté por encima del limite de fluencia entonces pasamos al area pléstica,
eso quiere decir que la estructura del material ha sido dafiada y no volvera a recuperar su
estado original cuando se retire la fuerza externa.

Esfuerzo g o)
| e S 5 5 -~

Esfuerzo

de fluencia S

Limite de !
proporcionalidad !

T
Endurecimiento
por deformacion

T
Regién Plasticidad
Im‘ea! perfecta
| |
L | ofluencia |
[ T 45

Estriccion

\

Figura 124. Comportamiento de materiales sometidos a esfuerzos.

Los esfuerzos internos del P-POD provocados por los estudios de vibraciones
estan por debajo del limite de fluencia, incluso del limite de proporcionalidad.
Por lo que la estructura puede soportar el ambiente mecanico del cohete H-11A

de JAXA.
El estandar GSFC-STD-7000a [17] sugiere un factor de seguridad para disefio

de 1.4 para esfuerzo de fluencia y 1.6 para esfuerzo ultimo. A continuacion, en
la tabla 60 se muestran los resultados con sus factores de seguridad

correspondientes

__ Omax 6.3
Oadmisible — FS
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Tabla 60. Factores de seguridad

Caso Material | Limite de Esfuerzo | Von FS con FS con

de proporcionalidad | dltimo misses | esfuerzo de esfuerzo

estudio [MPa] [MPa] [MPa] | fluencia altimo

STAl | Aluminio 435 505 2.84 153.1 177.8
7075

STA2 | Aluminio 435 505 3.13 138.9 161.3
7075

STA3 | Aluminio 435 505 3.01 144.5 167.7
7075

STA4 | Aluminio 435 505 2.95 147.5 171.1
7075

STA5 | Aluminio 435 505 3.40 127.9 148.5
7075

STA6 | Aluminio 435 505 3.75 116 134.6
7075

STA7 | Aluminio 435 505 3.61 120.5 139.8
7075

STA8 | Aluminio 435 505 3.54 122.8 142.6
7075

SIN1 Aluminio 435 505 2.84 113.2 1315
7075

SIN2 | Aluminio 435 505 2.40 181.2 210.4
7075

SIN3 | Aluminio 435 505 1.41 308.5 358.1
7075

SIN4 | Aluminio 435 505 1.67 260.4 302.3
7075

SIN5 | Aluminio 435 505 2.89 150.5 174.7
7075

SIN6 | Aluminio 435 505 1.69 257.4 298.8
7075

RAN1 | Aluminio 435 505 88.4 4.9 5.7
7075

RAN2 | Aluminio 435 505 243.7 1.7 2.0
7075

RAN3 | Aluminio 435 505 62.1 7 8.13
7075
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Se puede observar que los factores de seguridad cumplen con lo que pide el
estandar.

Por otro lado, otra condicion del analisis de vibraciones mecanicas que pide el
estandar P-POD es que la primera frecuencia natural de la estructura tiene que
estar por encima de los 120 Hz. La primera frecuencia natural de nuestra
estructura esta en 280.5 Hz, por lo que también cumple la condicione de disefio.

Por ultimo, la figura 125 muestra la cotizacion global realizada por
IMHOTECH Robust Engineering Design el cual incluye las piezas del P-POD, Jig y
Anodizado.

PROYECTD: P-POD CLEENTE:  Dr. Alberto Martinez ATENCION: ~ Abel Villanueva Esquivel
FECHA: 18/10/2020 Empresa:  UAT Tel: 4927818810
EXPIRA: 25/10/2020 Tel: +02 1442 433 2178 g-mail: abel.villanueva esquivel @gmail.mx
COTIZACION 181020-A e-mail: dulbet?000@yshoo.com

SUBTOTAL $24,770.00

IVA $3.963.20

TOTAL MN $78.733.20

NOTAS

| Se requiere que se cubra con el B0% del total para iniciar con el servicio de asistencia.
2. De no ser necesaria |a factura el costo total es el que se refleja en la casilla de "Subtotal”
3. Le cotizacian NO incluye costos de Material ni Gastos de envia.

ACLARACIONES

|- Precio Unitario en pesos Mexicanos M.X.

Abel Villanueva Esquivel.
Representante Legal

Figura 125. Cotizacién P-POD
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VII CONCLUSIONES.

Las conclusiones de este trabajo de investigacion cumplieron con los objetivos generales y
especificos que se mencionaron al inicio de esta tesis. A continuacién, se enlistas los
objetivos cumplidos.

El disefio de ingenieria del P-POD cumple con los requerimientos minimos
mecanicos que debe cumplir del estandar CubeSat Design Specification (CDS) REV
13.

El disefio de ingenieria del P-POD cumple con los requerimientos minimos
mecanicos que debe cumplir del estandar Poly Picosatellite Orbital Deployer MK. 111
Rev. E User Guide.

Cumple con los requerimientos del estandar JERG-2-130-HBO03A (manual de
pruebas de vibraciones) a nivel de disefio de ingenieria.

Cumple con los requerimientos del estandar JERG-2-130A (pruebas generales para
naves espaciales enfocado solo en la parte de vibraciones para el disefio mecanico.
Se realizaron los planos en base a la norma ASME Y14.5M-2004 para su futura
manufactura futura. Este modelo ya fue sometido, revisado, aprobado y cotizado por
la empresa IMHOTECH Robust Engineering Design para su manufactura, esto nos
da una garantia de que el maquinado y el ensamble son posibles.

Se desarroll6 el modelo de ingenieria en base a las especificaciones mecanicas del
cohete H-11A de la agencia espacial japonesa.

Se implementaron los conocimientos adquiridos durante la estancia en Kyutech -
Kyushu Institute of Technology, Japon.

Se logré cumplir con el método de disefio de vibraciones mecanicas.

En el anexo C y D se muestran los protocolos a seguir para realizar pruebas de
vibraciones del modelo manufacturado y el codigo en Matlab para obtener
frecuencias naturales, PSD y la relacion de amplificacion méxima Q de los datos
obtenidos de la prueba para cualificar el sistema y también para poderlos usar en la
ecuacion de Miles.

Aunque el algoritmo en Matlab no aplicé para este modelo P-POD (debido a la
situacion sanitaria que se presento en la fase final del desarrollo del presente trabajo
de investigacion), se proporciona el coédigo correspondiente para cuando se
manufacture el P-POD dado que uno de los objetivos es calcular PSD, frecuencia
natural y valor Q de una prueba de vibraciones mecanicas y que incluso pudiera
aplicarse para otras estructuras satelitales.

Se realizaron los célculos por simulacion con un porcentaje de error menor al 5%
entre cada iteracion de refinamiento de malla.
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Las gréficas de masa efectiva y PSD muestran un comportamiento coherente a los
resultados que se esperan tener. Por otro lado, las dos graficas muestran los picos de
las frecuencias naturales por cada eje (X,Y,Z) las cuales también coinciden en sus
respectivas frecuencias.

El presente disefio del P-POD suma a la infraestructura existente del laboratorio
Nacional de Ingenieria Espacial y Automotriz “LN-INGEA” para probar futuros
satélites de 1 hasta 3 unidades del estdndar cubesat.

Se presentd un articulo la Sociedad Mexicana de Ingenieria Mecénica “SOMIM”
como parte de los resultados obtenidos de las investigaciones del presente trabajo.
Las gréaficas de las figuras 98, 99 y 100 del estudio modal muestran que no todos los
modos de vibracién que muestra ANSYS pueden ser tomados como frecuencias
naturales, los picos en las graficas nos ayudan a determinar el o los modos de
vibracion que desplazan mayor masa, por lo tanto, los modos que mueven mayor
masa son considerados como frecuencias naturales y hay que evitarlos para no entrar
en estado de resonancia.

Las gréficas 116, 117 y 118 confirman las frecuencias en donde entra en resonancia
la estructura las cuales coinciden con las frecuencias naturales del estudio modal.

La tabla 60 nos muestra un resumen de los esfuerzos maximos encontrados de todos
los estudios de vibraciones mostrando que todos tienen un factor de seguridad por
encima del requerido por GSFC-STD-7000a, lo que nos asegura que sus esfuerzos se
encuentran dentro de la zona eléstica del material, en otras palabras, no sufrird
deformacion permanente.

Mi desarrollo como estudiante de posgrado fue el fortalecer la parte de investigacion
en el campo de la ciencia y la ingenieria, entendi que modelar un sistema fisico de
cualquier naturaleza tiene que ser validado, verificado y cualificado para tener
predicciones confiables.

La combinacién de diferentes areas como la fisica de las vibraciones mecénicas junto
con los métodos estadisticos me dieron un enfoque diferente para entender que los
nuevos retos de la ciencia demandan conocimientos multidisciplinarios.

Mi estancia en Japon me ensefié un panorama muy diferente sobre los métodos de
ingenieria aplicados. Los métodos estadisticos aplicados a las vibraciones aleatorias
y el Power Spectral Density me dieron un enfoque diferente y enriquecedor a mi tesis
de investigacion, los cuales pueden ser aplicado a cualquier estructura de interés a
futuro.
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111 TRABAJO A FUTURO.

Esta investigacion es una de muchas maneras de estudiar las vibraciones en estructuras, ya
que este campo tiene muchas mas aplicaciones en la ciencia y la ingenieria. A continuacion,
se enlistan los puntos a tratar para proyectos futuros.

Maquinar y ensamblar el modelo 3D del P-POD de acuerdo con los resultados
obtenidos en el presente trabajo para realizar las pruebas de vibraciones.

Realizar pruebas de vibraciones para verificar que los resultados de la simulacion
sean menores al 5% con las pruebas de vibraciones reales.

Obtener frecuencias naturales, PSD, relacién de amplificacién maxima y sustituirlos
en la ecuacion de Miles.

Analizar las gréficas de la respuesta de PSD de la simulacion FEM contra los datos
adquiridos de la prueba de vibracion real.

Realizar mas analisis por simulacion de elemento finito en ANSYS con los nuevos
valores de aceleracion obtenidos de la ecuacion de Miles.

Realizar pruebas de dimensionamiento y despliegue con estructuras Cubesat 1U, 2U
y 3U.

Aplicar los conocimientos adquiridos en esta tesis en un proyecto de colaboracién
con una agencia de cohetes y se ensamble una estructura de un satélite con los
parametros que la agencia proporcione para el caso especifico.

Realizar pruebas de vibraciones de estructuras Cubesat dentro del P-POD.
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ANEXO A. ESPECIFICACIONES DE DETALLE DE
DIBUJO DE CUBESAT.
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A2. Lista de Verificacion de aceptacion Cubesat

1U CubeSat Acceptance Checklist

Project: Date/Time: Engineers:
Organization: Location:
Satellite Name: Satellite 5/N: Revision Dafe: 02/20/2014
Mass (< 1.33 kg) RBF Pin (=6.5mm)
Spring Plungers Functional ¥ [ N . :
(Depressed) Flush with Standoff ¥ fu Rails Anodized YIN
Deployment Switches Fundtional v/ N -
(Depre i) Flush with Standoff ¥ / N Deployables Constrained YIN
Mark on the diagram the locations of the FBF pin, connectors, deployables, and any envelope violations.
AL =, b =2 Al 1
-2, +"'r"|"~._‘ (25, =¥}
Bl N\ ‘T Authorized By:
s SIDE 8 e o <
™~ BN ACCESS IT #2:
.HH" g EOshE ZIDE 4 - -
““-HH & ) e Paszed: Y / N
iy -
ACCESS -~ el
O ET =IDE = L~ .~ s
(+=") -
g [ | TIDE & ?{‘I_
. - P o | =23 '.‘ =
..I I| - .."'\-"\-__ ___.-"". ]
SIDE 4 e AL 2]
q ] "-ﬁ.:})j {—_‘:—C.L—"'r":l
NI RaiL 2/
L ] C=3C_ 43
List Item As Measured uired
Width [x-y] Side 1 (-¥) Side 2 (-X) Side 3 (+Y) Side 4 (+X)
+Z 100.0 £ 0. 1mm
Middle 100.0 £0.1mm
-Z 100.0 +0.1mm
Height [x-y] Rail 1 (+X, -Y) Rail 2 (=X, -Y) Rail 3 (-X, +¥) Rail 4 (+X,+Y)
113520 1mm
Rail 1 (+X, -¥) Rail2 (-X,-Y) Rail 3 (-X, +¥) Rail 4 (+X, +Y)
length x width length x width length x width length x width
+Z Standoffs X X X X = 6.5mm
-Z Standoffs X X X X = 6.5mm
Protrusions Sidel(-¥) Side2(-¥) Side3(+Y) Sided (+¥) Side5(-Z) Side&(+Z)
<6.5mm
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ANEXO B. ESPECIFICACIONES DE DIBUJO P-POD.
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ANEXO C. PROTOCOLO DE DISENO PARA FEM
(Informacion sensible).
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“< :'1_.+H:IA¥ x4 TETR-STR-17-0015

GOSAT-2 Piggyv-back satellite
LEO Environment Observation Satellite Ten-Koh

FM vibration test protocol

Date = Author Content
20184423 1.0 Masayuki EIYAZAKT | Fust ediion
2018/7/3 2.0 Byo EAWAUCHI [rite 1o detail
20187774 21 Eyo EAWAUCHI Eevize the contents section

Por informacidn sensible de la institucion Kyutech no se muestra el protocolo
completo el cual se considero para la presente investigacion.
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“< ;‘:;ﬁéti x¥ TKTR-STR-17-0015

Contents

21  Ten-Ech Project
22  Hazard report.

3 Puwposeoftest. ...

4  Testscheduls ...
41  Test period.
42  Testplace..

5 Preparafion..........
51 Test facility...
52 E.xmma.hm
53 Instruments a.1:u:1 a‘H:Ler eqmpu:lr_fu.t

6  As-mun fest article confipmation...

7  Ambient emvironment condition..

£ Teshng condition ...

81  Quasi-static acca]muan

82 Smusoidal vibration fest..
83 Fandom wave test ...
84  Modal swveytest.......

9 Testtolerance .. .o

10 Test flow.......

11 PAF2 391'.{ A_»sm]:rly

12 Configuration.................
12.1  Test configuration..........
122 Pick up sensor location. ... .

13 Measurement, confiimation item and_]udgmmt mtu:la.

14 Test system to conduct ...
141 Precautm for tﬂtmg .

16 List of Acronyms, abbcrenahﬂcns and svmbo]s e eeaerremea e eam e st e amiam et st s n e sm et en s sereamre LD

L= RS IR T B B B - O R R e e L L e e e I )

Por informacion sensible de la institucion Kyutech no se muestra el protocolo
completo el cual se considero para la presente investigacion.
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Task 1-1 Task 2-1 Task 3-1 Task4-1 Task 5-1
Set up for Pick up connection X Pick up comnection Y Pick up connection Z Cleanup
vibration machme | | |
| Task 2-2 Task 3-2 Task4-2
Task 1-2 Inhibit check 1 Modal ¥-1 Modal Z-1
Pick up sensar check Tasl|c 23 Tasllc 33 Tasl|t 43
| Modal X-1 Sine burst ¥ Sine burst Z
Task 13 | | |
Attachment of Task 24 Task 34 Task 44
pick up sensor Sme burst X Modal Y-2 Modal Z-2
Task 14 Tasl|c 2-5 Task 3-5 Tasl|c 45
Set Ten-Koh (FM) Modal X-2 Smusoidal Y Smusoidal Z
to the machine | | |
| Task 2-6 Task 3-6 Task 46
Task 1-5 Simsoidal X Modal Y-3 Modal Z-3
Calibration vale | | |
checking Task 2-7 Task 3-7 Task 47
| Modal X-3 Random Y Random Z
Task 1-6 |
Solar panel cover Task 2-8 Task 3-8 Task 4-8
removal Random X Modal Y4 Modal Z-4
| Tasl|c 29 Tasllc 3-9 ]'asl|: 4-0
Modal X4 Inhibit check 3 Inhibit check 4
| | |
Task 2-10 Task 3-10 Task 4-10
Inhibit check 2 Ten-Koh rotation Disattachment of
| Ten-Koh from fig
Task 2-11 |
Disattachment of Task 4-11
Ten-Koh from jig Jig Modal YZ
Task| 2-12 Task|4—12
Jig Modal X RF timer check
Task| 2-13
Machime rotation

Protocolo de secuencia para realizar pruebas de vibraciones a estructuras satelitales

en una maquina de vibraciones
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ANEXO D. CODIGO PARA CALCULAR
FRECUENCIAS NATURALES, PSD Y RELACION DE
AMPLIFICACION MAXIMA EN MATLAB
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En mi estancia en Kyutech - Kyushu Institute of Technology, Japon. Se realizaron pruebas
de vibraciones a diferentes estructuras para analisis. Este ejemplo ilustra el método para
determinar frecuencias naturales, PSD y valor Q, de una barra de aluminio A6061 colocada
en cantiléver, esta préctica no corresponde a ninguna estructura de un satélite ni del P-POD
pero nos ayudara mucho en aplicar el mismo algoritmo de Matlab para cualquier pruebas de
encuesta de vibraciones de cualquier estructura. Para eso debemos tener cuidado de
solamente cambiar las celdas en el codigo Matlab de nuestro interés. Para este ejemplo la
adquisicién de datos guardé los resultados en una tabla de Excel de la siguiente manera:

19 A fx
A B C D E
AR T4 (33464) T4 (3361 E4(3362

1 m/s2] 1ch)[m/s2] 2ch)[m/s2]

2 20 4.910078149  5.846733828  4.471487056
3 20.2  4.916314661  5.805704262  4.476310897
4 20.4 4917594713  5.771761924  4.489002048
5 20.6  4.929434632 5.76263929  4.498852098
6 20.8  4.950690221  5.763717761  4.510566559
7 21 4.954638055  5.752436604  4.516078094
8 21.2  4.958551572  5.741284147  4.521544024
9 21.4 4964993149  5.703241333  4.531204367
10 21.6  4.963651474  5.674255945 4.,53654606
11 21.8  4.968024968  5.676413813  4.540000059
12 22 4.979847663  5.720113028  4.543028114
13 22.2 4989017107  5.748145323  4.541126936
14 22.4 4982889037  5.767597661  4.537434244

Figura 126. Ejemplo de adquisicion de datos de una prueba de encuesta modal.

Ya correspondera modificar el codigo de Matlab con el arreglo de columnas o filas de cada
prueba de vibraciones y ajustar el nombre del archivo o modificar el archivo Excel con este
arreglo.

A continuacion, el codigo en Matlab.
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clc; clear all; close all;

load=xlsread('A6061 ver.3.xlsx','Data'); S%Scargar datos
fr=1load(:,1);

input=load(:,2); %entrada de acelecacidn
chl=load(:,3); %acelerometro canal 1

ch2=1load(:,4); %acelerometro canal 2

trans=chl./input; $%funcidén de trasnferencia
sqgqchl=chl.”2; %rms del canal 1

PSDchl=sqgchl./fr; %PSD del acelerometro del canal 1
sginput=input.”2; %$rms de la aceleracidén de entrada
PSDinput=sqginput./fr; %$PSD de la aceleracidn de entrada
Qchl=sqgrt (PSDchl./PSDinput); %$factor de amplificacidén maxima "Q value"
del canal 1

loglog (fr, PSDchl) S%$ploteamos PSD canal 1 vs frecuencia
grid on

x1im ([0,2000])

ylim([0.001,100007)

title ('PSD del accelerometro canal 1'")

xlabel ('Frecuencia [Hz]")

ylabel ('aceleracidn PSD [ (m/s"2)"2] ")

figure

loglog (fr,Qchl) S%Sploteamos Q del canal 1 vs frecuencia
grid on

x1im([0,2000])

y1lim([0.001,100007)

title('factor de amplificacidén maxima Q canal 1')
xlabel ('Frecuencia [Hz]")

ylabel ('Q [m/s”2]")

sqch2=ch2.%2; %Srms del canal 2

PSDch2=sqch2./fr; %PSD del acelerometro del canal 2
Qch2=PSDch2./PSDinput; %factor de amplificacidén méxima "Q value" del
canal 2

figure

loglog (fr, PSDch2) S%ploteamos PSD cana2 1 vs frecuencia
grid on

x1im ([0,2000])

ylim ([0.001,100007)

title ('PSD del accelerometro canal 2'")

xlabel ('Frecuencia [Hz]")

ylabel ('aceleracidn PSD [ (m/s"2)"2] ")

figure

loglog (fr,Qch2) S%Sploteamos Q del canal 2 vs frecuencia
grid on

x1im([0,2000])

y1lim ([0.001,100007)

title('factor de amplificacidén méxima Q canal 2'")
xlabel ('Frecuencia [Hz]")

ylabel ('Q [m/s”2]")

figure

plot (fr,chl, fr,ch2, fr, input)

grid on

x1im ([0,2000])

ylim ([0, 300])

legend('fr vs canal 1','fr vs canal 2','fr vs aceleracidén entrada')
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PSD del accelerometro canal 1

-
=)

-
=)
©

aceleracién PSD [(m/s2)?)

=
S

Frecuencia [Hz]

Figura 127. Ejemplo frecuencia vs PSD canal 1 (eje X).

factor de amplificacion maxima Q canal 1

Q[mis?]

Frecuencia [Hz]

Figura 128. Ejemplo frecuencia vs Q canal 2 (eje Y).

PSD del accelerometro canal 2

aceleracién PSD [(m/s?)?]

Frecuencia [Hz]

Figura 129. Ejemplo frecuencia vs PSD canal 2 (eje Z).
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factor de amplificacion maxima Q canal 2

Q [mfs?]

10° 10°
Frecuencia [Hz]

Figura 130. Ejemplo frecuencia vs Q canal 2.

300 T T T T T T T T T
. . . | | frvs canal 1
frvs canal 2
b e oonees onooeets fr vs aceleracion entrada {
T

0|t

1

0 =. =
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000

Figura 131. Ejemplo frecuencia vs canal 1, 2 y entrada.

Cada canal corresponde a un sensor que mide la aceleracion en un sentido del eje coordenado
(X,Y,2)

Las graficas de las figuras 127, 128 y 129 corresponden al PSD de cada eje (X,Y,Z2) y la
grafica de la figura 130 corresponde al valor Q de la estructura las cuales seran sustituidas en
la ecuacion de Miles.

La grafica de la figura 131 solamente son los datos obtenidos de cada sensor o canal durante
la prueba de vibraciones.
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