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Resumen

Un satélite contienc varios componenles que funcionan apropiadamente solo si sc
manticnen en ciertos rangos de temperatura especificas. El objetivo del diseiio
térmico del satélite es proveer la transferencia de calor entre todos los elementos del
satélitc de tal forma que las componentes sensibles a temperatura se mantengan
dentro de sus limites. Para ¢l andlisis térmico detallado se requiere de un modelo
realistico y dindmico.

Los objetivos de la tesis son los siguicntes:

1) Desarrollo de un modelo matematico transitorio de un satélite experimental,

2) Creacién de un programa de computacion para el control térmico dc satélites
pequefios que permita oblener las lemperaturas en lodas las ctapas de la mision
de cada una de sus componcntes criticas,

3) Seleccion del método numérico para resolver cl sistema de ccuaciones
resultantes,

4) Estudio de las influcncia de las propicdades termo-Oplicas sobre difcrentes tipos
de superficics.

5) Validacion, en forma progresiva, del modelo desarrollado mediante cl andlisis
térmico de varias configuraciones de satélites (csférico, Colibri, PACSAT),

El satélite Colibrf cs un proyecto que estd en la fasc del disefio conceptual, para lo
cual es necesario realizar una andlisis térmico preliminar.

El anilisis de los tipos dc superficics ¢s con lo que sc comicnza, continuando con cl
desarrollo del modclo y del programa en forma progresiva, primeramentc con un
satélite csférico y después sc va complicando hasta poder simular ¢l satélite Colibri.
Por ultimo la validacion del modelo matematico se realiza con informacion del
microsatélite PACSAT, actualmentc cn Orbita, mediante los datos de las
tempcraturas cn scis clementos y planos del satélite. Sc simula las temperaturas de
cada componcnte desde el lanzamicnto hasta la cstabilizacion cuasicslacionarias de
las tcmperaturas y sc comparan con los datos cxperimentales. Por ultimo s¢ realiza
un andlisis de crror a la aproximacion mostrando una diferencia global de 5K, cn
las componcntes criticas del satélite PACSAT, cntre los resultados obtenidos y los
datos cxperimentales.
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Nomenclatura

drea de conduccion del nodo i al nodo j,

drca de radiacion para el nodo i,

drea total de contacto de la superficie,

drea total de la superficic,

area transversal de la placa,

coeficiente de albedo,

capacidad térmica de nodo i,

capacidad térmica especifica,

factor de acoplamiento de conduccién entre nodosiy j,
didmetro del satélite esférico,

razoén de variacion de temperatura del nodo i,

factor de forma entre el nodo i y j,

altura de la orbita,

entrada de una matriz,

conductividad,

conductividad de la placa,

distancia entre los centros de masa de los nodos i y j,

masa,

masa del nodo i,

mayor del los maximos globales de los datos cxperimentales,
menor del los minimos globales de los datos experimentales,
potencia térmica,

potencia tériica del nodo i,

periodo,

intcnsidad solar incidente,

flujo de calor incidente sobre la superficie i,

intercambio de calor entre dos superficics i y j,

flujo total,

coeficiente dc reflexion,

resistencia térmica de contacto,

radio de la Tierra,

resistencia térmica entre ¢l nodo i y su superficic de contacto con el nodo j,
factor de acoplamiento de radiacion entre los nodos i y j,



flujo solar,

tiempo,

temperatura absolula,

temperatura media anual de la Tierra como cuerpo negro,
temperatura resultante de los cdlculos,

temperatura de equilibrio,

temperaturas de los nodos i,

temperatura de la superficic de contacto,

duracion de eclipsc,

temperatura méxima en la i-ésima orbita,

temperatura de los datos cxperimentales,

calor emitido por la superficic i,

absortividad solar,

absortividad solar del nodo i,

angulo entre el vector tierra y ¢l vector normal a la superficic,
distancia del satélite al centro de masa dc la Tierra,
espesor de la placa,

emisividad,

dngulo entre cl vector sol y ¢l veclor normal a la superficie,
coeficiente dc aspecto solar,

coeficiente de aspecto terrestre,

coeficiente de aspecto solar del nodo i,
coeficiente de aspecto terrestre del nodo i,
constante de Stefan-Boltzmann,

flujo constante de albedo,

valor medio anual de la radiacion térmica dc la Ticrra,
radiacion térmica de la Ticrra,
ticmpo constantc.



Introduccion

Los satélites ofrccen nucvos y muy cficicntes métodos de solucion comparados con
las técnicas terrestres en muchos campos. Su ventaja fundamental reside cn la
capacidad de obtener una vista global de una gran porcion de la superficic de la
Ticrra. Esto ha permitido su aplicacion en varias drcas como son comunicacioncs,
fotografia para meteorologia y reservas naturales, navegacion dc acronaves y barcos
¢ investigacion de la Tierra y del espacio.

Un satélite consiste de dos partes basicas:la carga dtil y la plataforma.

La carga util rcaliza la mision del satélite (imdgenes terrestres, comunicacion,
experimentos y fotografias de alta resolucion), mientras que la plataforma soporta la
carga Util que provee la orbita requerida, control de posicion, energia cléctrica,
control térmico y soporte mecdnico.

La plataforma de un satélite puede scr dividida cn scis subsistemas:

1. Control de posicion: mantienc la actitud del satélite u oricntacién en el espacio.

2. Sistema de propulsion: coloca el satélite en la dorbita deseada y manticnen los
pardmetros orbitales.

3. Sistema energia cléctrica: provec cnergia eléctrica cn todas las fascs de la
mision.

4, Sistema estructural: provee la interface mecanica con ¢l vehiculo lanzador, da
soporte mecdnico a todos los subsistemas y sosticne cargas durantc el
lanzamiento.

5. Telemetria y comandos: mantienc la comunicacion con ¢l satélite y transferencia
de datos.

6. Control térmico: manticne las temperaturas del cquipo del satélitc dentro de los
rangos cspecificados.

El subsistcma de la plataforma del satélite a tratar en csta tesis cs cl control térmico.

Un satélite contienc varios componentes que funcionarin apropiadamente solo si
ellas se manticnen en cicrtos rangos de temperatura especificos.



En 6rbita ocurren procesos de transfcrencia de calor debido a disipacion de calor cn
el equipo del satélite, rayos del Sol, iteracion energética entre cl satélitc y la Tierra,
y el satélite y cl espacio. Estos procesos dan como resultado en una distribucion de
temperatura dentro dcl satélite. Las temperaturas de las componentes son
establecidas por cl calor radiado de la superficic externa al espacio y la disipacion
de calor de los cquipos internos, junto con las caracteristicas de los medios dc
transferencia de calor por conduccién y radiacion entre pozos y fuentes.

Cada clemento ticnc su propia tempceratura. El objctivo dcl disefio térmico del
satélite es provecer la transferencia de calor entre todos los clementos del satélite de
tal manera quc las componcntes sensibles a temperatura sc mantengan dentro de los
limites especificados en todas las condiciones del medio ambiente, incluyendo ¢l
prelanzamiento, lanzamiento y ¢n Orbita.

En el capitulo | sc toca ¢l tema de control térmico dc satélites: control térmico
pasivo que consta dc cubicrtas térmicas, aislantes térmicos, sumideros de calor,
materiales con cambio de fasc y control térmico activo quc utiliza tubos de calor,
calentadores cléctricos y persianas. También sc explica como se¢ realiza ¢l analisis
térmico tipico de un satélitc y sc¢ concluye ¢l capitulo con la formulacion del
problema.

Para andlisis térmico de Colibri sc comicenza con la determinacion de los requisitos
térmicos, es decir, los limites de temperatura operacionales y de encendido del
equipo y temperaturas de equilibrio cn ¢l equinoccio o en el eclipse, la estimacién
de temperaturas, flujos de calor y drcas de radiacion para un modclo simple como lo
es un satélite isotérmico esférico y la scleccion de cubiertas y aislantes térmicos.
Estos temas son tratados cn ¢l capitulo 2.

En el tercer capitulo se desarrolla ¢l método de transferencia de calor entre cl
satélite y el espacio (método de pardmetros concentrados), la scleccion de métodos
numéricos para la integracion del sistema de ccuacionces ordinarias de primer orden,
los célculos de factores de forma y la matriz de conduccion, asi como !a red térmica
y la programacién cn computadora del modcelo que permite obtener las tempcraturas
del satélitc Colibri en todas las ctapas de la mision.

La comparacion con datos cxperimentales, cn ¢l capitulo 4, sc realiza a partir de
datos de¢ temperaturas rcales medidas en un satélitc en orbita, PACSAT, para

validar ¢l modelo matemdtico y ¢l programa.

En los apéndices sc anexan programas, métodos numéricos tablas {iguras y gralicas.



Capitulo 1

Control térmico de satélites

1.1 Anilisis comparativo de las técnicas de control térmico de satélites
(revision analitica).

Un proceso tipico para ¢l desarrollo del subsistema de control térmico de un satélite
se divide en las siguientes cuatro ctapas:

1* disefio conceptual,
2* disefio preliminar,
3* disefio detallado,
4* disefio final.

La tarca principal del disefiador térmico durante la etapa del disefio conceptual cs la
configuracion de la nave espacial con ¢l fin de alcanzar un efectivo control térmico.
Esta etapa comicnza con la aclaracién de los requerimicntos de los subsistemas.
Estos dependen principalmente de la mision, tipo del vehiculo lanzador y
pardmetros orbitales. Basandosc en csta informacidn selccciona una configuracion
conceptual del satélite (forma, masa). Aqui, cl sistema de control d¢ posicion del
satélite ejerce una gran influencia sobre ¢! discfio térmico.

Después del discfio conceptual comienza ¢l discfio preliminar. En esta ctapa sc lleva
acabo la distribucion de las componentes de subsistemas dentro del satélite y cl
sistema es perfeccionado con basc en los requerimicntos del satélitc o de la mision.
La ubicaciéon decl cquipo sc basa cn un compromiso cntre requerimicntos
cstructurales y térmicos y se comicnza una configuracion mas detallada de la nave
cspacial. Las definiciones preliminarcs de los subsistemas térmicos requeridos y
caracteristicas son obltenidas, ademds, ¢l presupucsto cstablecido de potencia y
masa. El objetivo ¢s satisfacer los requerimicntos de todos los subsistemas dentro
de las restricciones del vehiculo lanzador. Los anilisis son realizados para verificar
¢l adecuado discfio térmico conceptual. Si el discfio s correcto, las modificaciones
se realizan.



[l proceso anterior continua en mayor escala en la etapa del disefio detallado. Las
iteraciones entre ¢l disefio estructural, equipo de disipacidn, ubicacién de equipo y
limites de temperatura son muy importante en el disefio térmico. Este proceso
iterativo se hace en términos de parimetros de control térmico (tipos de cubiertas
térmicas, espesor de los materiales, tubos de calor y persianas) para establecer el
mejor disefio térmico para todos los subsistemas. Después de los procesos iterativos
y el disefio preliminar, un modelo térmico matemdtico se desarrolla para predecir
las temperaturas de las componentes, si las temperaturas del equipo no estdn dentro
de los limites permisibles, el disefio térmico se modifica y el proceso se repite.

La exactitud del modelo térmico se verifica por medio de la realizacién de pruebas
de balance sobre un modelo térmico flsico apropiado.

Las técnicas de control térmico pueden dividirse en dos clases: control térmico
pasivo y control térmico activo.

1.1.1 Control térmico pasivo

El control térmico pasivo manticne la temperatura de las componentes del satélite
dentro de un rango deseable por medio de la seleccion de una configuracién
geométrica y propiedades termo-dpticas de las superficies. Este sistema no tiene
partes moéviles, fluidos mdviles o entradas de energia eléctrica. Las técnicas de
control térmico pasivo incluyen cubiertas térmicas, aislantes térmicos, sumideros de
calor y materiales con cambio de fase.

a) Cubiertas térmicas. Las superficies externas de un satélite intercambian calor por
radiacién con ¢l espacio, ¢l Ginico sumidero disponible. Las propiedades de la
superficie del satélite sc seleccionan de tal manera que se alcance un balance de
temperatura deseable entre disipaciones internas, externas y calor cedido al espacio.
Las dos propicdades principales son la emisividad, €, y la absortividad solar, a.
Dos o mas cubiertas pueden ser combinadas para obtener un valor medio deseable
para g y para €.

Son deseables para un radiador un valor bajo de ag y alto de & (ag/e <<l) para
minimizar la entrada de calor por el flujo solar y maximizar el calor cedido al
espacio. Para una cubierta que radia, ambos valores iniciales de ag y € sufren
algunos cambios importantes en sus valores durante el tiempo de vida de la misidn.



Los valores dc las propiedades dc radiacion son sujetas a incertidumbres originadas
de cuatro fuentes:

1. Errores en las propiedades medidas,

2. Reproductibilidad en la manufacturizacion,

3. Contaminacion antes, durantc y después del lanzamiento,
4, Degradacion en cl espacio.

La degradacion de las cubicrtas térmicas en ¢l cspacio c¢s resultado de la
combinacion de efectos del alto vacio, particulas cargadas y radiacion ultravioleta
del Sol. Los dos ultimos efectos varian con la traycctoria de la mision; los datos de
degradacién en Orbita son obtcnidos continuamente en prucbas de vuclo y
laboratorios de mediciones.

b) Aislantes térmicos. Estdn disefiados para reducir ¢l flujo de calor por unidad de¢
drea entre dos superficies tangentes a temperaturas especificas. El aislamicnto
puede scr un simple material homogéneo, tales como espuma de baja conductividad
térmica, o un cvacuado aislante multicapas cn que cada capa actia como un escudo
dc baja emisividad y esta scparada por espaciadores de baja conductividad.

Los aislantes multicapas son muy utilizados cn el control térmico dc satélites para:

1. Minimizar el flujo de calor a/o dec componenitcs,

2. Reducir la amplitud dc fluctuaciones de temperaturas en componentes debido a
variacionces en ticmpo del flujo de calor debido a radiacion externa,

3. Minimizar el gradiente de temperatura cn componcntes causadas por variacion
de dirccciones en la entrada de la radiacién.

Los aislantes multicapas consisten de un cscudo de varias capas dc espacio cerrado
de radiacion-reflexion que son colocados perpendicularmente a la dircccion del
flujo de calor. El objetivo dc los cscudos cs reflejar un gran porcentaje de radiacion
recibida de las capas dc superficies calientes. Son comunmente utilizados
espaciadores de baja conductividad para cvitar ¢l contacto directo cntre los escudos.
Algunas veces el arrugamicnto o cl ondulamicnto de los escudos produce pequeiias
areas en donde es bajo el flujo de calor debido a conduccion, ademds se crea un
vacio cn el espacio entre los escudos para disminuir la conduccion por ¢l gas entre
las capas.

¢) Sumidcros dec calor. Son materiales de alta capacidad térmica que son colocados
en contacto térmico con componentes cuya temperatura se desca controlar. Cuando
¢l calor ¢s gencrado por la componente, ¢l acenso de la temperatura cs restringido



porque ¢l calor es conducido hacia ¢l sumidero. El sumidcro consiguc cntonces
depositar calor a locaciones adyacentes a través de conduccion o radiacion.
También tienen la misma funcién en sentido opucsto, ¢s decir, previene scveros
enfriamientos durante periodos de baja absorcion o generacion de calor. Estos son
comunmente utilizados para ¢l control de tempceraturas de tarjetas de equipos
clectronicos que ticnen alta disipacién o una variacidn ciclica en potencia de
disipacion. Los mismo cquipos y cstructuras del satélitc proveen usualmente un
sumidero de calor.

d) Materiales con cambio de fase sélido-liquido. Presentan un aprovechamicnto
atractivo para el control térmico de satélites cuando el inherente flujo de calor
orbital o equipo de disipacion cambia mucho por perfodos cortos.

Este sistema de control térmico consiste principalmente de un contenedor (ue cs
llenado con un material capaz de experimentar un cambio quimico de fase. Cuando
la temperatura de la superficie del satélite se incrementa, ¢l material absorbera cl
exceso de calor a través de fusion. Cuando la temperatura descicnde, ¢l material sc
solidifica. Los matcriales con cambios de fase usados para control térmico son
aquellos cuyos punto de fusion c¢s cercano a la temperatura descada del equipo.
Entonces ¢l calor latente asociado con ¢l cambio de fasc provee una gran incrcia
térmica cuando la temperatura del cquipo esta en cl punto de fusion, sin cmbargo,
no sc pucde prevenir otras clevaciones de temperatura cuando todo el matcrial csta
congelado.

1.1.2 Control térmico activo

El control térmico pasivo puede no ser adecuado y cficicnte en términos de:

1. Afadir masa al satélitc dondc los cquipos tienen un corto rango de temperatura
especifica y hay una gran variacion en cl poder de disipacion de cstos.

2. Cambio de propiedades termo-6pticas de la superficic debido a la degradacion
espacial.

3. Variacion en flujo solar durante la mision.

En tales casos, los sensores de temperatura pueden ser colocados cn ¢l cquipo
critico. Cuando las temperaturas criticas son alcanzadas, sc utilizan mecanismos
para modificar las propicdades termo-Opticas de la superficic o también sc
encienden o s¢ apagan calentadorcs de cnergia eléctrica para compensar csta
variacion en ¢l equipo de poder de disipacion. Esta seccion provee un breve andlisis



de los elementos de control activo, tales como tubos de calor, calentadores
clécetricos y persianas.

a) Tubo de calor. Es un dispositivo térmico que provee eficientemente transferencia
de cnergfa térmica a gran alcance cntre dos terminales con una pequeiia diferencia
de tempcraturas. Los tubos dc calor proveen una casi condicion isotérmica y pucden
ser considerados dispositivos de extra-alta-conductividad térmica.

Un tubo de calor consiste de un tubo cerrado cuya superficie interna ¢sta alincada
con una mecha capilar. El calor, en la porcion del evaporador del tubo, evapora el
fluido de trabajo. El resultando es una diferencia en presion que conduce el vapor
del evaporador al condensador, donde este se condensa y libera el calor latente de
vaporizacion. La pérdida de vapor por condensacion resulta en la interfase vapor-
liquido en el condensador entrando el liquido condensado en la superficic mechada,
y una presion capilar s¢ desarrolla. Esta presion lo bombea de retorno al evaporador
para revaporizacién. Asi los tubos de calor transportan ¢l calor latente de
vaporizacion continuamente de la scccion del cvaporador al condensador. El
alcance de calor transportado como calor latente de vaporizacion es usualmente
varios drdenes de magnitud mayor que el calor que puede ser transmitido en un
convencional sistema convectivo.

b) Calentadores eléctricos. Son usados para mantener la temperatura arriba cn los
niveles minimos permisibles. El calentador ¢s una parte tipica de un sistema de
ciclo cerrado que incluyc un sensor de temperatura y un controlador electronico de
temperatura. Los termostatos bimetalicos son usados en algunas aplicaciones.

¢) Persianas. Para un satélite en que ¢l cambio en potencia interna de disipacion o
flujos externos de calor son severos, no es posible mantener las temperaturas de los
equipos dentro de los limites permisibles cn ¢l disciio a menos de que la razon age
pucda ser variada. Un método muy comin y confiable que da cficientemente una
variacion a la razén a/e es a través del uso de persianas térmicas. Cuando las hojas
de las persianas cstan abicrtas, la razén efectiva a,/c cs baja ( baja a,, altae )y
cuando las hojas estan cerradas, la razon efectiva /e cs alta ( baja a,, baja e ). Las
persianas también reducen las dependencias de las temperaturas del satélite sobre la
variacion de las propiedades termo-Opticas de los radiadores.

Las persianas consisten de cinco componentes principales: plato base, hojas,
actuadores, clementos scnsitivos, y clementos cstructurales. El plato base es una
superficie dc baja razén ay/e que cubre los clementos criticos cuya temperatura sc
esta controlando. Las hojas, manejadas por los actuadorcs, son los elementos de las
persianas que dan caracteristica de radiacién variable en cl plato base. Cuando las



hojas cstan cerradas, cllas escudan el plato base de sus alrededores. Cuando cllas
cstdn totalmente abiertas, la conexion por radiacion del plato basc a sus alrededores
es mayor. Por estas dos posiciones extremas de las hojas la radiacion del plato base
puede ser variada en un rango definido.

Los actuadores son elementos de las persianas que manejan las hojas de acuerdo a
la temperatura sensada por cquipos colocados en c¢l plato basc. En un simple
sistema de actuacion, todas las hojas son manejadas por el mismo actuador. En un
sistema multihojas, varios actuadores son requeridos para operarlo.

1.2 Programas para anilisis térmicos

Varios programas, para propositos generales, son disponibles también para el
andlisis térmico de satélites. El primer paso ¢s una discretizacion del satélite en n-
nodos. Como se discutird posteriormente, para ¢l andlisis térmico sc necesitara
calcular los factores de acoplamiento de radiacion, factores de acoplamicnto de
conduccion y flujos externos de calor, ademds debemos conocer el calor disipado
de los cquipos del satélite. Los factores de acoplamicnto de radiacion y flujos de
calor en la 6rbita sc calculan usando ¢l programa de computacion LOHARP (otros
programas son posibles para csta tarca). Los datos para ¢stos programas consiste de
pardmetros estructurales del satélite, propicdades termo-opticas de las cubicrtas y
pardmetros orbitales. Los factores dc acoplamiento de conduccién son calculados
directamente de datos fIsicos. Los factores dc acoplamicnto de radiacién, flujos de
calor durantc la orbita, factores de acoplamicnto de conduccién y cquipos
disipadores de calor del satélite son los datos dc cntrada para ¢l programa SINDA
(Systems Improved Numerical Differencing Analyzer), que calcula las temperaturas
de los nodos. Otros programas analizadores térmicos son también disponibles. Si
las temperaturas no son accptables, ¢l disefio térmico sc modifica y ¢l proceso sc
repite.

1.3 Formulacion del problema

La Universidad Nacional Auténoma dc México (UNAM) ha crcado cl Programa
Universitario para la Investigacion y Desarrollo Espacial (PUIDE), en el cual sc
desarrolla ¢l proyccto UNAMSAT, Este consiste cn cl disciio y construccion de un
satélite pequefio experimental. El interés cn ¢l desarrollo del drca dc satélites cn
PUIDE ha llevado a la necesidad de crear un grupo para cl andlisis y discilo t¢rmico



de satélites. Para el andlisis térmico detallado se requiere de un modelo realistico y
dindmico, es decir, transitorio.

Los objetivos de esta tesis son los siguicntcs:
1) Se desarrollard un modelo matematico transitorio de un satélite experimental,

2) Se creard un programa de computacion para el control térmico dec satélites
pequeiios que permita obtener las temperaturas cn todas las ctapas de la mision
de cada una de sus componentes criticas,

3) Se seleccionard ¢l método numérico para resolver cl sistema de ccuaciones
resultantes,

4) Se estudiard las influencia de las propiedades termo-dpticas sobre diferentes
tipos de superficies.

S) Se validard, en forma progresiva, ¢l modelo desarrollado mediante ¢l andlisis
térmico de varias configuraciones de satélites (esférico, Colibri, PACSAT),

El satélite Colibri es un proyecto que esta en la fasc del diseiio conceptual, para lo
cual se necesario rcalizar una andlisis térmico preliminar.

El andlisis de los tipos de superficics cs con lo que se comienza, continuando con ¢l
desarrollo del modelo y del programa en forma progresiva, primeramente con un
satélite esférico y después se va complicando hasta poder simular el satélite Colibri.
"Por ultimo la validaciéon del modelo matematico se realiza con informacion dgl
microsatélite PACSAT, actualmentc en Orbita, mediante los datos dc las
temperaturas en seis elementos y planos del satélite. Se simula las temperaturas de
cada componente desde cl lanzamicnto hasta la estabilizacién cuasicstacionarias dc
las temperaturas y s¢ comparan con los datos experimentalcs.

El método dc pardmetros concentrados es muy utilizado para construir modelos
matemdticos cn cl andlisis térmico dc satélites. La inherente simplicidad y
flexibilidad dcl método hace sencillos los problemas dificil. El modelo ha
desarrollar sc basa cn un método de parametros concentrados.

El método consiste cn lo siguiente: el satélite s¢ divide en n-partes isotérmicas
llamadas nodos (puntos en que sc conserva la energfa) y una red de conductores que
la transficren entre los nodos, donde pueden entrar la energia a la red por medio de
términos fuentcs.



Los problemas en el desarrollo de dicho modelo y programa son:

1. Célculo de los factores de acoplamiento por radiacién: es necesario calcular
primeramente los factores dc forma para cada pareja de nodos; para esto debe
implementarse un rutina que realice csta tarca mediante la lectura de datos acerca
de la geometria de los nodos (longitudes, espesores, radios, distancias, etc.) y
datos de radiacion (cmisividad, absortividad, drea de radiacion, tipo de radiacion,
ctc.) y que como salida entregue los factores de forma. Una vez calculados sc
nccesita una rutina para cencontrar la inversa de una matriz necesaria para cl
célculo dc los factores de acoplamiento por radiacion de cucrpos griscs.

2. Célculo dc los factores dc acoplamiento por conduccion: cste calculo no s
complecjo porque bajo la suposicion de que los conductores transfieren la
encrgia, para cl caso de la conduccién, en forma lincal simplifica la rutina de
lectura de datos (conductividad del nodo, drea de contacto, espesores, resistencia
de contacto, etc.) y el célculo de las resistencia térmica para el caso lineal.

3. Cilculo de los flujos externos de calor: en ¢l siguiente capitulo se tratard el
cdlculo de los flujos externos, los cuales son muy simples en cl caso del flujo de
albedo ocasionado por la reflexion de la radiacion solar sobre la Tierra y en el
caso de la radiacion térmica terrestre, la cual ocurre por ser un cucrpo caliente.
La dificultad estd en cl cdlculo del flujo solar, que es el mayor de los tres flujos
externos. El flujo solar, sobre un nodo, depende de su proycccion sobre cl plano
perpendicular al vector sol, es decir, de su gcometria y de su posicion, la cual
varfa con respecto al ticmpo, el tipo de orbita y de la época del afio.

4. Resolver la ecuacion de balance térmico: un balance de energia da por resultado
un sistema de ccuaciones diferenciales acopladas no-lincales del mismo numero
de nodos que al integrarlas con respecto al ticmpo resultan cn la obtencion de
temperatura dc cada nodo cn cada instantc de la orbita. Tal sistema de
ecuacioncs debe ser resuclto por un método numérico cl cual debe ser
implementado al programa.



Capitulo 2

Andlisis térmico preliminar del satélite Colibri

2.1 Determinacion de los requisitos térmicos

El satélite Colibri cs un proyccto de PUIDE en la fase del discfio conceptual. Para
su andlisis térmico preliminar se comienza con la suposicion de que ¢l satélite es
esférico e isotérmico y de esta manera sc empicza a obtencer resultados preliminares
por medio del desarrollo de un modelo sencillo ¢l cual en forma progresiva aumenta
su complcjidad al modelar otros tipos de geometrias. En ¢l capitulo siguiente se
trata a fondo el satélite Colibri, una vez que sc finaliza ¢l andlisis preliminar.

2.1.1 Limitcs dec tempcratura opcracionales y de encendido del equipo

En la tabla 1D (apéndice D) se muestran algunas componentes que funcionan en
forma apropiada sélo si ellas sc mantienen dentro de un rango de temperaturas
especificados. Las temperaturas que s¢ presentan son las de limite operacional y de
encendido en el satélite.

Diferentes equipos funcionan éptimamente cn diferentes rangos de temperaturas. La
componente con un rango de temperatura mas estrecho es ¢l de la bateria.

Es necesario la comprension de las fuentes de calor externas para poder controlar
las temperaturas criticas de los equipos del satélite.

2.1.2 Flujos cxternos de calor

Los mayores flujos externos de calor sobre un satélite terrestre orbitando son flujo
solar, flujo de albedo y de la radiacién terrestre de la Tierra,



a) Flujos solar: el promedio anual del flujo solar fucra de la atmosfera terrestre cs
aproximadamente 1353 W/m?. El flujo es proporcional al inverso del cuadrado de la
distancia del Sol, que causa una variacion del 3% durante el afio debido a la
excentricidad de la drbita de la Ticrra. El méximo valor (1339 W/mz) ocurre en el
perihelio alrededor dcl 3 de cnero y el minimo (1309 W/mz) ocurre cn ¢l afelio
alrededor del 4 de julio, figura 2.1. El flujo solar es considerado independiente de la
altura de la érbita. Debido a la gran distancia entre el Sol y ¢l satélite, se considera
que ¢l flujo solar incide sobre ¢l satélitc con rayos paralclos. Ahora bien la
intensidad solar (cn unidades de potencia) sobre una superficic no sombreada por
algun otro cuerpo ¢s obtenida simplemente como ¢l producto de ¢l flujo solar por la
proyeccion del arca de la superficic sobre ¢l plano perpendicular a ¢l vector sol.
Entonces ¢l flujo solar incidente sobre la superficic esta dado por

Q=8psA

donde Q = intensidad solar incidentc, W

S = flujo solar, W/n®

A = drea total de la superficic, m’

ug = razdn de drea de proyeccion (efectiva) de la superficie / drea total,
cos 0 para un plano dondc 0 es el dngulo entre cl vector sol y cl
vector normal a la superficie,
= | para una ¢sfera,
coeficiente de aspecto solar, adimensional.

Solsticlo de versno
(1311 Wim')

e

Solsticio de invierno b
(1397 Wim') \J[]#
0

2]

figura 2.1 Variacion anual del flujo solar



b) Flujo de albedo: es la fraccion de la total radiacién solar incidente sobre la Ticrra
que es reflejada al el espacio como resultado de: la dispersion sobre la almosfera, la
reflexion en las nubes y en la superficie de la Tierra. El flujo constante de albedo ¢y
esta dado por

bg = Su

donde S = flujo solar constante, W/m?
a coceficiente de albedo, adimensional.

El valor medio anual recomendado para a es 0.30 + 0.02. El valor de a varia de 0.1
a 0.8. La variacién es relativa a el incremento en el promedio de la distancia de la
cubierta de nubes al ccuador y la alta reflectividad de la nicve y superficics
cubiertas de hiclo en regiones de alta latitud.

En el cdlculo del flujo de albedo sobre un satélite, cs comun considerar que el
coeficiente de albedo cs constante sobre la superficic de la Tierra. El cdlculo cs
complejo porque ¢l flujo de albedo depende de la posicion de cl satélite, la
orientacién de el Sol y la altitud del satélite. Si se considera ¢l simple caso de un
satélite csférico y se promedia la superficic del satélitc y de la oricntacion del Sol,
el flujo de albedo es

donde Re= radio de la Tierra, km,

§ = distancia del satélite al centro de masa dc la Ticrra, km.
a coeficiente de albedo, adimensional.

¢) Radiacion térmica terrestre: una porcion de la radiacion solar cs absorbida como
calor por la Ticrra y su atmdsfera y s remitida como radiacién térmica de acucrdo a
la ley de Stefan-Boltzmann. El valor medio anual dc la radiacidn térmica dc la
Tierra es ¢ =23717 Win®. Usualmente sc considera que la radiacién térmica
emitida por la Ticrra cs constante sobre su superficie. El flujo incidente, ¢,, sobre

una superficie del satélitc ¢s una funcién de la altitud y para un satélite esférico esta
dado por

R2 R2
= — '4 —_ / __U = l - _—i
¢'l‘ 201:1 | \I 2 2¢r | | 32



donde Tag= temperatura media anual de la Tierra como cuerpo negro, K
¢r = valor medio anual de la radiacion térmica terrestre, W/m?
= radio dc la Tierra, km.

3 = distancia del satélite al centro de masa de la Tierra, km.
o = constante de Stefan-Boltzmann, 5.67x 10® W/m’K.

2.1.3 Solucién para un satélite esférico isotérmico

Las temperaturas de un satélite son calculadas como soluciones de una simple
ecuacién de balance de calor de la forma:

Calor _| Calor . Calor Calor
almacenado | |queentra| |gencrado| |quecede
Para un satélite en orbita, el calor que es absorbido por la nave incluye el flujo
solar, la radiacién terrestre y el flujo de albedo. El calor, producido dentro del
satélite por potencia disipada es principalmente gencrado por componentcs
cléctricas y electronicas; es radiado del satélite por radiacion infrarroja por las

superfices externas; cs también intercambiado entre partes de las componentes por
radiacion y conduccion.

Durante ¢l estudio de la configuracion del satélite, los analisis térmicos
preliminares son rcalizados para estimar las temperaturas promedios y la medida
del radiador requerido para ésta. Para tal andlisis se considera que el satélite es un
nodo esférico isotérmico. El célculo del promedio de temperaturas es una
herramienta valiosa en el estudio de la configuracion, este scra suplido después por
un cédlculo mds detallado de las temperaturas en mds puntos cn cl satélitc.

La ecuacioén de balance para un satélite, figura 2.2, ¢s:

Calor | Flujoscxternos . Equipos disipadores Calor
almacenado | [ de calor [ de calor [radiado
donde Calor almacenado = me, 4
m = masa total del satélite, kg.
¢, = capacidad térmica especifica, J/kg K
T =temperatura absoluta, K.



Los flujos externos de calor son ¢l flujo de solar, el flujo d¢ albedo y la radiacion
térmica terrestre y estin dados por

, - R2 R2
Flujos externos = oigSuA + oigpp 32| - 1 - £ [ A+ aguply [1-f1-—%|A
8 52 2°r 52

donde

Q=

intensidad solar incidente, W

= flujo solar, W/m*

drea total de la superficie, m?

coeficiente de aspecto solar, adimensional

razon de drea de proyeccion (electiva) de la superlicic / drea total,
cos ¥ para un plano donde y es el dngulo entre el vector tierra y el
vector normal a la superficie,

+ para una csfera,

coeficiente de aspecto terrestre, adimensional

= temperatura media anual de la Ticrra como cuerpo negro, K

valor medio anual de la radiacion térmica de la Tierra, Wim?

= radio de la Tierra, kin

distancia del satélite al centro de masa de la Tictra, km
coeficicnte de albedo, adimensional

= absortividad, adimensional.

Flujo solar
Radiacién al espacio

Radiacién térmica terrestre /
l‘lujo de albedo

figura 2.2 Balance térmico en un satélite isotérmico esiérico



Por la ley de Stefan-Boltzmann tenemos entonces
Calor radiado al espacio = eAoT"
donde € =emisividad, adimensional
A = gdrea de radiacion, m?
o = constante de Stefan-Boltzmann, W/m’K.

T =temperatura absoluta, K,

Por lo tanto, la ecuacion de balance cs

. R2
me, & = ogSu A + aguy S—s"[l - \fl --g%] A
I R{ 4
+ogur=o [1-J1-—L|A+p-cAcl @0
2r 52

donde p es la potencia térmica del satélite.

Para una condicion cn cstado estacionario, la temperatura de equilibrio csta dada
por:

14

2 2
wl 25 +u Sal _Iy_ Eﬁ. +1 _ _Bﬂ. P
T, vy Spy iy s ') 2| 2 Hrd | 1=y 52 + oA (2.2)

Un satélite esta sujeto a estaciones de eclipse dependiendo del tipo de 6rbita cn que
se encuentre. Durante cstos periodos, S ¢s cero y la temperatura desciende. Para
garantizar que los equipos puedan estar seguros durante los perfodos del cclipse, es
necesario calcular la temperatura minima a experimentar durante éste. También s
importante conocer el ticmpo de calentamiento durante cl retorno a las condicionces
iniciales (equinnoccio).

La ccuacion (2.1) pucde ser escrita cn términos de la temperatura de cquilibrio T,
como

ar T 1
@ eAT @9
donde el tiempo constantc es
_ mCp

= 3
4e0AT,



La solucion de la ecuacion (2.3) depende de s la temperatura esta decreciendo o
incrementando. La temperatura de cquilibrio, T,, para cstos dos periodos serd
diferente. Asl para el caso de enfriamicnto (sin flujo solar) y T > T, , la solucion
puede ser escrita conio

t T T
-+C, =2 ‘tl"———‘l"—] .
i [co \ T co T (24)

[4 [4

y para cl caso de calentamicnto (con flujo solar) y T <T, la solucion esta dada por

L C,= 2[lunh" I——tan" -—T—] (2.5)
T T, T

(4 c

donde C; es la constante dc intcgracion y estd detcrminada por las condiciones
iniciales, temperatura cn t = 0, quc cs conocida. Se debe de notar que la temperatura
no puede ser escrita explicitamentc como una funcion de ticmpo.

2.2 Estimacion preliminar de temperaturas y flujos de calor

La primeras suposiciones hechas para cilculo de temperaturas y flujos de calor cn el
andlisis térmico preliminar del satélitc son:

1. satélite isotérmico esférico (conductividad térmica infinita y gcometria csférica),

2. propiedades termo-6pticas constantcs cn la superficic (ag/e constante),
3. pur = 1.0 (simplificaciéon del modclo).

Allura de la 6rbita, kim 1000
Potencia térmica, W 32
Didmetro, m 0.5
Masa , kg _ 20
Coeficiente de albedo terrestre, adimensional 04
Constante solar, W/im* 1353
Cocficiente de aspecto solar, adimensional 0.25
Coeficiente de aspecto terrestre, adimensional 0.25
Radiacion térmica terrestre, W/m* 237
Capacidad térmica especifica, J/kg K 900

tabla 2.2 Caracteristicas y pardmetros orbitales del satélite
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Las anteriores suposiciones son restrictivas, pero ellas permiten obtencr una
estimacion gruesa de las temperaturas, y csto muy til en la primcra ctapa del disciio
conceptual. Las caracteristicas y parimetros orbitales del satélite son presentados cn la
tabla 2.2.

La siguiente tabla 2.3 presenta el resultado de los cilculos de flujos de calor en ¢l
satélite. Es evidente que la mayor fuente de calor es la radiacién térmica dirccta. El
flujo de albedo y la radiacion térmica terrestre son de un orden de magnitud menor a
la radiacion solar atin considerando iy = 1.0, pero todos los flujos sc toman ¢n cuenta
para los cdlculos dc las temperaturas.

Flujo solar, W/in* Q=1594
Flujo de albedo, W/m* bq=4.0
Radiacion térmica de la Tierra, W/m‘| ¢, = 6.0
Flujo total, W Q;=172.6

tabla 2.3 Calculo de flujos de calor en ¢l satélite

Es muy importante para el satélite, en ¢l eclipse, que la radiacién térmica terrestre sea
mayor que la potencia térmica interna.

La ecuacién (2.2) permite calcular las temperaturas de equilibrio en el eclipsc o cn el
equinoccio dependiendo del valor de S, lo que implica que el flujo solar y el flujo de
albedo son cero.

La tabla 2.4 muestra la cstimacidn de temperaturas de cquilibrio durante el equinoccio
para seis diferentcs tipos dc superficics. La superficie blanca ¢s una, por asi decirlo,
“cubierta fria”, porque clla absorbe poco y tiene una emisividad alta. La pintura ncgra
y el aluminio son cubiertas de temperaturas medias (10° ~ 11° C). Para la superficic de
oro, la temperatura de equilibrio es muy alta, esta superficic pucde ser considerada
como cubierta “caliente”. El cocicnte de la absortividad entre la cmisividad da una
pronto respuesta a el tipo de comportamiento de la temperatura de equilibrio. Cuando
og /e ¢s mayor que uno la cubicrtas es “calicnte”, si ¢s menor cs “fria” y las dc
temperatura media cs cuando es igual a uno.

El satélite cubicrto de celdas solarcs ticne una temperatura de cquilibrio de -11°C en la
superficie. Los calculos son obtenidos por el programa A (apéndice A).
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Tipo de superficie Oy £ g /e T, °C
Aluminio 0.3 0.3 1.0 12
Pintura blanca 0.2 09 0.22 =77
Pintura negra 0.9 0.9 1.0 10
Oro 0.25 0.045 5.55 165
Celdas solares (silicio) 0.6 0.82 0.73 -1

tabla 2.4 Estimacion de temperaturas de equilibrio para diferentes tipos de superticics

Utilizando las ecuaciones (2.4) y (2.5) es posible calcular la temperatura del satélite en
un tiempo dado por medio del método de Newton (1B, apéndice B), ¢l cual consiste
en cncontrar la raiz de la ccuacion {(T) = 0, donde f es derivable.

En el caso de enfriamiento la funcion cs:

£(T) = 2(coth" ,—r"—-cor' %j -C, -% 2.6)

< [

Dado un ticmpo se quierc conocer la temperatura donde C;, como se habia
mencionado, depende de las condiciones iniciales.

El célculo de la temperatura T,, para el caso del eclipsc, es nccesario para poder
resolver la ecuacion f(T) = 0.

El programa 2A obtiene los siguientes resultados:

1. La T, en ambas situaciones (ecuacion (2.2)),

2. Las temperaturas de enfriamiento para cuatro tiempos dados del mismo intervalo y
como temperatura inicial la de equilibrio en cquinoccio ( método de Newton para
resolver la ecuacion (2.6)),

3. El tiempo de calentamiento, dada la temperatura inicial como la de cquilibrio en
eclipse (ccuacion (2.5) para T="T, + IK, T, calculado cn 1).

La tabla 2.5 mucstra ¢l tiempo de calentamicnto de la superficic para elevar 1°C la
tempcratura de equilibrio en eclipse.

Aluminio | Pintura blanca | Pintura negra Oro Ccldas
T, eclipse °C -124 -165 -137 -38 -144
tiempo, seg 61.02 101.33 16.99 76.16 26.87

tabla 2.5 Tiempo de calentamicato para clevara T, , e eclipse, 19C
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De manera andloga la tabla nos ensela que el oro es una superficic “caliente” por su
emisividad baja y la blanca es “fria” por tener una emisividad alta. Las otras
superficies quedan dentro de la clasificacion de cubicrtas de temperaturas medias.

La tabla 2.6 presenta los célculos de las temperaturas de enfriamiento contra cl
tiempo.

Segundos | Aluminio | Pintura blanca Pintura negra Oro Celdas
0 12 -77 10 165 -11
600 8.95 -78.55 225 16245 | -16.15
1200 0.45 -80.85 -4.65 16045 | -20.95
1800 3.95 -81.85 -10.85 15825 | -25.48

tabla 2.6 Temperaturas de enfrinmicnto para diferenles tipos de superlicies, * C

La ecuacién de balance térmico para cl satélite es la siguicnte
me, §& = Flujos externos + Equipos disipadores - Calor radiado

La masa, la capacidad térmica y la potencia térmica permanccen constantes en los
célculos, lo tnico que si cambia son la absortividad e emisividad, en consecuencia,
cambian los flujos externos y ¢l calor radiado.

Para una cubierta de alta absortividad y mediana emisividad, dT/dt scra mayor que en
el caso de alta absortividad y alta emisividad, esto sc debe a que los flujos externos
son altos y ¢l calor radiado es menor en el primer caso que cn segundo.

De la tabla anterior obscrvamos a las celdas como la cubierta de mayor variacion de
temperatura debido a su alta cmisividad y mediana absortividad, (presencia dc la
radiacion térmica terrestre aun cn elipse). La pintura negra tiene alta emisividad pero
también alta absortividad. La blanca, por su muy alta cmisividad y baja absortividad,
ticne la menor variacion de temperatura.

La ecuacion (2.1), cuya solucién cxacta puede ser encontrada en forma implicita
(ccuaciones (2.4) y (2.5)), describe como c¢s ¢l cambio de temperaturas con respecto al
tiempo, donde cl producto masa por capacidad térmica (mCp), conocido como inercia
térmica, cs un factor importante para csta variacion.
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La solucién a esta ecuacion puede ser bien aproximada por métodos numéricos de
integracion de ecuaciones diferenciales acopladas no-lincales. Un buen método cs ¢l
de Runge-Kutta (2B).

Se modela ahora el siguiente caso. Se analizari ¢l caso del lanzamiento del satélite de
la Ticrra con variacion de las temperatura y de flujos debido al cclipsc.
Condicionalmente sc toman dos casos llamados: verano ¢ invierno.

El satélite tiene las mismas caracleristicas y pardmetros orbitales presentados cn la
tabla 2.2 anterior, mids un periodo dc orbita de 105.12 min y una duraciéon de 34.68
min para el eclipse durante el cual se realiza el lanzamiento.

Para poder simular este satélite ¢l programa 3A resuclve a la ccuacion diferencial (2.1)
bajo diferentes condiciones. La primera cs cuando se encuentra en ¢l eclipse y la
segunda cn el equinoccio encontrando las temperaturas de el satélite en cada instante
de la érbita. Este procedimicnto de resolver dos veces la ecuacion (2.1) lo realiza en
cada Orbita cambiando las condiciones iniciales de temperaturas, empezando con 20
°C en verano y 5 °C en invierno. El satélite esta cubierto por celdas de silicio con una
absortividad de 0.6 y emisividad dc 0.82.

Los resultados, para cl caso verano, sc observan en la grifica 1C (apéndice C). En csta
s¢ obscrvan dos procesos transitorios con ticmpos caracteristicos diferentes:
enfriamiento global del satélite y variacién de la temperatura orbital con t = orbita
como cl periodo..

Las temperaturas del satélite modclado presentan:

1. Tiempo dc establecimiento cuasiestacionario de aproximadamente siete orbitas,

2. Amplitud dc 13 °C entre la méaxima y la minima,

3. Promedio bajo debido al eclipsc,

4, Se observa que cn el cclipse, de la primera 6rbita, la temperatura desciende a -6°C
bruscamente y aun cn ¢l equinoccio continua su descenso. Esto ¢s consecuencia de
tener una temperatura mayor de la de equilibrio en equinoccio, -11 °C, por esta
razén continta cedicndo calor.

El criterio de cstabilizacion cuasicstacionario que se utiliza para parar ¢l programa cs
cl siguiente: si |Tmi - Ty, | <0.2, entonces se alcanza la estabilizacion, donde Ty
es la temperatura maxima cn la i-ésima orbita.
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Para el caso invierno la grafica 2C, el satélite presenta los mismos proceso. La
variacién con el primer caso es que alcanza a descender su temperatura hasta la de
equilibrio durante el eclipse de la primera 6rbita.

La duracién del cclipse influye en la temperatura. La grifica 3C presenta un cambio
en el tiempo del eclipse a 10% del periodo de 6rbita. Como resultado observamos un
aumento considerable en la temperatura, disminucién de su amplitud y cambios en ¢l
caricter del proceso.

Dependiendo de su cficiencia, las celdas de silicio tienc una variacion en su
absortividad entre 0.6 a 0.75. Para ¢l tipo de celdas con absotividad 0.75, muestra la
gréfica 4C un proceso idéntico pero el nivel de temperaturas aumenta (clevacion de 15
°C en su temperatura promedio), la amplitud de también aumenta a mas de 14 °C y un
establccimiento cuasiestacionario de aproximadamente seis orbitas.

2.3 Scleccion de cubiertas y aislantes térmicos, espesores de metales y
materialcs,

El siguicnte paso consiste en un analisis un poco mas detallado. Se considera el caso
de un satélite esférico de 0.5 m de didmetro dividido en dos partes iguales unidas poi
una placa de lcm de espesor, la cual funciona como una aislante o conductor térmico
dependiendo de su conductividad o drea. El nuevo problema presenta el intercambio
de calor por conduccion entre dos nodos con propiedades termo-dpticas constantes en
la superficie. La ecuacion (2.2) es utilizable solamente en cl caso de un nodo y por lo
mismo no interviene los conectores conductivos. Necesitamos un modelo para este
nucvo problema el cual incluya los términos de transferencia de calor por conduccion.

La ecuacion de balance térmico para un satélite esférico se trasforma cn un sistema de
dos ecuaciones diferenciales acopladas no-lincales cn el caso de dos nodos.

En ¢l método de par@metros concentrados, los conductores son lincales y se calculan
como el producto del factor de acoplamicnto de conduccion de los nodos por AT.

La ccuacién de balance para cada nodo es entonces:

dT, S
mic, —- =agSugAi + pi- e AT -Cy(Ti-T) ij=12 (.7

nicm m

=

donde Cyj= —L A,
P

(=4
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k, = conductividad de la placa,

8, = espesor de la placa,

= drea transversal de la placa.

Por sunplludad se supone la no existencia, por ¢l momento, de el flujo de albedo y la
radiacidn térmica terrestre, de los cuales se estudiaron, anteriormente, su pobre
contribucion a la energla calorifica total que entra al satélite. En la ecuacién general
para n-nodos serdn incluidos nuevamente ambos flujos.

?
I

Los pardmetros orbitales y constantes para los flujos externos de calor: altura, periodo
orbital, duracién del cclipse, albedo, constante solar y radiacion térmica terrestre, son
iguales al caso anterior de un nodo.

La tabla 2.7 muestra caracteristicas y propicdades termo-dplicas para cada nodo.

Nodo | Nodo 2
Potencia térmica, W 3.2 0.0
Absortividad, adimensional 0.3 0.3
Emisividad, adimensional 0.3 0.3
Masa, kg. 10.0 10.0
Coeficiente de aspecto solar, adimensional 0.25 0.0
Capacidad térmica especifica, J/kg K 900.0 900.0
Area de radiacién, m* 1.57 1.57

tabla 2.7 caracteristicas y propicdades termo-dpticas para cada nodo

El cocficiente de aspecto solar para ¢l nodo dos es cero, esto significa que siempre
oculta su cara al Sol, que es cl caso contrario al nodo uno, ¢l cual ademas tiene,
unicamente él, generacién de energfa interna, figura 2.3.

La ecuacion (2.7) es un sistema de ecuaciones diferenciales que se debera resolver a
través de un método numérico. Cl método de Runge-Kutta para sistemas dc
ccuaciones diferenciales acopladas no-lincales (3B) es utilizado para integrar y poder
cntonces conocer las temperaturas de cada nodo n un instante dado. El uso de este
método es justificado para comenzar en la solucion de un problema complejo y poder
verificar la convergencia del modelo o algunos otros problemas.

La grafica SC mucstra la tunperalurn de los dos nodos para una placa con drca
transversal igual a 0.1963 m’ y una conductividad de 0.1 W/mK.
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La variacién y promedio de temperatura del nodo uno es 21° C y -14° C
respectivamente. El nodo dos por recibir calor solamente por conduccion su
temperatura promedio, -26° C, es mas baja que la del nodo uno y por no existir
generacion de calor interno su variacion de temperatura es tan solo de 2° C,

©

¢ ]
Vector Sol

0

figura 2.3 Posicion de los dos nodos del satélite eslérico con respecto al Sol

La grafica 6C representa las temperaturas de los dos nodos cuando la conductividad
de la placa es 400 W/mK (cobre), las cuales son idénticas, esto se dcbe a que este tipo
de material es un conductor y no un aislante como en el caso anterior.

La temperatura promedio,-20° C, es mas alta para este caso y la variacion es de 7° C
para los dos nodos.

En el capitulo siguiente se tratard la ccuacion general de balance térmico para un
satélite con n-nodos y se verd el andlisis para cl caso ya mencionado, Colibri.



Capitulo 3

Desarrollo del modelo térmico del satélite Colibri y de
programa para el analisis térmico dectallado basado en el
método de pardmetros concentrados

3.1 Desarrollo del método de transferencia de calor entre ¢l satélite y ¢l
espacio

Un satélite real ticne un gradiente de temperatura no despreciable que representa un
complejo intercambio de calor por conduccion y radiacion a través del satélite. Las
ccuaciones del balancc térmico estan basadas ecn ¢l ya mencionado método de
parametros concentrados.

El enfoque basico del método es el siguiente: el satélite se modela como una red de
nodos y conductores. Los nodos son puntos que conservan la encrgia; cllos pucden
simular un clemento con capacidad térmica finita (nodo difusivo), ccro (nodo
aritmético) o capacidad infinita (nodo frontera). Los conductores transficren la
energla entre nodos como el producto del factor de acoplamiento de conduccion por
la diferencia de las temperaturas (conductores lincales) o como el producto dcl
factor dc acoplamicnto de radiacién por la diferencia de las cuartas potencias de las
temperaturas (conductores radiales). La cnergia puede entrar o salir de la red por
medio de términos fuentes o pozos, respectivamente.

El modclo cs un sistema de ccuaciones diferenciales que es ¢l siguiente:

m;c, %[li+j%|Cij(Ti - 'l‘j) +:§:0Rij(vl~i4 - ’]'ja)

=P+ A RS+ A, oA, (3.1
donde m; = masa dcl nodo i, kg.
¢, = capacidad térmica de nodo i, J/kg*K

T, temperaturas de los nodos i, K



4+ = razon de variacion de temperatura del nodo i, K/s

C; = factor de acoplamiento de conduccién entre nodos iy j, wK'!
R; = factor de acoplamiento de radiacion entre los nodos iy j, m’
pi = potencia térmica del nodo i, W

a; = absortividad solar del nodo y, adimensional

A; = drea de radiacion para el nodo i, m
ng; = coeficiente de aspecto solar del nodo y, adimensional
wyi = coeficiente de aspecto terrestre del nodo y, adimensional

S = flujo solar, W/m
¢, = flujo de albedo, W/m’
¢, = radiacion terrestre, Wi,

La suma que corresponde al intercambio de radiacion en las ecuaciones (3.1) varfa
desde uno hasta n + 1, esto se debe a que ¢l espacio es considerado ¢l n + 1-¢simo
nodo.

Las temperaturas en los n-nodos son determinadas resolviendo las ecuaciones (3.1),
las cuales forman un sistemas de ecuaciones diferenciales no lincales, acopladas de
primer orden. Programas de cémputo de métodos numéricos son usados para
calcular las temperaturas.

3.2 Seleccién de métodos numéricos para la integracion del sistema de
ecuaciones diferenciales acopladas no-lineales de primer orden

El método cldsico de Runge-Kutta para resolver sistemas dc ccuaciones
diferenciales ordinarias acopladas no-lineales utiliza un paso de integracién dado y
no lo pucde cambiar en el transcurso de las iteraciones, aunque existen versiones
modificadas que si rcalizan dicho cambio. El uso de Runge-Kutta es justificado en
¢l principio del desarrollo de problemas complejos, ya que sc utiliza para verificar
la convergencia. Sin embargo, conocer el paso de integracion para quc cl sistema dc
ccuaciones (3.1) converja cs dificil es por esta razon que ¢l método Runge-Kutta
debe de ser sustituido.

El cambio del paso de integracion cn las ccuaciones diferenciales rigidas es
importante para minimizar ¢l ticmpo de convergencia y el nimero de itcraciones.
Por csta razén es nccesario utilizar un método numérico predictor-corrector para
resolver cl sistemas dc ecuaciones diferenciales (3.1).
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Un método predictor-corrector es ¢l método de Gear'” , porque predice y después
corrige el paso de integracion inicial para cada iteracién y, de esta manera,
minimiza tiempo de convergencia y nimero de iteraciones.

Las ccuaciones resueltas en el anterior capitulo, asi como, las ccuaciones (3.1) son
rigidas, su comportamiento es exponencial (tienden a un equilibrio), es por esto que
es posible resolverse con ¢l método de Gear.

Se concluye entonces que Runge-Kutta cs un método para comenzar el desarrollo
de problemas y una vez que se comprucba la convergencia se cambia de método de
integracion en el proceso del anlisis detallado del problema a resolver.

3.3 Factores de forma y tipo de radiacién

El intercambio de calor por radiacidn entre dos superficics negras iy j cs igual a
Qj = Ryo( T - Tj4 )

donde Rj= AjF, factor dc acoplamiento de radiacion, m?
A, = drea de radiacidn del nodo i, m?
Fij= factor dc forma entre cl nodo i y j, adimensional.

El cdlculo de los factorcs de forma llega a ser complejo dependiendo de la
geometria y de su posicion relativa a los nodos.

Una biblioteca de férmulas es Gtil para simplificar los calculos de este factor y en
esta manera cada parcja de nodo se modela como un tipo de radiacion de la
biblioteca. Se aproxima a los nodos por clementos de geometrias y posiciones
rclativas mds simples, cs posiblc obtencr los Fj; de una mancra mas ripida y
sencilla. Son necesarios para cste calculo algunos datos como son espesores, radios,
alturas, distancias, lados, ctc., por lo que es factible la creacion dc arreglos en forma
dc matrices, en las cuales, se almacena esta informacion dependicndo del tipo de
radiacion que sc asigne a la parcja de nodos.

Los tipos de radiacién se pueden resumir cn la tabla 1.1D, divididos cn geometrias
bidimensionales o tridimensionales. A cada tipo sc¢ le asocia un ndmero ¢l cual
identifica la gcometria y la posicion relativa entre ¢l nodo i y ¢l nodo j. La matriz

O programa en lenguaje Fortran 77 del método de Gear en Internet. http://www.netlib.org/linpack
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simétrica “radiac” almacena en las entradas (i, j) el tipo de radiacion entre ¢l i-
¢simo nodo y el j-ésimo nodo.

El nimero de variables a utilizar para el cilculo de factores de forma depende del
tipo. Por ejemplo, el maximo numero de variables utilizadas ¢s cinco para el tipo
11, asf como cl minimo cs uno en ¢l tipo 2.

Las variables para el cdlculo de [y, dependiendo del tipo dc radiacion, son
almacenadas cn las entradas (i, j) de las cinco matrices siguicntes de n por n:

1. Matriz farl: primera variable,
2. Matriz far2: segunda variable,
3. Matriz far3: tercera variable,
4. Matriz far4: cuarta variable,
5. Matriz far$: quinta variable

Asl, si la entrada (i, j) del la matriz “radiac” es once, esto significa que el tipo de
radiacion entre los nodos i y j es ¢l de rectangulos perpendiculares sin lado en
comun, por lo tanto, la primera variable que es L, esta almacenada en la entrada (i,
j) de la matriz “farl”, la segunda L, en “far2”, la tercera Ly en “far3”, la cuarta L,
en “far4” y la quinta W en “farS”.

En el caso de que el tipo sea 2, la primcra variable y Unica es « la cual podemos
encontrar dentro de la matriz “farl” en la entra (i, j). A las demds matrices se les
coloca un cero en esta entrada, ya que su valor no importa para ¢l cilculo de F;.

El orden de las variables se localiza también en la tabla 1.1D, para cada tipo de
radiacion. Cuando cl tipo de radiacion es ccro ¢l valor de todas sus variables
también lo es.

En conclusion cs necesario el mancjo de scis matrices (radiac, farl, far2, far3, fard,
far5) de n por n para poder mancjar la informacion completa para cl célculo de los
factores de forma.

3.4 Matriz de conduccion

El intercambio de calor por conduccion cntre los nodos i y j con la misma
conductividad es igual a

Qij = Cij( T;- Tj )



31

donde Cij= kA; / Lij) \Y
A= drea de conduccion del nedo i al nodo j, m?
k = conductividad, W/mK
L= distancia entre los centros de masa de los nodos i y j, m?.

La matriz de conduccidn, llamada “conduc”, tienc en su entrada (i, j) ¢l calculo de
Cyj» ¢l cual es bastante sencillo. De esta manera se maneja de forma practica la parte
conductiva del sistema de ecuaciones (3.1). Esta matriz también es simétrica, asi
como también la matriz “radiac”.

3.5 Desarrollo de la red térmica

Para construir un modelo térmico matematico de un satélite se debe conocer las
dimensiones, ¢l lugar de cada uno de los equipos, los tipos de ensamblajes, la
naturaleza de los materiales que son usados. Los nodos en el modelo deben ser
clegidos para ser tan isotérmicos como sea posible. Sin cmbargo, ¢l namero de
coeficiente de conductividad y radiacion que se tienen que calcular s¢ incrementa
rapidamente con el nimero de nodos, entonces la modelacion es un compromiso
entre el error intrinseco en un nimero limitado de nodos y ¢l costo (labor y tiempo
calculado) de un gran modelo. Los nodos deben ser clegidos sensatamente en
acucrdo con el problema fisico estudiado.

En el siguicnte satélitc a modelar es Colibri, figura 3.1, su geometria deja de ser
esférica y su discretizacion consta de tres nodos. En este modelo existe intercambio
de calor, ademds por conduccion, por radiacion cntre sus componentes, caso que no
se habia presentado cn los anteriores.

El nodo uno radia y conduce calor al dos y al tres, pero entre estos dos ultimos no
existe flujo de calor. A estos nodos sc les asocia el tipo de radiacion cero. Los
nodos son de aluminio y sus superficics son de celdas de silicio.

El tipo de radiacion se almacena en la matriz “radiac” siguicnte

0 10 10
radiac=[10 0 O
10 0 O



Dec la matriz anterior podemos observar los siguientes puntos:

1. El tipo de radiacion cs cero entre los nodos dos y tres, esto significa que no
existe intercambio de radiacion entre ellos.

2. Su diagonal cs de ceros, la razon se debe a que son nodos convexos. (F; =1 en
un nodo céncavo).

3. Entre el nodo uno y dos existe intercambio de radiacién de tipo dicz (rectangulos
perpendiculares con un lados cn comin), andlogamente para los nodos uno y
tres.

4. La matriz cfectivamente cs simétrica.

/// 0.3m

o

Nodo 1|

033m

—

figura 3.1 Satélite Colibri

Los datos neccsarios para calcular ¢l tipo de radiacion diez son X, Y, Z y cl orden
de estas variables de acucrdo con la tabla 1.1D es: Y primera variable, Z segunda
variable y Z tercera variable.



De acuerdo con el orden anterior podemos obtener a las matrices “far”.

farl =

far2 =

far3 =

fard =

fars =

El nimero méximo de variables utilizadas en ¢l tipo diez es tres por lo cual la
matrices “far4” y “far5” son la matriz cero y la no simetria en las matrices “farl”,

(0.00000E + 00
0.38000E + 00
0.38000E + 00
0.00000E + 00
0.33000E + 00

\0.33000E + 00

0.00000L + 00
0.30000E + 00
\0.30000E + 00

0.00000E + 00
0.00000C + 00
\0.00000E + 00

0.00000E + 00
0.00000E + 00

\0.00000E + 00

0.33000L + 00
0.00000E + 00
0.00000E + 00
0.38000E + 00
0.00000E + 00
0.00000E + 00

0.30000E + 00
0.00000L: + 00
0.00000E + 00

0.00000E + 00
0.00000E + 00
0.00000E + 00

0.00000E + 00
0.00000E + 00
0.00000E + 00

0.33000E + 00
0.00000E + 00
0.00000E + 00,
0.38000E + 00
0.00000E + 00
0.00000E + 00/

0.30000E + 00)
0.00000I: + 00

0.00000E + 00

0.00000E + 00
0.00000E + 00

0.00000E + 00,

0.00000E + 00

0.00000E +00].

0.00000E + 00

“far2” y “far3” es porque cn general F; es diferente a F;.

Es necesario el conocimicnto de las propiedades radiactivas de los materiales. La

tabla 3.1 muestra a cstas.

Nodo | | Nodo2 | Nodo3
Arca de radiacién, m* 0.099 0.114 0.114
Absortividad 0.6 0.6 0.6
Emisividad 0.82 0.82 0.82

tabla 3.1 Propicdades radiactivas de los nodos
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La tabla 3.2 nos presenta los datos acerca de propiedades conductivas de los nodos
del satélite.

Nodo | Nodo 2 Nodo 3
Conductividad, W/m*K 237 237 237
Area de conduccién, m” 0.015 0.015 0,015
Distancia entre los centros de masa, m 0.19 0.19 0.19

tabla 3.2 Propicdades conductivas de los nodos

Colibri tiene placas de panal de abejas (honeycomb) en las uniones de sus nodos, ¢s
por eso que el drea de conduccion es 5% del drea de contacto.

La matriz de conduccién “conduc”, calculada a a partir de los datos de la tabla 3.2,
es la siguiente.

0.00000E +00 0.93552E+00 0.93552E +00
conduc = | 0.93552E + 00 0.00000E +00 0.00000E + 00
0.93552E + 00 0.00000E +00 0.00000E + 00

Un nodo no conduce calor a si mismo, por lo tanto la diagonal de la matriz cs
siempre cero. “Conduc” es simétrica por tener una ecuacién simétrica Cj;.

Los pardmetros orbitales, tabla 3.3, también varfan con los anteriores satélites. Su
orbita es circular y siempre presenta las mismas caras a la Tierra. La figura 3.2
ilustra el movimiento de rotacién que realiza. También ¢s importante mencionar la
consideracion de todos los flujos externos.

Altura, km. 6500
Periodo, seg. 5820
Tiempo de eclipse, seg, 2095.2
‘Temperatura de lanzamiento, ° C 20

tabla 3.3 Pardmetros orbilnles
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Los coeficientes de aspecto solar y tcrrestres, por simplicidad en este caso, sc van a
considerar constantes. Estos y algunos datos complementarios como son masa,

potencia térmica, capacidad térmica, en la tabla 3.4, son agrupados.

Nodo | Nodo 2 Nodo 3
Coeficiente de aspecto solar 0.0 1.0 1.0
Coeficiente de aspecto terrestre 0.0 1.0 1.0
Masa, kg 15.401 15.401 15.401
Potencia térmica, W 3.2 0.0 0.0
Capacidad térmica, J/kg*K 900 900 900

tabla 3.4 Datos complementarios del satélite

El espesor del nodo uno es tan pequefio comparado con su longitudes que podemos
suponer que ¢l flujo absorbido por él es cero, por lo cual el coeficiente de aspecto
solar y terrestre son cero para este nodo, pero también es el nodo donde se genera
calor internamente dentro del satélite.

- F

K

figura 3.2 La 6rbita del satélite Colibri

Con los datos prescntados en las anteriores tablas se conocen todas las constantes
necesarias para poder resolver el sistema de ecuaciones (3.1)
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El programa de andlisis térmico utilizado para el cilculo de las temperaturas de los
nodos en los satélites esféricos anteriores debe sufrir cicrtas modificaciones para
poder trabajar con este nucvo problema.

Primera modificacion. Capacidad para resolver las ccuaciones (3.1) no importando
el nimero de nodos con una condicion inicial de temperatura en cierto tiempo
inicial en el comienzo del periodo de cclipse.

Scgunda modilicacion. Mancjo de informacion para ciertos cdlculos como son:
cuatro constantes (flujo solar, constante de Stefan-Boltzmann, radiacion térmica
terrestre, cocficiente de albedo), nueve variables (tiempo inicial, parametro de
impresién por orbita, nimero maximo de orbitas a calcular, altura, periodo,
porcentaje de eclipsc, temperatura inicial), nueve vectores ( potencia térmica, masa,
cocficientc de¢ aspecto solar, cocficiente de aspecto terrestre, absortividad,
emisividad, capacidad térmica, drca de radiacion, conductividad) y sicte matrices
(conduc, radiac, farl, far2, far3, fard4, farS).

Tercera modificacion. Uso de una subrutina para la biblioteca de féormulas para el
cdlculo de factores de forma entre nodos dependiendo del tipo de radiacién entre
estos.

El programa ademas de entregar las temperaturas cn cicrtos intervalos de ticmpo
calcula una matriz cuyas cntradas son los factores de acoplamientos de radiacion.

La matriz siguiente de entradas Ry ¢s de tres por cuatro, porque ¢l cuarto rengldn es
¢l vector de radiacion emitido por cl satélite al cuarto nodo, cl espacio.

0.00000E +00 0.17329E-01 0.17329E-01 0.16236E + 00
R=|0.19955E-01 0.00000E+00 0.00000C +00 0.18696E +00|.
0.19955E -01 0.00000E +00 0.00000L +00 0.18696E + 00

La grifica 7C presenta las temperaturas de los nodos, donde por la simetria en la
geometrfa y de la posicion con respecto al Sol del satélitc cl nodo dos y el tres
tienen exactamente la misma curva, cs decir, las mismas temperaturas cn cada
instante de la 6rbita.

El lanzamiento cs cn verano y el tiempo de estabilizacion de las temperaturas
méximas (cstado cuasicstacionario) cs después de 18 orbitas.
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Las temperaturas promedios, en las estabilizacion, es de 2.5° C y -7° C para cl nodo
uno y para ¢l dos y el tres respectivamente, ademds la variacion de temperaturas es
la mismas para todos los elementos de la discretizacién, 2.2° C.

Son interesantes los siguicntes casos modelados conservando exactamente los
mismos parametros orbitales, caracteristicas y propicdades termo-Opticas del
satélite.

Caso 1. Sc aislan térmicamentc las drcas de contacto de cada nodo impidicndo de
esta mancra la transferencia de calor por conduccion.

Caso 2. Sc elimina el intcrcambio de calor por radiacion entre ¢l nodo uno y los
nodos dos y tres.

Caso 3. Se combinan ambos casos, es dccir, sin conduccion y sin radiacion entre
nodos.

La tabla 3.5 resume los resultados de cada caso y la gréfica le corresponde. Es de
notar como en el primer caso las temperaturas promedios de los nodos uno y dos
tienen una diferencia de 85.0° C con lo que se muestra el papel tan importante quc
juega la conduccién de calor de los nodos disipadores de calor hacia los demds para
poder mantener una temperatura global de satélitc aceptable.

Para el caso dos las temperaturas promedio de los nodos no se posce gran diferencia
aunque la falta del intcrcambio de calor por radiacién causa una disminucion cn la
temperatura global del satélite, esto se debe a que la fraccion de radiacion cmitida
por cada nodo no es captada por algun otro y en cambio cs cedida al espacio.

Caso | Caso2 Casol
Num. de orbitas de estabilizacion 29 14 6l
Temp. promedio, nodo | 4,0°C -8.0°C -10.0°C
Variacion de temp., nodo| 9.0°C 8.0°C 8.0°C
Temp. promedio, nodo 2 y 3 -81.0°C -25°C | -132.0°C
Variacion de temp., nodo 2y 3 02°C 1.5°C 0.1°C
Niimero de grifica 8C 9C 10C

tabla 3.5 Resumen de los casos 1,2y 3
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La combinacion de los dos casos tienc como consccuencia la modelacion de nodos
aislados térmicamente como es ¢l caso del satélite esférico, solamente que su
geometria ha cambiado, asi como sus propicdades y caracteristicas. Los nodos dos
y tres que no poseen potencia térmica, alcanzan su temperatura de equilibrio hasta
después de 61 oOrbitas, es decir, 4.23 dias.

La discretizacién del satélite es ahora refinada y se realiza scgun la figura 3.3 cn 30
nodos (cada nodo anterior es dividido en dicz partes iguales).

figura 3.3 Discretizacion de Colibri ¢n 30 nodos

Para esta nucva particion se preservardn las propiedades termo-6pticas y pardmetros
orbitales, solamente cambiardn ciertos datos como son masas, drcas de radiacion y
potencias térmicas eh una décima parte del casos original de tres nodos.

El modelado presenta algunas difcrencias como son: el tipo de radiaciéon 10 se
presenta cn esta caso nuevamente pero también aparece el tipo 11 para los nodos
que no tiene un lado en comun, las matrices cambian de tamafio y clevandose cn
gran niimero la cantidad de informacion a mancjar.

Nuevamente debido a la simetria cn la discretizacion varios nodos tendran
exactamente la misma curva de temperaturas. La grafica 11C contiene solamente
dicz curvas de temperaturas, las que son explicadas por la tabla 3.6, que describe
que namero de curva, cn orden ascendente en la grafica, corresponde a cuales
nodos, temperaturas promedio y variaciones de temperaturas,
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La estabilizacién de las temperaturas mdximas, anteriormente llamado ¢l régimen
cuasicstacionario, sucede despuds de 14 Orbitas y los nodos de menor temperatura,
uno y dos, son los que se localizan en la basc del satélite, y por estar mas alcjados,
reciben menor fraccion de radiacion emitida por los demds, aunque cllos tienen su
propia potencia térmica, que al ser modificada al diez por ciento, provoca un
descenso de temperatura global y particular.

Nuamero Numero Temp. Variacién
de curva de Nodos promedio °C | de temp. °C
Curval |1,6 -39.0 0.5
Curva2 |2,7 -37.0 1.0
"Curval [3,8 -32.5 20
Curvad [4,9 -25.0 3.0
Curva$ |5, 10 -14.0 4.0
Curva6 |11, 16,21,26 -11.0 7.4
Curva?7 |12,17,22,27 -7.0 9.0
Curva8 |13, 18,23,28 -4.0 9.1
Curva9 |14, 19,24,29 -2.0 9.2
Curva 10 | 15, 20, 25, 30 -1.0 9.25

tabla 3.6 nimero de curva, nodos, temp. promedio y variaciones de temp,

El coeficiente de aspccto solar no ¢s constante como hemos supucsto. La variacion
depende dcl tiempo y es cosenoidal. La ecuacidn que lo describe cs la siguicnte:

cos(%"[t ~ Tiecl/ 2])‘

Ks =
donde t = tiempo, scg.,
Tiecl = duracion de eclipse, seg.,
P = periodo, scg.

La ccuacién anterior es igual a uno en los tiempos t = Ticcl/2 y t = P/2+Tiecl/2, que
son los que corresponden al momento en el vector sol ¢s perpendicular a las arcas
dc radiacion dc los nodos dos y tres, ¢ igual a cero en t = P2+Ticcl/2 y t =
3P/2+Tiecl/2, que en cse instante son paralelos las areas y ¢l vector sol, figura 3.2,

La grifica 12C mucstra un descenso global dc la temperatura cn cl caso de
considerarse ¢l coeficiente de aspecto solar como una fusion del ticmpo y las curvas
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sc suavizan debido al cambio de posicion de las dreas de radiacion de una mancra
menos brusca antes de entrar al eclipse.

Para poder realizar una mejor modelacion es necesario modificar algunas secciones
al programa. Los nodos internos en un satélite no son cucrpos negros por lo cual, ¢s
necesario realizar ciertas modificacionces. Los concctores que transmiten ¢l calor
entre los nodos por conduccion son considerados lincales en ¢l mélodo de
pardmetros concentrados y es por esto que sc debe caleular el factor de
acoplamiento C; como en el caso de una pared compuesta incluyendo desde luego
la resistencia térmica de contacto.

Esta cs la razon por la cual se incluyen las siguicntes subsecciones quc ilustran la
mancra de rcalizar cstas modificaciones de una mancra operacional.

3.5.1 Factores de acoplamicnto de radiaciéon R,

El factor de forma F;; se define como la fraccion del total de radiacién cmitida por
la superficie del nodo y que es directamente incidente sobre cl nodo j. Sin embargo,
el flujo de calor radiado experimenta un numero de reflexiones antes de finalmente
ser absorbido. En esta scccién se mostrard que cl factor de acoplamiento por
radiacion R;; es la suma total de radiaciones absorbidas por ¢l j-¢simo nodo quec
emite ¢l i-ésimo nodo, incluyendo todos las traycctorias y reflexiones. También s¢
considera uniforme la radiacion incidente en cada superficie nodal.

R W
t !

' | |
T, i-¢sima superficic

figura 3.1 Intcrcambio de radiacion en un cuerpo gris

Sc considera ahora ¢l intercambio de radiacién, como muestra la figura 3.1, sobre
cada superficic nodal. Q; es ¢l flujo de calor incidente sobre la superficic i. Sc hace
notar quc para flujos inlrarrojos, la absortividad y la cmisividad para una superficic
son iguales. Una fraccion, €;Q;, scrd absorbida y ¢l resto serd reflcjada. La superficie
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también emite calor W), debido a su temperatura T;, ¢l flujo de calor total que cede
la i-ésima superficie es:
Qr=W;+rQ

donde W,=A, g0 T
r, = coeficiente de reflexion = | - g
Q; = flujo de calor incidente sobre la superficic i.

El flujo de calor total sobrc la j-ésima superficie cs

Q=Y yW+nQ)

donde Fj; es el factor de forma de la i-¢sima superficic a la j-¢sima superficie. En
esta ecuacion se considera que la superficic radia y reflecta de acucrdo con la ley
de los cosenos. Las ecuaciones, para cada nodo, pueden ser escritas en la forma dc
matrices _

MQ=F'W (3.2)

donde M]Jj = 6,} - l'j F.I‘

F = Fjl
Q=Q
W =W,

Multiplicando a la ecuacion (3.2) por M"! cn ambos lados de la igualdad,

Q =M'F'wW
=SW (3.3)
donde S=M"'F".
De la ecuacion (3.3), Q, es igual a
Q= 28, W, 34)
o

donde S son clementos de la matriz S y son

Sy= Y MUFj= Y MJF, . 3.5)
k=l

kal
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Sustituyendo la ccuacién (3.5) cn la (3.4), sc obtiene ¢l flujo total incidente ¢l la i-
ésima superficie

Zw ZM,kl«Jk Zo AT ZM,J,k (3.6)

i=l

El flujo total absorbido sobre la i-ésima superficie, Q,;, s¢ puede escribir como:

=gQ = Zo R; T} 3.7

I

donde Ry es el factor de acoplamiento entre la superficie i y j. Si sc comparan las
ecuaciones (3.06) y (3.7)

EiQi ZUGAJEJ I‘J ZMlerk

i=l

-ZoT (€ A ZM,kr,k) ZcRJ,TJ,

j=l

por lo tanto

Rji =g AJ EJ ZM.—kl ij (3.8)
k=]

donde € son las emisividades, adimensional
Fy los factores de forma, adnmcnsnonal
A el drea de la superficie, m
M ij los elementos de la matriz M’ | adimensional.

El flujo de calor perdido por la superficie y, Q;, puede scr similarmente descrito

como
Qi= Y ok T’

j=1

El factor dc acoplamicnto R;; es igual a R;;. El total de calor almacenado en la i-
¢sima superficie cstara dado por

Qm Q|I ZGRu(’lj TI )
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Por lo tanto, los factores de acoplamicnto por radiacion pueden ser calculados por la
ecuacion (3.8) mediante ¢l conocimiento de propiedades radiactivas de la
superficie.

3.5.2 Factores dc acoplamicnto de conduccion C;;

Las siguientes suposiciones son usualmente tomadas cn cuenta en cl cilculo de los
factores de acoplamiento de conduccion Cy:

1. Las superficies de contacto de los nodos son isotérmicas,
2. El flujo de calor Q;; trasmitido por conduccion del nodo y al nodo j esta dado por

Qi =Ci (T;-Ty)
= hc Ac (Tl - Tic)
= Cjc (ch - TJ) (3'9)

donde C,, = R;", (R; = resistencia térmica entre ¢l nodo i y su superficic de
contacto con ¢l nodo j), W/K
T, = temperatura del nodo I, K
T, = temperatura de la superficie de contacto, K
h, A= resistencia de contacto entre las superficics en contacto, W/K
A, = dreatotal de contacto de la superficic, m?

de la ecuacién (3.9) tenemos que
Qy=Cy(T;-T)
donde

I
—t—
C. C. hA

< [

|
— (3.10)
C,
Si los nodos i y j son partes dec un mismo matcrial homogénco, como
frecuentemente ocurre cuando subdividen un clemento del cquipo del satélite,
entonces no s¢ considera en la ccuacion (3.10) ¢l término que corresponde a la

resistencia de contacto y esta queda reducida a un simple caso de transferencia de
calor por conduccion unidimensional.
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3.5.3 Coeficiente de Aspecto Solar

Las superficies externas dec un satélite pueden cstar sujetas al flujo solar que
parcialmente es bloqueado como una funcién del tiempo por ciertas partes del
satélite. Los coeficientes de aspecto solar son calculados tomando en cuenta la
rotacion del satélite alrededor de la Tierra y los cfectos de sombras. Los siguientes
métodos pueden scr usados para su determinacion.

1. Determinacién fotografica: una maqueta del satélite es fotografiada desde una
adccuada distancia con un lente de larga longitud focal (para disminuir los
efectos de paralelismo) y las dreas de exposicion solar son entonces directamente
determinadas de los impresos con un integrador de superficies.

2. Determinacion numérica: los coecficientes dc aspecto solar pueden ser
determinados por integracion numérica con la ayuda de una computadora.
Existen programas que necesitan como entradas pardmetros como coordenadas
de las frontera de la superficie, ¢jes de rotacion, vector solar y propiedades de la
superficie.

3.6 Programacion

Para poder concluir ¢l programa se¢ neccsita incluir tres subrutinas que realicen los
cdlculos de los factores de acoplamientos de radiacién y de conduccion ademds de
una que simule el movimiento del satélitc durantc su orbita, ¢s decir, rotaciones
sobre los cjes del satélite.

Para el célculo de Ry es necesario encontrar a a la inversa de la matriz M" y para
C; cs util ¢l manejo de tres matrices que sustituyan a “conduc”. Las matrices que
relacionan propicdades conductivas entre los nodos i y j, son: matriz de drcas de
contacto entre nodos (“acontac”), matriz dc longitud del nodo i en direccion del
flujo hacia j (“long™) y matriz de resistencias de contacto entre nodos (“resisten”™).

La matriz “radiac” conticne ahora un vector columna mds donde almacena, con cl
numero uno, a los nodos externos y cero a los internos y, de esta forma, poder saber
cuando son nodos negros y cuando grises.

" programas cn lenguaje Fortran 77 de mélodos para invertir matrices en Internct.
http://www.netlib.org/bib/gams.htm!
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Agregadas esta subrutinas en el capitulo siguiente, se verd como modificar los
coeficientes de aspecto solar y terrestres simulando un satélite que viaja a través del
campo magnético de la Tierra donde aparecen tres nuevos pardmetros orbitales que
a continuacién se explica.

Angulo alfa: es la inclinacion del eje magnético con respecto a la normal a la
ecliptica (plano sobre el cual se encuentra la trayectoria de la Tierra).

Angulo beta: es la inclinacion de la rbita del satélite.

Niimero de revoluciones: es el nimero de revoluciones sobre el eje del satélite
normal al plano de la érbita en un vuelta a la Tierra.

Toda la informacién necesaria para poder correr ¢l programa se almacena en
archivos de “Excel para Windows” y es salvada como texto separado por tabulador.
El programa esta escrito en lenguaje “Fortran 77" y en doble precision.

La informacion (escrita en notacidn exponencial de doble precisién excepto los
nimeros enteros) de los archivos debe llevar la siguiente secuencia:

1. paramet.xls flujo solar, W/m?
constante de Stefan-Boltzmann, W/m°K*
radiacion térmica terrestre, W/m?
coeficiente de albedo, adimensional
tiempo inicial, seg.
niimero méaximo de 6rbitas, (nimero entero)
pardmetro de impresion, (nimero entero)
paso de integracion inicial, adimensional
error relativo en ¢l método de Gear, adimensional
altura, km,
periodo orbital, seg.
porcentaje de eclipse, %
temperatura inicial, K
dngulo alfa, (radianes)
dngulo beta, (radianes)
nimero de revoluciones en una 6rbita, adimensional
vector potencia térmica, W
vector masa, kg
vector coeficiente de aspecto solar, adimensional
vector coeficiente de aspecto terrestre, adimensional
vector absortividad, adimensional



46

veetor emisividad, adimensional

veetor capacidad térmica especifica, J/kgK
vector rea de radiacion, m’

vector conductividad, W/mK

vector cara opueslas, (cnteros)

vector trabajo, adimensional.

Es importante aclarar que ¢l veclor trabajo es un vector de error para el método que
encuentra inversas de matrices y el vector entero caras opuestas permile distinguir,
en el caso de un satélite de forma de paralelepipedo, las cara donde incide algun
flujo externo y la cara opucsta que no recibe cn ese instante dicho flujo.

Los siguicntes archivos de matrices conticnen cn su entrada (i, j) la informacion
entre los nodos i y j:

2. acontac.xls
3. longxls

4. resisten.xls
5. radiac.xls
6. farl

7. far2

8. far3

9. far4

10. farS

e . 2
matriz simétrica de n por n: drea de contacto, m

matriz no simétrica de nxn: longitud del nodo i en dircccion del
nodo j, m*

matriz simétrica de nxn: resistencia de contacto, m* K/W

matriz de nx(n + 1): tipo de radiacion sc localiza cn la submatriz
simétrica dc las primcras n columnas y n renglones y nodo interno
o externo cn el ultimo vector columna,

matriz de nxn: 1° variable dependiendo del tipo de radiacion, m*
matriz de nxn: 2° variable dependiendo del tipo de radiacion, m?
matriz de nxn: 3° variable dependicndo del tipo de radiacién, m’

matriz de nxn: 4* variable dependiendo del tipo de radiacion, m?

matriz de nxn: 5" variable dependiendo del tipo de radiacion, m®.

Los archivos de salida crecados después de correr ¢l programa son cuatro:

1. salida.xls

archivo donde sc reescriben todos los datos de entrada del archivo
paramet.xls para verificar la correcta lectura de cste y ademads
escribc las temperaturas de cada nodo con respecto al ticmpo
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orbital, ¢l nimero de 6rbita, ¢l paso de integracion utilizado, ¢l
nimero de error (en caso de haberlo) del método de Gear, y ¢l
pardmetro orbital que es cero en eclipse y uno en equinoccio,

2. vwfact.xls  matriz de nxn donde cada entrada (i, j) ¢s el factor de forma entre
el nodoiy ¢l nodo j.

3. conduc.xls  matriz simétrica de nxn que conticne ¢l factor de acoplamiento de
conduccion entre ¢l i-¢simo y ¢l j-¢simo nodo.

4. excel.xls archivo con formato delimitado por punto y coma para “Excel”
para grificar las temperaturas de los n-nodos con respecto al
numero de o6rbita.

Ademds de cstos archivos, el programa presenta en pantalla, al momento de cstar
corriendo, el contenido de “salida.xls” en ¢l mismo formato para poder observar
como se va desarrollando los calculos y poder tener una idca precisa de los
resultados al final de la corrida o en caso contrario poder pararlo cuando se detecta
un error.

No es posibles realizar la verificacion de nuestros resultados, ya que cstos satélites
que se han utilizado para la creacién del programa son ficticios. El capitulo
siguiente se modeclardn las temperaturas de un caso rcal, PACSAT, del cual se
cuentan con las temperaturas, durante toda una Orbita, de algunas de sus
componentes medidas por termistores en ¢l satélite y bajadas por telemetria para
poder graficarlas. Con los planos mas algunas informaciones adicionales dadas por
su diseflador mecdnico y térmico de dicho satélite, que actualmente se ccuentra
rotando alrededor de la Tierra, se podra calibrar el modclo y asi poder comprobar o
modificar el programa.
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Capitulo 4

Comparacion con datos experimentales

4.1 Pruebas de balance térmico para validar el modelo matematico

Como se menciono anteriormente la validacion del modelo matematico se realiza
mediante cierta informacion obtenida del satélite PACSAT, el cual actualmente se
encuentra en 6rbita alrededor de la Tierra, pero antes se mencionard algunos detalles
acerca de quienes lo construycron, caracterfsticas generales de su configuracion y
como se¢ obtuvo la informacion.

4.1.1 Descripcion general de un microsatélite

Los satélites UNAMSAT son un proyccto del Programa Universitario de
Investigacion y Desarrollo Espacial (PUIDE) dc la Universidad Nacional Auténoma
de México (UNAM). En cslc proyccto sc cucnta con la ayuda de AMSAT (Radio
Amateur Satellite Corporation), via una licencia de ingenieria.

Un satélitc que pesa menos de 50 kg cs considerado como un microsatélitc. AMSAT,
quienes construyeron a PACSAT (satélitc gemelo de UNAMSAT), ha desarrollado
satélites con estructura cibica de 23 cm por lado y 10 kg de peso que entran en la
categorfa de microsatélitcs, figura 4.1. En la actualidad el alto costo en los
lanzamientos hace muy atractivo cl uso y desarrollo de este tipo de satélites, ya que
pueden ser llevados como carga secundaria a un costo mucho menor que uno de gran
tamafio, ademas la construccion de un microsatélite resulta muy econdémica en
comparacion con la de los grandes satélitcs de comunicacion.

Entre las aplicaciones que sc han dado a este tipo dec satélite sc encucntra la del
mancjo de paquetes de comunicacién dc datos, ya quc pucden recibir, almacenar y
enviar datos digitalcs.
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figura 4.1 Microsatélite PACSAT

Entre los objetivos tecnolégicos que se han alcanzado con cste tipo de microsatélite se
encuentran:

1. Eliminar en lo posible los arncses dc cables en el satélite. El uso de arncses implica
mucho tiempo consumido por cl fabricante y ademds son fuentes dec fallas
significativas.

2. Crear una estructura mecdnica que pucda ser cnsamblada y desensamblada cn
menos de 30 minutos.

3. Diseflar un arreglo de paneles solares que minimicen la posibilidad de dailo
durante su mancjo y puedan scr rapidamente instalados cn ¢l cucrpo del satélite.

4. Uso de una téenica de manejo de potencia que ajuste dindmicamente la potencia de
salida del transmisor para mantcner un balance en ¢l presupucsto cnergético cn
orbita.

5. Crear un disefio dc un microsatélitc que sca capaz de scrvir a terminales de
usuarios de datos empleando solo antenas omnidireccionales.
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6. Desarrollar una computadora de comunicaciones serial que tenga una capacidad
minima de 4 Mbytes de memoria y requicra menos de 1.0 watts de potencia
mdxima.

7. La masa total del satélite no debe ser mayor a 12 kg.

En este contexto los satélitc PACSAT, UNAMSAT-I y UNAMSAT-B son

microsatélites.

4.1.2 Descripcion de médulos del PACSAT

La estructura mecdnica del satélite PACSAT esta compuesta por cinco moédulos que
cn su conjunto forman un cubo de 222.8 mm por lado, figura 4.2.

figura 4.2 Los cinco modulos del PACSAT

Cada uno de los cinco modulos csta construido a partir de una sola picza de aluminio
para evitar la cxistencia de unioncs y soldaduras que pudicran presentar probicmas al
ser sometidas a vibraciones y variaciones térmicas. Sc utiliza una alcacién de
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aluminio y silicio que comercialmente se conoce como 6061-T6 (aluminio
alodizado). Este tipo de aluminio cleva el esfucrzo de fluencia y ¢s mas resistente que
el convencional ademés este material ofrece una relacion resistencia/peso apta para
aplicaciones aerocspaciales. Al aluminio utilizado se le da un tratamicnto dc
conversién quimica para elevar su conductividad térmica y el¢etrica.

El ensamble de los cinco mddulos s¢ hace con cuatro barras roscadas de acero
inoxidable diamagnético resistente a la corrosion.

Otros materiales requeridos son los polimeros de los cuales se utilizo teflon y delrin
los cuales no se¢ despolimerizan en presencia de luz ultravioleta ni gasifican en ¢l
vacio. Estos materiales se utilizan para hacer los soportes de antenas, postes
cspaciadores, rondanas y piczas aislantes.

La forma de cubo del satélite permite poner los paneles solarcs en cada una de las seis
caras del mismo (dos tapas y cuatro panales de abejas) sin necesidad de utilizar
paneles desplegables que requieran mecanismos adicionales, figura 4.2. La dimension
del satélite esta calculada para cvitar problemas de resonancia aclsticas con el cohete.
Para lograr su estabilidad en el espacio s¢ colocan cuatro barras magnéticas en cada
una de sus aristas longitudinales que le permiten “amarrarse” al campo magnético
terrestre, todas las barras son colocadas con la misma orientacion magnética, de tal
forma que el satélitc se orienta con las lincas del campo magnético terrestre
ocasionando que al pasar por los polos este de un tumbo al tratar de reorientarse con
¢l campo magnético y el resto de la drbita presenta un comportamiento casi cstable,
figura 4.3.

Sur Magnitico del Saldlite

T A
= N ot g2

Suz Magnético Tamrestre

figura 4.3 Tumbo del salélite PACSAT
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Adicionalmente se utilizan las antenas como partc del sistema de estabilizacion, estas
son laminas de accro inoxidable de 1.5 cm de ancho pintadas por una de sus caras de
blanco y por la otra de negro con pintura cspacial que no presenta cambios de
coloracién por efectos de luz ultravioleta.

Los fotones de la luz solar sc¢ reflcjan al chocar con la cara blanca de la antena, en
tanto que los que inciden por la cara negra son absorbidos.

Esto produce una diferencia cn la cantidad de movimiento sobre las antenas
gencrando un giro (spin) en cl satélitc sobrc su cje longitudinal (Z), permiticndo
obtener un equilibrio térmico adicional. El spin resultante ¢s 2.6 rev/min.

El satélitc esta recubierto por celdas solares de silicio cn todas sus caras. Cada una
tienc un panel que soporta sus celdas solarcs,

La distribucion de los circuitos en los cinco mddulos obedece a diferentes causas
operativas, por ejemplo los circuitos de radiofrecuencia del satélite (receptor y
transmisor) fueron colocados cn ¢l médulo superior e inferior para facilitar su
conexion con sus antenas las cuales cstin colocadas en la tapa y en la basc de cstos
modulos respectivamente. Por otra parte ¢l modulo central es el que contienc a el
circuito regulador y cargador dc baterias, s decir, ¢s ¢l médulo que conticne la mayor
masa del satélite (266 gr. cada batcria); su ubicacion pretende aproximar el centro de
masa con el centro geométrico de satélite con la finalidad de evitar nutacioncs o
tumbos del satélite durante su vuelo, Un banco de memoria cs colocado en ¢l modulo
para renta que se encucntra entre ¢l receptor y las baterias y ¢l médulo de la
computadora esta localizado entre el transmisor y cl modulo central, es decir, en
orden ascendente se localizan los médulos: transmisor (Tx), computadora (CPU),
baterias (BCR), modulo para renta, receptor (Rx), figura 4.2,

El cuarto médulo esta disefiado para rentarse. Los satélitcs UNAMSAT llevan un
experimento de deteccion de metcoritos cn este.

4.2 Datos experimentales

Los datos experimentalcs son obtenidos por partc dc AMSAT mediante ¢l registro de
las temperaturas, en toda una 6rbita, medidas por termistores colocados en seis
clementos del PACSAT con una cficicncia de 0.5°C cn sus mediciones. A cste
procedimiento se le conoce como WOD de temperaturas y esta informacion cs bajada
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del satélite por telemetrfa, grafica IE (apéndice E). Los keplerianos del satélite son
presentados en la tabla 3D (apéndice C).

Los seis datos a continuacion sc enlistan:

Primer dato: la cara +X en Rx, grafica 2E,
Scgundo dato: ¢l centro de Rx, grifica 3E,
Tercer dato: ¢l transmisor en Tx, grifica 4E,
Cuarto dato: la cara+Y en BCR, grifica 5L,
Quinto dato: la bateria nimero uno, grafica 6E,
Sexto dato: la cara +Z, grafica 7E.

4.2.1 Discretizacion

Primeramente se necesita hacer una scric dec dibujos del satélitc en los cuales
climinamos las componentes de masa despreciable y que no generen calor (tarjelas y
componentes electronicas, cables, antenas, tornillos, tuercas, los polimeros, ctc.) y de
esta manera reducir la configuracion a clementos de geometrias simples (cilindros,
paralelepipedos, cubos, cuadrados, ctc.), figuras 4D, 5D y 6D.

Las componentes disipadoras dc calor son los dos transmisorcs colocados en ¢l (Tx),
los tres transistores del (BCR) y en el (CPU) ¢l microprocesador, ¢l banco de
memoria y cinco microchips (UARTS).

El nimero de nodos que resultaron de la discretizacion es de 76, La figura 7D
presenta una imagen explotada del satélitc en donde se obscrva como se realiza la
particién y el nimero con que se identifica a cada nodo.

El primer de los datos experimentales corresponde al nodo tres, cl segundo al sicte, 29
al tercero, el cuarto al nodo 19, cl dato quinto al nimero 14 y por Gltimo ¢l sexto al
dos.

Las tarjetas clectrénicas de la computadora generan calor. Para simplificar ¢l modelo,
sc considera a cste conjunto como un solo nodo por tarjeta. La basc de las baterfas y
los tres transistores sobrc ella sc toman como otro y ademaés los dos paquetes de
cuatro batcrias son considerados como un nodo cilindrico cada uno. Por dltimo, cn las
caras del satélite llevan pegadas ccldas solarcs cs por cso quc sc divide en dos partes
los cinco nodos de cada panal de abejas y de la basc y tapa del satélite,
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Ahora cs neccsario conseguir las caracteristicas y propicdades termo-opticas de cada
nodo.

Con la ayuda de Laboratorio UNAMSAT e¢s posible obtencr algunos datos (imasas,
potencias térmicas, ctc.), otros se consultan cn libros (resistencias térmicas de
contacto, conductividades, etc.) y algunos de cllos (absortividad y emisividad de las
celdas de silicio, conductividad del honeycomb, ectc.), el Ing. Dick Jansson'",
dischiador térmico del PACSAT, entregd para poder realizar una mejor aproximacion
a los datos experimentales en ¢l programa.

Datos de masa sc¢ obtiecnen de pesar directamente los nodos del UNAMSAT
correspondientes del PACSAT. Las potencias térmicas es algo complejo, ya que las
componentes generan o no dependiendo si la computadora se decide a utilizarlas
dependiendo de su presupuesto energético, si esta cn modo de bajo consumo, si
guarda alguna informacion en memoria o esta leyendo a esta (punto cuatro de la
subscccion 4.1.1). En conclusion la potencia térmica s¢ toma como un promedio por
ser tan aleatorio el comportamiento de los nodos disipadores.

Las componentes clectrénicas son esencialmente de silicio y los médulos, sus tapas,
las bascs, las cajas de los transmisores y el cilindro en (Tx) son de aluminio
alodizado. Las baterfas son de niquel-cadmio y el material del panal de abejas cs
aluminio rellenado con alguna resina de silicio. En la tabla 8D sc¢ presentan las
propicdades termo-6pticas dc cstos materiales.

Los pardmetros orbitales a continuacion se presentan, tabla 4.2.

Altura 792 km.,
Periodo orbital 96 min.
Porcentaje de eclipse 36 %
Angulo alfa 0.601265 rad
Angulo beta 0.191986 rad
Numero de revoluciones | 2.0 rev/6rbita

tabla 4.2 Pardmetros orbitales

" vicepresidente de ingenieria cn AMSAT. Conversacion privada UNAM-PUIDE, 27 mayo de
1996. Centro de Intrumentos, C.U.



Los tipos de radiacion que se presentan entre los nodos son de una mayor variedad,
por cjemplo por mencionarse algunos casos que sc¢ presentan, para cada lipo que
cxiste, son:

Tipo 5: entre las baterias,

Tipo 6: las baterias con las paredes y tapas del (BCR),

Tipo 8: los nodos paralclos alincados ¢n cada médulo,

Tipo 10: los nodos con un lado en comtin en cada médulo,

Tipo 11: los nodos de las tarjetas del (CPU) con las paredes y tapas del modulo.

En la columna 77, la matriz “radiac” almaccna, como ya s¢ habia explicado, la
informacién de los nodos considerados como cuerpos negros y los griscs.

Los nodos externos, cucrpos ncgros y por lo tanto sobre los cuales incide
directamente los flujos externos y también los que radian calor al espacio, son: 1, 36,
42-46, 52-56, 62-66 y 72-76. Los internos, cuerpos grises, son los restantes.

La captura de los datos de la matrices necesarias para el programa se efectua ahora
creando la red térmica de nodos y conectores. El llenado de la matriz “radiac” se
realiza mediante cl andlisis de la figura 7D, en la cual no se dibuja la red para
simplificar la figura, y la eleccion del tipo de radiacion para cada parcja de nodos. La
informacién para las matrices “farl”, “far2”, “far3”, “far4” y “farS” cs obtenida de los
planos de PACSAT.

La matriz “long” s¢ llena también a partir de los planos. Para cl caso de la matriz
“acontact” es necesario calcular el drca de contacto para cada parcja de nodos. Por
tener simetria el satélite este cdleulo sc simplifica, ya que sc presentan varios casos
iguales.

La matriz “resisten” conticne la informacion necesaria para saber si la parcja de nodos
es una sola pieza del satélitc y poder considerar que la resistencia térmica de contacto
€omo cero.

La tabla 4.3 muestra las resislencias de contaclo quc sc lomaron en cucnta para cl
llcnado de la matriz “resisten”.

Matcriales Re x 107 (m**K/W)
Aluminio con aluminio con presién de contacto 100 kN/m* 1.5-5.0
Componentes de silicio con aluminio y 0.02 mm. de epéxico. 02-09

tabla 4.3 Resislencias térmicus de contacto
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Algunos datos para llenar al archivo “paramet” son obtenidos de la tabla 4.2C y el
drea de radiacion se calcula a partir de los planos, solamente los coeficientes de
aspecto solar y terrestre son dificiles de modelar debido al tipo de rotaciones tan
complejo que desarrolla. Esto s¢ explicari en la siguiente subseccion.

4.2.2 Modificacion de los coeficientes de aspecto solar y terrestre

Este coeficientes deben de ser modificados con ¢l tiempo por el programa porque la
posicion de los nodos externos con respecto al vector sol varfa debido a la compleja
dindmica orbital del satélite. Para poder realizar estas modificaciones, se debe
encontrar la funcion que cambic a cstos pardmetros, para esto s¢ necesitard analizar
algunos casos de Orbitas mas simples.

Primer caso: se supone que ¢l movimiento del satélite es mas sencillo, por ejemplo
que su movimiento de translacion alrededor de la Tierra sca ¢l que se muestra cn la
figura 4.4.

4—__
Vector Sol

ligura 4.4 Primer caso. Rotacion simple alrededor de la Ticrra,
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Este movimicnto elimina ¢l tumbo y ademas las caras Z’s no reciben radiacion
térmica terrestre ni tampoco flujo de albedo.

La ccuaciéon ha encontrar no incluyen la entrada al cclipse, es decir esta no
considera la existencia de la Tierra cntre ¢l Sol y ¢l satélite, lo cual no importa
porque ¢l pardmetro orbital en el programa (uno en equinoccio, cero en cclipse)
climina la entrada del flujo solar en este periodo.

En ¢l momento que el flujo solar incide en la cara +Z, la cara opuesta -Z queda cn
sombras, csta cs la razon de utilizar el vector caras opucstas como un pardametro
para poder distinguir entre estas dos. La cara | es +Z y la cara 2 ¢s -Z.

Las caras laterales del satélite, +X, +Y, -X, -Y, son perpendiculares a las +Z y -2
por csta razén cuando los flujos externos inciden perpendicularmente en las caras

laterales, las caras Z’s no pucden absorber calor proveniente del Sol y viceversa.

La perpendicularidad de las caras y la suposicion de que su orbita ¢s circular nos
llevan a pensar en funciones senoidales y cosenoidales para la modclacion.

Efectivamente la funcidn, (1), que a tramos modela a la cara -Z (sur del satélite) y
+Z (norte del satélite) cs

f(1) =

scn(z?n[l - Ticcl /2])’ “.1)

donde t = tiempo, seg,
Ticcl = duracion de celipse, scg,
P periodo, scg.

Sc dice a tramos porque la funcién (4.1) no considera las caras opuestas del satélite.
Para una definicion correcta de la funcion, cl programa debe de ser capaz de
identificar las caras Z’s dc las caras latcralcs, esto se realiza utilizando cl signo del
cocficiente de aspccto solar por lo cual, aunque sabemos que por definicion siempre
debe de scr positivo, ¢l coeficicnte para la cara norte y la sur debe de ser negativo,
¢l programa reconocera cste signo, asignara la ccuacion senoidal correspondiente a
estas caras y cambiara ¢l signo del cocliciente, multiplicandolo por menos, para que
sca ahora, cn forma correcta, positivo.
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Las funciones que describen a los coeficiente de aspecto solar en este caso en las
caras Z’s son las siguientes:

Cara norte, (nodo i = 1),

w
-—

scn(glt- [l ~ Tieel / 2]) 20,
l)

—p.s,-scn(zl—:t [t - Tieel / 2]],

Hs; I
0, si scn(—— [t - Tieel/ 2]] <0.
l)

Cara sur, (nodo i = 36),

scn(-z—E[t - Tieel /2 ) , i scn(z—n [t - Tieel/ 2]) <0,
p P

0, si scn(z—n[t - Tieel/ 2]) > 0.
p

~Hg
Mg =

Al ser llenado el archivo “paramet.xls”, los valores de los coeficientes de aspecto
solar se consideren como 1 o -1, dependiendo del caso, y las ecuaciones se encargan
de modificarlos.

La caras laterales tiene un coeficiente de aspecto solar positivo, por esto s¢ utilizan
una ecuacion cosenoidal y ademds sc¢ debe de incluir otro factor que es el spin del
satélite ¢l cual no afecta, desde luego, a la caras Z’s, figura 4.5.

78 A RN

figura 4.5 Spin del satélite PACSAT
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El nimero de revoluciones por minuto es de 2.6, es decir, poco mas de dos y media
veces mas rapido que ¢l movimiento de las manecillas del reloj. Esta es la razén por
lo cual se puede suponer que las caras siempre sc presentan al Sol, ¢s decir, se
elimina cl spin o sc supone que ¢l satélite gira a una velocidad “infinita”,

Para poder entonces modelar ¢l coeficiente de aspecto solur de estas caras cs
necesario obtener ¢l promedio de la proyeccion de una cara lateral en una rotacion
de 180° alrededor del eje del satélite, figura 4.6.

La proyeccion depende de teta la cual varia cntre -90° y 90°, entonces cl promedio
(valor medio de la proyeccién(z) ) se obtienc como:
r/2

IcosOdO

2
1A r . -g1 _
proycccion promcdlo == = ; R

fodo
-R/2
cntonces al multiplicar a la ccuacion del cocficiente de aspecto solar para caras
laterales por este factor sc modelara ¢l spin del satélite.

vector sol

vector normal

figura 4.6 Variacion del angulo de proyeccion debido al spin del satélite

@ Introduccion al Calculo y al Analisis Matematico. Richard Courant y Fritz John. Vol 1,
pagina 163, primera edicion 1971.
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La funcion que se utiliza para la modelacion de los coeficiente de aspecto solar de

las caras laterales ¢s la siguicnte:
P2, S
coa{——[t - Ticel / 2])‘,
l)

donde i = 42-46, 52-56, 62-66 y 72-76 y los demds coeficientes de aspecto solar son
ccro.

2
Hgi = —Hy,
s

Scgundo caso: no s¢ climinari ¢l tumbo, pero se¢ supondrd que ¢l dngulo de

inclinacién del ¢je magnético terrestre cs cero.
N
\\
V4
‘__.__
Vector Sol

figura 4.6 Posiciones del satélite PACSAT durante una drbita.
8




Los tumbos del satélite ticne como consecuencia que las caras Z's reciban, ¢n este
caso, parte del flujo de albedo y radiacion térmica de la Tierra por unos instantes ¢n
algunos periodos. Si observamos la figura 4.6, nos daremos cuenta que el satélite
guarda exactamente la misma posicién en los polos magnéticos de la Tierra, lo que
significa que ¢l nimero de revoluciones alrededor de un cje del satélite normal a la
orbita es dos veces en una drbita. Esta observacion facilita la deduccion de las
funciones que modelen los cocficicntes de aspecto solar.

Al girar dos veces cl satélite, el argumento de la funcion 4.1 se debe de duplicar
para poder girar doblemente mas ripido.

El coeficiente de aspecto terrestre cs también una funcién coscinodal o senoidal
segin sea el caso. La variacion con ¢l otro coceliciente ¢s que si se observa en ¢l
primer caso las cara Z’s nunca se presentan a la Ticrra y cn este caso solamente una
vez, durante una 6rbita, cada una de cstas caras son perpendiculares al vector
posicion con respecto a nuestro plancta. Esto significa que si ¢l namero de
revoluciones alrededor de un cje del satélite normal a la 6rbita es dos, con respecto
a la Tierra cs uno.

Antes de dar las funcioncs sc¢ pucde gencralizar ain mas incluyendo cl caso de
inclinacion del ¢je magnético y de la drbita de satélite.

Tercer caso: la inclinacion del cje de la Tierra mds las inclinacion de su eje
magnético no modifican en nada a los cocficientes de aspecto terrestre, pero si a los
solares, figura 4.7.

La modificacion debido a la suma dec cstas inclinacion sc¢ rcaliza en la [uncion
solamente restando en el argumento. El cambio por la inclinacion de la drbita se
rcaliza con la proyeccién coseinodal. En conclusion, con ¢l producto de todos estos
factores nos se da un valor bastante rcal de los coeficicntes de aspecto solar.

Las funciones resultantes son por lo tanto para el caso general las siguientes:
Cara norte
-y, scn(% [t - Tiecl /2]- a) cosf, si scn(? t - Ticel / 2]- a) 20,

Hg =
0, si sc:n(m [t - Ticel /2]- a) <0.
I)
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—h; scn(n—;{- [t - Ticel /2]—(1), si scn(llts[t - Tieel/ 2]—(1) 20,
Hyi = aR
0, si scn(— [t - Tieel/ 2]—0.) <0.
l)

ligura 4.7 Inclinacion del ¢je magnético, 34.45°.

Cara sur

2n
l)

s sc“(ﬁfp'_{ [t - Tiect /2]~ a) cosf, si scn( R [t - Tiecl / 2]~ a)

Hsi =
0, si s»cn(z—’;’E [t = Ticel / 2]- a)

<0,

> 0.
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~Hy
Ko =

sen(n—R[l - Tiecl /2] - a)
l)

, Si scn(lpE [t - Tiecl / 2]- a) <0,
. R .
0, si sen —p—[l - Tieel / 2]-a | > 0.
Cara lateral

cos(g?)i [t - Ticel/2]- a)

2
Hsi = —Hsi
T

cos(n—l?- [t - Tiecl /2] - a)

2
Bai = Hy
s

donde R es el nimero de revoluciones por drbita.

De manera andloga los valores de los cocficientes de aspecto terrestres son 1 o -1,
dependiendo del caso, y las ccuaciones anteriores sc encargan de modificarlos.

Sc debe notar que ¢l mismo método de asignar un signo al cocficiente de aspecto
solar para poder identificar cuando la cara es lateral, se utiliza para ¢l caso del
cocficiente de aspecto terrestre.

En las grificas 8E, 9E y 10E sc muestran la cantidad de cnergia calorifica por
unidad de drea absorbida dc los distintos tipos de flujos externos con respecto al
ticmpo de 6rbita en la cara norte, sur y lateral.

Cara norte, grafica 8E: sc obscrva la existencia dc dos maximos donde se alcanza el
mayor flujo solar asi como cl de albedo y los intcrvalos de cclipse donde ¢stos son
ceros. La radiacion térmica terrestre se prescnta cn todo instantc solo que cn
diferente intensidad. Es interesante notar la importancia del flujo solar que es dos
ordenes mayor que los otros dos flujos, los que aun de ser mas pequeilos son
importantes fuentes de calor para el satélite.

Cara sur, grafica 9E: existen también dos méaximos solamente que ¢l scgundo cs
menor porque se interpone ¢l cclipse en ¢l flujo solar y ¢l de albedo, ademas con
respecto a la grafica anterior cstin desfasadas una cuarta parte del periodo. La
radiacion térmica terrestre csta sicmpre presente y su desfase ¢s de medio periodo.

Cara lateral, grifica 10E: se pucdc obscrvar tres maximos cn los flujos de albedo y
solar, esto s¢ debe a que sicmpre existe radiacion sobre las caras laterales del
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satélitc excepto en el cclipse donde aparece la radiacion térmica lerrestre como
inico flujo externo. El drea total de radiacién de las caras laterales ¢s cuatro veces
mayor a las otras, por lo tanto ¢l calor que absorben y conducen influye en las
temperaturas de cada nodo cuatro veces mas que las caras Z,s, esta ¢s la razon por
la que en cada gralica de los datos experimentales se presentan tres puntos
mdximos, aun en las caras sur y norte donde ¢l segundo méaximo ¢s menor.

4.2.3 Comparacién de predicciones con datos experimentales

Una vez que sc explico la modelacion de los cocficientes de aspecto solar y terrestre
¢s momento de presentar los resultados obtenidos del programa y compararlos con
los datos experimentales.

En las graficas obtenidas de las temperaturas del PACSAT se observa un
desfasamicnto entre cllas, esto s¢ debe a la inercia térmica (mc,) de cada nodo. Los
termistores tienc una cierta incertidumbre asi también el ruido filtrado en la seifal
transmitida al bajar la informacién del satélite y el spin causan que los datos lleven
cierta informacion incorrecta y como consccuencia cxisten grandes cantidades de
picos en las graficas. Algunos de ellos se deben a errores en la filtracién de la seiial
y son ficilmente identificables por tener siempre la misma altura el pico, otros
simplemente se ocasionan por ¢l spin del satélite, es por esta razon sc prescntan las
grifica 4.11E - 4.16E, donde climinamos los picos y apreciamos mcjor la curva que
describe las temperaturas con respecto al niumero de orbita.

Cada nodo presenta en su grafica tres mdximos ya scan absolutos o locales, aunque
cn algunos de cllos ¢s poco notable como es ¢l caso del nodo que correspondc a la
cara +Z (grafica 4.16E), también algunas graficas son mas suaves que otras y ¢sto
s¢ debe a quc los cambios de posicion causan variacioncs bruscas de las
temperaturas en algunas partes del satélite.

El programa sc corre y los resultados se muestran cn la grafica 17E, donde podemos
obscrvar las temperaturas dc los seis nodos desde el lanzamiento hasta la
estabilizacion cuasiestacionaria que sc presenta hasta la novena 6rbita, cs dccir,
después de mas de 14 horas. En la grifica 18E sc observa solamente las dos ltimas
orbitas donde ocurre la estabilizacion.

Ahora se compararan las graficas de los datos experimentales (curva gruesa) con las
obtenidas por ¢l programa (curva delgada). Se debe tomar en cuenta que existe un
0.5° C de incertidumbre cn la mediciones de los datos.
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Cara +X en (Rx), grafica 19E. Se modifican los ¢jes en la grifica 20E y sc nota la
presencia del segundo médximo mas pronunciada que en los datos experimentalcs,
esto se debe a que cierta informacion no se conoce, por cjemplo la resistencia
térmica de contacto, la conductividad de los matcriales, etc.

Centro de (Rx), grifica 2 [E. El receplor tienc cicrtas componentes clectronicas que
tienc masa y bloquean el intercambio de radiacion entre las paredes del médulo. En
la gréfica 22 se presenta un cierto desfasamiento cntre las dos grificas ¢l cual sc
debe otra vez a la falta de informacion. En este caso las capacidad térmica
especifica no es conocida con exactitud y csta contribuye a la inercia térmica.

Transmisores, grafica 23E: Estas componentes generan calor pero ain asi fue
posibles llegar a aproximar a la curva. En la grafica 241 se observa el
comportamicnto similar de ambas.

Cara +Y en (BCR), grafica 25E. En este modulo los transistores generan calor el
cual es transmitido a las paredes. La cantidad de encrgia calorifica que pueda
absorber esta pared depende de la resistencia térmica de contacto y desde luego de
la conductividad, atinque ¢l comportamicnto, grafica 26L, es ¢l mismo.

Bateria uno, grifica 27E. Esta es la mejor aproximacién. Se recuerda que la
temperatura de las baterfas ¢s una cuestion critica porque en gran parte estas dictan
la vida del satélite y porque el régimen donde estas funcionan correctamente es cl
menor. Una aproximacion tan cercana a las baterias es la que valida el programa.
En la grifica 28E se muestra como cl comportamicnto en las variaciones cs cl
mismo,

Cara +Z, gréfica 29E. Sin duda algina la mas dificil de modelar. Los movimicntos
tan complejos que realiza ¢l satélite ademds de que ¢l modelado con funciones
cosenoidales y senoidales en el sentido estricto ¢s solo buena aproximacion pero en
realidad ¢l tumbo no es tan suave como sc ha supuesto. El cjc magnético csta
inclinado 11° C con respecto al ¢je de rotacion de la Tierra, la cual tampoco cs
esférica, es decir el satélite cuando pasa por ¢l polo méagnetico su cara no cs
exactamente perpendicular al vector posicion con respecto a la Tierra, en
conclusion la orbita y los movimiento son mas complcjos de lo que modclamos,
aunque por los resultados es buena nuestra modelacion. El comportamiento cs
similar, grafica 30L, lo complcjo, sc¢ recalca, s modelar la cantidad por tiempo de
calor que incide sobre esta cara.

Es nccesario ahora definir un crror para que se pucda medir las aproximacioncs
realizadas.
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4.2.4 Andlisis del error en la aproximacion

La definicion de la métrica a utilizar se debe de hacer en basc a los scis datos
experimentales que s presentaron. Las curvas mostradas cn las grificas 11E - 16E
ticne cada una un madximo y un minimo global. Consideremos ¢l mayor de los seis
mdximos, MAX, y ¢l menor de minimos, Min, y se define ¢l crror como la funcion:

L=M|T,-T¢|
4.2)

donde M =max-min=56.87K,
T)y = Temperatura de los datos experimentales, K
Te = Temperatura resultante de los cileulos, K.

La funcién (4.2) ¢s una métrica y ¢s la que sc usard para nuestro andlisis. Se debe
de tener en cuenta que esta funcion representa un porcentaje de error que
corresponde al 100% cuando E = 1, es decir, cuando la diferencia de temperaturas |
Tp - Tc | es igual 56.87K.

Dec los resultados obtcnidos por cl programa, los que corresponden a los datos
siguicntes son los de mcjor aproximacion y los de mayor atencion por ser
componentes de vital importancia para el satélitc y de rangos mas criticos de
temperaturas, ¢s por esta razon que ¢l andlisis dc crror sc rcalizard solamente sobre
estos.

1. Bateria uno,
2. Cara +X en (Rx),
3. Transmisores,

En cada una de las graficas 3 1L, 32 y 33E sc presentan dos curvas: una s ¢l crror
contra el numecro de 6rbita y la otra cs la regresion lincal al error.

1. Bateria uno. En csta aproximacion el crror maximo cs menos de un 4.6%, lo cual
corresponde a 2.576 K y la regresion lincal alcanza su méaximo cn 4.4%, lo que
cquivale a 2.5K.

2. Cara +X cn (Rx). El crror ¢s mayor cn cste caso ya que ¢l maximo lo alcanza en
un 9.3% que significa una difcrencia maxima de 5.29 K y la regresion lincal
tiene el maximo en 6.6%, cs decir 3.75K.
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3. Transmisores. Esle ultimo andlisis de crror muestra el maximo cn 9.9% que cs
una diferencia de 5.63K y la regresion lincal es constante, 4%, ¢s decir 2.27K
como error.
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Capitulo 5§

Conclusiones y recomendacionces

5.1 Conclusioncs

Para cl desarrollo del arca de andlisis térmico de satélites en ¢l Programa
Universitario de Desarrollo Espacial dc la UNAM e¢s necesario ¢l modclado
computacional, ya que experimentalmente no cs posible por los grandes costos que
representaria. Un programa como SINDA que rcaliza csta tarca ticne un costo
aproximado de 20 mil dolarcs, esta dos razoncs son suficientes para crear cl
software necesario en México.

El programa quec se muestra cn ¢sta tesis es capaz de simular al satélite en orbita
incluyendo los periodos de eclipse, modelar los movimicntos que realiza cl satélite
sobre sus cjes, considerar los intercambios de calor por radiacion y conduccion por
compleja que sca la geometria de las componentes, los flujos externo y los
clementos disipadores de energia calorifica y al final obtener resultados bastante
aproximados a los reales cumplicndo con los objetivos plantcados.

Dentro de los objetivos alcanzados en esta tesis estdn los siguicntes:

1) Sc desarrollé un modclo matemdtico transitorio de un satélitc experimental
utilizando ¢l método de parametros concentrados. Estc modclo sc valido mas
adelante y sc verifico con difcrentes tipos de gecometrias, pardametros orbitales y
caracteristicas dc satélitcs.

2) Se desarrollo un programa de computacion para cl control térmico de satélites
pequeitos que permite obtener las temperaturas en todas las ctapas de la mision,
de cada una de sus componentes criticas, ¢l cual crea archivos de resultados para
poder scr graficados, ademas de mancjar su informacion por medio de archivos
de datos de entradas facilmente modificables. El mancjo de matrices y arrcglos,
para el programa, facilita la correccion de cstos y la experimentacion al
modificarlos.
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3) Se selecciond ¢l método numérico para resolver al sistema de ccuaciones
resultantes. El método de Runge-Kutta se justifico para desarrollar ¢l problema
en cl principio una vez que se verificd se cambio al método predictor-corrector
Gear, por ser mas flexible en ¢l manejo del paso de integracion.

4) Sc cstudié las influencia de las propiedades termo-dpticas sobre diferentes tipos
de superficies. Ll cociente absortividad entre emisividad de las superficies probéd
ser un criterio para conocer ¢l comportamicnto de las temperaturas promedios de
las componentes del satélitc.

5) Se valido, en forma progresiva, ¢l modelo desarrollado mediante ¢l anilisis
térmico dc varias configuraciones de satélites. Ll satélite isotérmico eslérico
presentd una primera aproximacion para ¢l andlisis preliminar de Colibri ¢l cual
tiene una geometria mas complcja.

6) Sc validé el modelo matemitico y sc realizo con informacion obtenida del
microsatélite PACSAT, mediante ¢l registro de las temperaturas, en toda una
orbita, en seis clementos del satélitc donde se simulé las temperaturas de cada
nodo dec la discretizacién desde ¢l lanzamiento hasta la eslabilizacion
cuasicstacionarias de las temperaturas. Concluycndo con un cstudio del error cn
los la aproximacion.

Es cierto que nunca sc podra conocer cxactamente las propicdades termo-opticas
del satélite en orbita PACSAT (simulado en el capitulo cuatro), ademas de que
estas se han ido modificando con cl ticmpo por degradacion. El procedimiento
correcto para poder concluir la verificacion ¢s modelar un satélite o partes de él
cuyas propicdades podamos medir cxpcrimentalmente en un laboratorio, después cn
una cidmara de termo-vacio simular cicrtas condiciones de orbita, cs decir, flujos de
calor y cjecutar ¢l programa con esta informacion y ahora si podremos concluir la
veracidad de nuestros resultados. LEste es ¢l camino a scguir pero no entra dentro de
los alcances de esta tesis.

5.2 Recomendaciones

Cl programa fuc diseilado en principio para un PC 386 con 4Mbytes de memoria
pero ¢l caso de 76 nodos no cs posible correrse cn computadoras personales con un
sistema operativo MS - DOS por la longitud de los arrcglos y las matrices.
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Los tiempos utilizados para resolver el problema de 30 nodos fueron los siguicntes

1. PC, 386, 33 mhz, 4Mbytes en Ram y coprocesador matematico, disco duro 100
Mbytes, 20 minutos,

2. PC, pentium, 8Mbytes en Ram. disco duro 1Gbyte, 2 minutos,
3. Estacion de trabajo, Hewlett Packard (H1), 30 segundos.

Esta es la razén por lo cual se recomienda manejar la estacion cuando el nimero de
nodos rebasa a los 40 nodos. El programa se compila y se corre en fortran 77 para
estaciones de trabajo aunque cl lienado de las matrices bien puede ser hecho en una
PC en “Excel para Windows™ y ser salvado como un archivo tipo texto separado
por tabuladores.

El archivo “excel.xls” sirve para poder graficar los datos abriéndolo como archivo
tipo texto, delimitado por punto y coma, con la primera columna como eje de las
X's. Las temperaturas contra numero de orbitas son presentadas desde ¢l momento
del lanzamiento cn verano y hasta el momento cn que se encuentra un cquilibrio
cuasiestacionario de todos los nodos.

La corrida final para la modelacion del PACSAT se realizo en Quetzal, una estacion
HP del instituto de Ingenicria y tardd 1 hr. y 5 min. en llegar a su estabilizacion.

Las siguientes recomendaciones se hacen para ¢l desarrollo de un modclo para ¢l
andlisis térmico de satélites pequeios:

I. Empezar con un modelo simple, un satélite csférico isotérmico, calcular las
temperaturas de cquilibrio para cada tipo superficie y de esta mancra poder tener
los resultados preliminares.

2. Continuar con cl modelo para cl satélite rotando alrededor de la Tierra, ¢s decir,
incluir ¢l eclipse y resolver la ccuacién de balance térmico por medio del método
de Runge-Kutta y verificar de esta manera la convergencia y arreglar los posibles
crrores.

3. Empezar a dividir cn dos nodos al sat¢lite y utilizando el método de pardmetros
concentrados poder cstimar las temperaturas del satélite en el cual s¢ presenta
ahora la conduccion como medio de transferencia de calor.
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4. Una vez verificado el modelo, cambiar de método numérico por alguno que no
necesite de un paso de integracion fijo y revisar que los resultados anteriores
coincidan con los nuevos obtenidos a partir del nuevo método. Se aconseja ¢l
método numérico Gear.

5. Cambiar de geometria ahora a una mas compleja donde se pueda presentar la
transferencia de calor por radiacion ¢ ir variando pardmetros orbitales para
verificar el manejo de datos y de esta manera tener un modelo detallado.

6. Es recomendable usar archivos de datos para la modificacion sencilla de datos.
7. Por ultimo es necesario validar ¢l modelo con la comparacion con datos

experimentales o con datos oblenidos de una satélite que exista y del cual se
pueda obtener el mayor nimero de informacion.



72

Referencias

A. Balfour y W.T. Beveridge. Andlisis numérico basico con Fortran. CECSA, 1982,
Baumeister y Marks. Manual del Ingenicro Mecianico de Marks. UTLELA.,

Brij N. Agrawal. Design of Geosynchronous Spacecraft. Printice-11all 1986.

Bruce J. Torby. Fortran 77 Tfor Engincers. Printice-1all 1991,

B, A. Cullimore. Applications of a General Thermal/Hydraulic Simulation Tool.
AlAA 29th thermophysics Conference - Buffalo, New York / June 12-14 1989.

C. William Gear. Numerical Initial Valuc Problems in Ordinary Differential
Equations. Printicc-Hall 1986.

Erick Oberg, Franklin. D. Jones. Machinery’s Handbook 24 cdition. Industrial Press
Inc.

Frank P. Incropera, David P. DeWitt. Introduction to Heat Transfer. John Wiley &
Sons, Second edition,

Jeff Randorf. Multiple Nodo Thermal Analysis of SEDSAT 1 using THAWS.
University of Alabama in Huntsville. Departiment of Mechanical Enginecring
Huntsville, AL 35899.

Kcith Cornwell. Transfterencia de Calor, Editorial Limusa 1981.

@ Luis Ernesto Bustamante Murillo, Eloy Martinez Martincz, Saul de la Rosa
Nicves. Diseio y Construccion de un Sistema de Control para ¢l Lxperimento de
Deteccion de LEcos de Meteoritos en ¢l Modulo Experimental del Satélite
UNAMSAT-I. Cuidad Universitaria, México D. I¥, 1994,

" Articulo de AIAA-89-1754, _
2 Tesis de Licenciatura en Ingeniceria Mecinica Electricista (Area Lléclrica Electronica). C.U.
UNAM.



73

Microsoft FORTRAN Relerence. Version 5.0 FOR MS 0S8/2 AND MS-DOS
OPERATING SYSTEMS. MICROSOI'T CORPORATION.

Pedro Ramon Escobal. Methods of Orbit Determination. Robert E. Krieger
Publishing Company. Malabar, Ilorida. 1965.

Richard Courant y Fritz John. Introduccion al Cilculo y al Andlisis Matematico.
Editorial Limusa 1971.

Steven C. Chapra, Raymond P. Canale. Método Numéricos para Ingenicros.
McGraw Hill 1989.

Thomas Richard MacCalla. Introduction 10 Numerical Methods and FORTRAN
Programming.. John Wiley & Sons 1980.



74

Bibliografia

Comsat Technical Review, Vol 2, No. 2, 1972,

H. Hwangbo, J.H. Hunter, and W.I1. Kelly, “Analytical Modelling of Spacecrafl
with Active Thermal Control System,” AIAA 8th Thermophysics Conference,
Palm Springs, Calif., July 16-18, 1973, AIAA Paper No. 73-773.

Fughes Aircralt Company Geosynchronous Spacecrall Case Histories, Jan. 1981,

J.A. Robinson, “The Intelsat IV Spacecrafi-Thermal Control,” COMSAT Technical
Review, Vol. 2, No. 2, Fall 1972.

J. A. Wielbert, Engincering Radiation Heat Transfer, Holt, Rinchart and Winston,
New York.

J Gary Rankin and Paul F. Marshall. Thermal Management System Technology
Development for Space Station Applications. SAL Technical Paper Series
831097.

J. R. Howell and R. Siegal., Thermal Radiation Heat Transfer, NASA SP-164,
1969.

K.J. Baumeister and T.D. Hamill. Hyperbolic Heat-Conduction Lquation-A
Solution for Semi-Infinite Body Problem. Journal of Heat Transfer. November
1969.

M. Groll. “Heat Pipe Technology for Spacecraft Thermal Control,” Spacecraft
Thermal and Enviromental Control Systems, ESA SP-139, Nov. 1978,

Mark T. Herrin, David Patterson, and Larry D. Turner. Preliminary Design of the
Space Station Internal Thermal Control System. SAL ‘Technical Paper Serics
871505.

P.D. Dunn and D.A. Reay. Heat Pipes, Pergamon Press, Elmsford, New York,
1976.



75

RM. Van Villet, Passive Temperature Control in the Space LEnvirinment,
Macmillan, New York, 1965.

S. Andre, J.N. Chelotti. J.I. Gory and T. Lafon. Fluidnet: A Thermal and Hydraulic
Software for the Preliminary Sizing of Fluid Loop Systems. SALE!" Paper Series
881045.

S. Ollendorf and IF.A. Costello. A Pumped Two-Phase Cooling System  for
Spacceralt, SAE Technical Paper Serics 831099,

S. Ollendorf and F.A. Costello. A SINDA Modeling Technique for Pumped Two-
Phase Spacecraft Cooling Systems. SAL Technical Paper Serics 840974,

S.W. Chi, Heat Pipe Theory and Practice, McGraw-Hill, New York, 1976.
Spacecraft Thermal Control, NASA SP-8105, May 1973.

Steven M. Lunde. FLOSIN - A Iluid Loop Analyzer for SINDA. SAE ‘Technical
Paper Serics 88108S5.

Timothy K. Brady. A Two-Phase Thermal Management System for Large
Spacecraft. SAE Technical Paper Series 851351.

Timothy K. Brady. Space Station Thermal Test Bed Status and Plans. SAE
Technical Paper Series 881068.

Vincent J. Bilardo, Jr. Albert W. Carlson. Space Station Thermal Control During
On-Orbit Assembly. SAE Technical Paper Series 881070.

W. A. Gray and R. Muller, Engincering Calculations in Radiative Heat Transfer,
Pergamon Press, Elmsford, New York, 1972.

W.H. Kelly and J.H. Reisenweber, Jr., “Optimization of a Heat Pipe Radiator for
Spacecralt High-Power TWTAs.” IV Internacional 1leat Pipe Conference, Sept.
7-10, 1981, The Royal Acronautical Society, London.

@ The Engineering Socicty For Advancing Mobility Land Sca Air and Space.
Technical



76

W.H. Kelly, J.H. Reisenweber, Jr. and H.W. Flieger, “ligh Performance Thermal
Louver Development,” AIAA |lth Thermophysics Conference, San Dicgo,
Calif., July 14-16, AIAA Paper No. 76-460.

W. H. McAdams, Heat Transmission, McGraw-Hill, New York, 1954.

Walter P. Schimmel. Transient Thermal Conduction in Acrospace Composite
Materials: A Simplified Design and Analysis Teenique. Thermal Conductivity
21, Edited by C.J. Cremers and .A. Fine, Plenum Press, New York, 1990,

Y.V. Fairuzov and V.V. Bredikhin. Two-Phasc System with a Jet Pump for
Spacecraft. Journal of Thermophysics and Heat Transfer. Vol 9, Number 2,
Pages 285-291. AIAA American lustitute ol Acronautics and Astronautics, Inc.



Apéndice A

Programas

Programa 1A

C PROGRAMA PARA EL ANALISIS TERMICO PRELIMINAR
C

C DATOS DE ENTRADA

C

C H=ALTURA DE LA ORBITA, KM

C A= AREA DEL SATELITE

C P =POTENCIA TERMICA

C D = DIAMETRO DEL SATELITE

C M = MASA DEL SATELITE

C AC = COEFICIENTE DE ALBEDO TERRESTRE
C S =CONSTANTE SOLAR

C MU = CONSTANTE DE ASPECTO SOLAR

C ALS = ABSORPTIVIDAD

C EP = EMISIVIDAD

C QR = RADIACION TERMICA TERRESTRE

REAL MMU

OPEN(UNIT=1,FILE="SALIDA’)

DATA H/1000./,P/3.2/,D/0.5/,M/20.0/,AC/0.4/,
*8§/1353.0/,MU/0.26/,QR/237.0/,S1G/5.67E-8/,
*ALS/0.3/,EP/0.3/

A=3.1416'D"*2

QA=S*AC/8.*(1.-SQRT(1.-6400.°*2/(6400.+H)"*2))
Qs=S

QT=0.5'QR*(1.-SQRT(1.-6400.*2/(6400.+H)**2))
QE=(QS+QA+QT)*"MU*A'ALS
QSA=QS*ALS‘A*'MU
QAA=QA*ALS A*'MU
QTA=QT*ALS*A*"MU
TE=((QE+P)/EP/SIG/A)**0.25
QNET=(QE+P)/A
PRINT 5,ANALISIS TERMICO PRELIMINAR DEL SATELITE'
WRITE(1,5) 'ANALISIS TERMICO PRELIMINAR DEL SATELITE'

5 FORMAT(//,18X,A40,/)
PRINT 7'DATOS DE ENTRADA'

7
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WRITE(1,7) 'DATOS DE ENTRADA'
7 FORMAT(/,31X,A16.))
PRINT 10,H,P,D,M,AC.S,MU,ALS EP.QR
WRITE(1,10)H,P,.D.M,AC,S MU ALS EP,QR
10 FORMAT(1X, 'ALTURA DE LA ORBITA,',26X,H =", E12.5 /
* 1X, POTENCIA TERMICA,' 29X,P = ", E12.5/
* 1X, 'DIAMETRO DEL SATELITE,' 24X, D =", E12.5/
* 1X, 'MASA DEL SATELITE, 28XM ="', E12.5/
* 1X, 'COEFICIENTE DE ALBEDO TERRESTRE,', 13X,AC =, E12.5/
* 1X, CONSTANTE SOLAR,',30X,'S =, E12.5/
* 1X, 'COEFICIENTE DE ASPECTO SOLAR,' 16X, MU ="', E12.5 /
* 1X, 'ABSORPTIVIDAD,", 31X 'ALS =", E12.5 /
* 1X, ‘EMISIVIDAD,', 34X,'EP =, E12.5/
* 1X, ‘RADIACION TERMICA TERRESTRE,', 17X,'QR =", E12.5 //)
PRINT 15,RESULTADO DEL ANALISIS'
WRITE(1,15)RESULTADO DEL ANALISIS'
15 FORMAT(28X,A22,/)
PRINT 20, TE
WRITE(1,20)TE
20 FORMAT (1X, TEMPERATURA DE EQUILIBRIO,', 19X, TE =, F5.1 //l)
PRINT *, 'FLUJO DE CALOR POR UNIDAD DE AREA [W/M*M] '
WRITE(1,*) 'FLUJO DE CALOR POR UNIDAD DE AREA [W/M*M] *
PRINT 30, QS,QA.QT
WRITE(1,30)QS,QA.QT
30 FORMAT (/,1X,'SOLAR," 39X,'QS =, E12.5/
* 1X, 'ALBEDO,',38X,'QA = ', E12.5/
* 1X, 'RADIACION TERMICA DE LA TIERRA,' 14X,'QT =, E12.5 //)
PRINT *'FLUJO DE CALOR [W] *
WRITE(1,*)FLUJO DE CALOR [W] -
PRINT 40,QSA, QAA QTA QNET
WRITE(1,40)QSA,QAA QTA,QNET
40 FORMAT(/,1X,'SOLAR," 38X,'QSA = ', E12.5/
* 1X, 'ALBEDO," 37X 'QAA =, E12.5 /
* 1X, 'RADIACION TERMICA DE LA TIERRA, 13X,'QTA =, E12.5/
* 1X, 'FLUJO TOTAL EN [W/M*M],,20X,'QNET =, E12.5 //)
END

Programa 2A

C_MAIN
C PROGRAMA PARA EL ANALISIS TERMICO PRELIMINAR

C DATOS DE ENTRADA

ALTURA DL LA ORBITA, KM

C
Cll
C A = AREA DEL SATELITE

Won
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ESTA TESS NO DEGE
P =POTENCIA TERMICA QAU" nE LA BIBUDIU:R

-
C D =DIAMETRO DEL SATELITE
C M =MASA DEL SATELITE
C AC = COEFICIENTE DE ALBEDO TERRESTRE
C S =CONSTANTE SOLAR
C MU = CONSTANTE DE ASPECTO SOLAR
C ALS = ABSORBTIVIDAD
C EP=EMISIVIDAD
C QR =RADIACION TERMICA TERRESTRE
C CP=CALOR ESPECIFICO
C TIME = TIEMPO
C TEM = TEMPERATURA
EXTERNAL ECL
COMMON/COMI/CI, TIMEF, TECL,TAO
REAL M,MU
C ABRIENDO ARCHIVO DI ESCRITURA
OPEN(UNIT=1,FILE="PRE_ANA2.DAT)
OPEN(UNIT=2,FILE='MET NEW.DAT)
DATA H/1000./,P/3.2/,0/0.5/,M/20.0/,AC/0.4/,
+5/1353.0/,MU/0.25/.QR/237.0/,S1G/5.7E-8/,
*ALS/0.3/,EP/0.3/,CP/900./TIME/1800./TEMP/151.3/
A=3.1428*D**2
QA=S*AC/8.*(1.-SQRT(1.-6400.**2/(6400.+11)* *2))
QS=S
QT=0.5*QR*(1.-SQRT(1.-6400.*#2/(6400.+11)**2))
QE=(QS+QA+QT)*MU*A*ALS
QSA=QS*ALS*A*MU
QAA=QA*ALS*A*MU
QTA=QT*ALS*A*MU
TE=((QE+PY/EP/SIG/A)**0.25
QNET=QT+P
PRINT §,ANALISIS TERMICO PRELIMINAR DEL SATELITE'
WRITE(1,5) 'ANALISIS TERMICO PRELIMINAR DEL SATELITE'
5 FORMA'T(//,18X,A40,))
PRINT 7,DATOS DE ENTRADA'
WRITE(],7) 'DATOS DE ENTRADA'
7 FORMAT(,31X,A16./)
PRINT 10,H,P,D,M,AC,8,MU,ALS,EP.QR,CP, TIME, TEMP
WRITE(], 10)H,P,D.M,AC,S,MU,ALS,EP,QR,CP, TIME,TEMP
10 FORMAT(IX, 'ALTURA DE LA ORBITA,'26X,'H =", E12.5 /
* 1X, 'POTENCIA TERMICA,'29X.'P =", E12.5 /
* 1X, 'DIAMETRO DEL SATELITE, 24X, D =", L12.5/
* 1X, 'MASA DEL SATELITE.28X.M =", E12.5/
* 1X, 'COEFICIENTE DE ALBEDO TERRESTRL,', 13X,'AC =", 12,5 /
* IX, 'CONSTANTE SOLAR,,30X.'S =", 125/
* 1X, 'COEFICIENTE DE ASPECTO SOLAR,, 16X, MU =", E12.5 /
* |X, 'ABSORTIVIDAD," 3 IX,;ALS =", 1:12.5 /
* IX,'EMISIVIDAD, 34X, EP =", EI2.5/
* 1X, 'RADIACION TERMICA TERRESTRL,',17X,'QR =", £12.5 /
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* 1X, 'CALOR ESPECIFICO,,28X,'CP =", L12.5/
* X, "TIEMPO, 34X, ' TIEMPO ="', L:12.5 /
* IX, "TEMPERATURA/! 31X, TEMP = [212.5 //)
PRINT 15/RESULTADO DLL ANALISIS'
WRITE(I, 15)RESULTADO DEL ANALISIS'
15 FORMAT(28X,A22))
PRINT 20, TE
WRITE(1,20)TE
20 FORMAT (IX,'TEMPERATURA DI EQUILIBRIO, 19X TE =", I'S.1 /1)
PRINT *, 'FLUJO DE CALOR POR UNIDAD DE AREA |[W/IM*M]|
WRITE(L*) FLUJO DE CALOR POR UNIDAD DL ARLA [W/M*M]
PRINT 30, QS,QA.QT
WRITE(1,30)QS.QA.QT
30 FORMAT (/.1 X,'SOLAR, 39X./Q8 =", L12.5/
* 1X, 'ALBEDO,",38X,'QA =", LI2.5/
* 1X, 'RADIACION TERMICA DE LA TIERRA4XQT " EI12.5/))
PRINT *,FLUJO DL CALOR [W] ¢
WRITE(1,*)FLUJO DL CALOR [W] '
PRINT 40,Q5A,QAA.QTA,QNLET
WRITE(1,40)0QSA,QAA,QTA,QNET
40 FORMAT(/,1X,'SOLAR,"\38X,'Q8A ="', E12.5/
* 1X, 'ALBEDO, 37X,'QAA =", EI2.5/
* | X, 'RADIACION TERMICA DE LA TIERRA\I3X'QTA =", E12.5/
* 1X, 'FLUJO TOTAL EN [W/M*M]'20X,'QNLT =", I212.5 //)
TECL=((QTA+P)LP/SIG/A)**0.25
C1=2.*(.5*LOG((TE/TECL+1 Y(TE/TECL-1.))-ATAN(TECL/TL))
C2=2.*(.5*LOG(( 1 +TECL/TE)(1 - TECL/TL))-ATAN(TECL/TL))
TAO=25*M*CIEI/SIG/A/(TECL**3)
TAOE=25*M*CP/LP/SIG/A/(TEE**3)
PRINT 45,TECL
WRITE(1,45)TLECL
45 FORMAT (I X."TEMPERATURA DE EQUILIBRIO EN EL ECLIPSE,',
*3IX,TECL =", F5.1//)
PRINT 47, TIEMPO','TEMPERATURA'
WRITE(1,47) TIEMPO' TEMPLRATURA'
47 FORMAT(17X,A6,4X,Al1)
TIME4=TIML/3.
TIMEF=0.
DOS5SI=14
CALL MET_NEW(LCL,1.E-5,20,TE.TI)
PRINT 50, TIMEF.TF
WRITE(I,50) TIMEF,TIF
50 FORMAT (14X.19.2.7X,'5.1)
TIMEF=TIMEF+TIML4
55 CONTINUL
VAR=TE-TF
PRINT 60,TF,VAR
WRITE(1.60)TIF,VAR
60 FORMAT(//,1X, TEMPLRATURA AL TIEMPO T, 19X,'TEND = "F5.1/



* I1X,'VARIACION DE TEMPETURA,21X,'VAR = "I'5.1//)
TC=TAOE*(2.*(.5*L.OG((1.+TEMP/TLY/(I.-TEMP/TE))-ATAN(TEMP/TE))-C2)
PRINT 70,TEMP,TC
WRITE(1,70)TEMP, TC
70 FORMAT(IX,"TEMPERATURA 31 X,"TEMP = "FS.1/
* 1 X, TIEMPO DE CALENTAMIENTO," 21X."I'C =",1'8.2//)
END
FUNCTION ECL(T)
COMMON/COMI/CI, TIMEF, TECL,TAO
ECL=2.*(.5*LOG((T/TECLA LY(T/TECL-1.)-ATAN(TECL/T))-CI-TIMLEF/TAO
RETURN
END

Programa 3A

C_MAIN

C

C PROGRAMA PARA EL ANALISIS TERMICO PRELIMINAR
c

C DATOS DE ENTRADA

C

C 1= ALTURA DE LA ORBITA, KM

C A =AREA DEL SATELITE

C P=POTENCIA TERMICA

C D= DIAMETRO DEL SATELITE

C M =MASA DEL SATELITE

C AC =COEFICIENTE DE ALBEDO TERRESTRL

C S =CONSTANTE SOLAR

C MU = CONSTANTE DE ASPECTO SOLAR

C ALS = ABSORBTIVIDAD

C EP = EMISIVIDAD

C QR = RADIACION TERMICA TERRESTRE

C CP=CALOR ESPECIFICO

C NO = NUMLRO DE ORBITAS

C PE=PERIODO DE LA ORBITA

C ECL = PORCENTAIJE DE ECLIPSE

C IMP =PARAMETRO DE IMPRESION
EXTERNAL G
COMMON/COMI/QO.A M.LCP.IP.SIG
COMMON/COM2/PARAM,PLJ K, T, TMAX, IMP
REAL M\MU
INTEGER PARAM
OPEN(UNIT=1,FILE='ORBITA2.DAT)
OPEN(UNIT=2,FILE='RKT2.DAT")
OPEN(UNIT=3,FILE='OUTPUT2.DAT)
OPEN(UNIT=4,FILE='GRAFICO2.XLS")
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OPEN(UNIT=5,FILE="MAXMIN2.XLS')
DATA H/1000./,P/3.2/,D/0.5/,M/20.0/,AC/0.4/,
* §/1353.0/,MU/0.25/,QR/237.0/,S1G/5. 7E-8/,
* ALS/0.75/,EEP/0.82/,CP/900./,
* PE/6307.2/,TIECL/34.9/,TL/293.15/,
* NO/20/,HH/6.3072/,IMP/50/
TIECL=TIECL*PE/100.
TIEQU=PE-TIECL
A=3.1416*D**2
QA=S*AC/8.%(1.-SQRT(1.-6400.**2/(6400. +11)**2))
QS=$
QT=0.5*QR*(I.-SQRT(1.-6400.**2/(6400.+ H)**2))
QE=(QS+QA+QT)*MU*A*ALS
QECL=(QA+QT)*MU®A*ALS
PRINT 5'ANALISIS TERMICO PRELIMINAR DEL SATELITE'
WRITE(1,5) 'ANALISIS TERMICO PRELIMINAR DEL SATELFTLE
5 FORMAT(//,18X,A40,))
PRINT 7,DATOS DE ENTRADA'
WRITE(1,7) 'DATOS DE ENTRADA'
7 FORMAT(/,31X,A16,)
PRINT 10,H,P,D,M,AC,S,MU,ALS,EP,QRCP,PE, TIEQU, TIECL,NO
WRITE(], 10)H,P,D,M,AC,S,MU,ALS,EP.QR,CP,PE, TIEQU, TIECL,NO
10 FORMAT(1 X, 'ALTURA DE LA ORBITA, 26X, H =*, £12.5 /
* 1X, 'POTENCIA TERMICA,'.29X,'P ="', E12.5/
* 1X, 'DIAMETRO DEL SATELITE,\24X,'D =", E12.5 /
* 1X, 'MASA DEL SATELITE,'28X,'M =", EI2.5/
* |X, 'COEFICIENTE DE ALBEDO TERRESTRL,',13X,'AC =", EI2.5/
* 1X, 'CONSTANTE SOLAR,,30X,S =, E12.5 /
* |X, 'COEFICIENTE DE ASPECTO SOLAR,',16X,MU =", E12.5 /
* 1X,'ABSORTIVIDAD, 31X, ALS =", E12.5 /
* 1X, 'EMISIVIDAD, 34X, EP =, EI2.5 /
* 1X, 'RADIACION TERMICA TERRESTRE,',17X,QR =", E12.5 /
* 1X, 'CALOR ESPECIFICO,'28X,CP =", 12.5 /
* IX, 'PERIODO,' 37X,'PE =" E12.5/
* IX, "TIEMPO DE EQUINOCCIO, 21X, TIEQU =",E12.5 /
* |X, 'TIEMPO DE ECLIPSE,', 24X, TIECL =" Ei2.5 /
* 1X, 'NUMERO DE ORBITAS',28X,NO =I5 /)
QSA=QS*ALS*A*MU
QAA=QA*ALS*A*MU
QTA=QT*ALS*A*MU
TE=((QE+P)YEP/SIG/A)**0.25
QNET=(QSA+QAA+QTA+PYA
PRINT 15, RESULTADO DEL ANALISIS'
WRITE(I, 1 SYRESULTADO DEL ANALISIS'
IS FORMAT(28X,A22,)
PRINT 20, TE
WRITE(1,20)TE
20 FORMAT (IX, TEMPERATURA DE EQUILIBRIO, 19X, TE =", 'S.1 ///)
PRINT *, 'FLUJO DI CALOR POR UNIDAD DE AREA [W/M*M]



WRITE(],*) 'FLUJO DE CALOR POR UNIDAD DE AREA [W/M*M] *
PRINT 30, QS,QA,QT
WRITE(1,30)QS,QA,QT

30 FORMAT (/,|X,SOLAR,",39X,QS =", E12.5/
* 1X, 'ALBEDO,’,38X, QA =", E12.5 /
* 1X, 'RADIACION TERMICA DE LA TIERRA,', 14X, QT =", E12.5//)
PRINT *,'FLUJO DE CALOR [W]
WRITE(],*)FLUJO DE CALOR [W] !
PRINT 40,QSA,QAA,QTA,QNET
WRITE(1,40)QSA,QAA,QTA,QNET

40 FORMAT(/,1X,'SOLAR,',38X,'QSA =", E12.5 /
* |X,'ALBEDO,’,37X./QAA =", E12.5 /
* 1X, 'RADIACION TERMICA DE LA TIERRA,,13X,QTA =", E12.5 /
* |X, 'FLUJO TOTAL EN [W/M*M],'20X,'QNET =", EI12.5 //)
TECL=((QTA+PYEP/SIG/A)**0.25
PRINT 45, TECL
WRITE(1,45)TECL

45 FORMAT (1X, TEMPERATURA DL EQUILIBRIO EN EL ECLIPSE,",
*3X,TECL =, FS.1 //)
PRINT 50,NUM.ORB.' TIEMPO DE'/PARAMETRO DE', TEMPERATURA'

WRITE(3,50)NUM.ORB.',' TIEMPO DE',PARAMETRO DE',TEMPERATURA'

PRINT 55,’'ORBITA','ECLIPSE'
WRITE(3,55)ORBITA"ECLIPSE'
47 FORMAT(6X,A8,11X,A10,19X,A11)
50 FORMAT(2X,A8,5X,A9,6X,A12,6X,A11)
55 FORMAT(16X,A6,10X,A7)
57 FORMAT(24X,A11,22X,A6)
=1
K=1
TMAX=TL
TP=TL
XI1=0.
WRITE(S,58)J-1,TMAX-273.15,TMAX-273.15
58 FORMAT(l4,")',F6.2,;"F6.2)
DO 60 I1=1,NO
QO=QECL
PARAM=0
CALL RKT (G,HH,TIECL,TMAX,0.,TMIN)
QO=QE .
PARAM=1
CALL RKT (G,HH,TIEQU,TMIN,TIECL,TMAX)
X1=PE*J
WRITE(S,65)),TMAX-273.15,TMIN-273.15
65 FORMAT(I4,"}'F6.2,'',F6.2)
IF (ABS(TP-TMAX).LE.0.2) THEN
PRINT 80, ‘LA TEMPERATURA MAXIMA SE HA ESTABILIZADO'
WRITE(3,80)'LA TEMPERATURA MAXIMA SE HA ESTABILIZADO'
80  FORMATY(/,13X,A40//)
GOTO 90
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ENDIF
J=J+1
TP=TMAX
60 CONTINUE
90 END
FUNCTION G(X,Y)
REAL M
INTEGER PARAM
COMMON/COM1'QO,AM.P.CP.EP.SIG
COMMON/COM2 PARAM .PE.).K.TP.TMAX.IMP
G=(QO+P-EP*A*SIG*(Y**4))M CP
IF(MOD(K,4*IMP).EQ.1) THEN
TORX=MOD(X.PE)
PRINT 100.J,TORX,PARAM,Y
WRITE(3,100)J,TORX,PARAM.Y
WRITE(4,110)),Y-273.15
100 FORMAT(4X,13,7X.E10.5,12X.11.11X.E10.5)
110  FORMAT(17,},F6.2)
ENDIF
K=K+1
RETURN
END
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Apéndice B

Métodos numéricos

1B Método de Newton

SUBROUTINE MET_NEW (F,EP,MXITE X1,XF)
C PROGRAMA PARA ENCONTRAR LAS RAICES DE UNA ECUACION USANDO EL METODO
c DE NEWTON - RAPHSON
c
C DATOS DE ENTRADA
C EP = ERROR DE APROXIMACION (REAL POSITIVO)
C MXITE = MAXIMI NUMERO DE ITERACIONES (ENTERO POSITIVO)
C X1=VALOR INICIAL
C Fl= FACTOR DE ITERACION (REAL POSITIVO TIPO DATA)
INTEGER MXITE, NITER
DATA EP2/1.E-6/
C LECTURA DE DATOS
write(1,10YMETODO DE NEWTON-RAPHSON PARA RESOLVER F(X)=0'
10 FORMAT(//,17X,A45, /I)
write(1,20)ERROR DE APROXIMACION. EP
20 FORMAT(1X,A22,26X,' EP =' E12.5)
write(1,30)NUMERO MAXIMO DE ITERACIONES,' MXITE
30 FORMAT(1X,A29,18X,'MXITER =',18)
write(1,40)'VALOR INICIAL DE PARA LA RAIZ," X1
40 FORMAT(1X,A30,18X," X1 = E12.5,)
write(1,45)'NUM. ITERACION', "VALOR DE XN',VALOR DE F(XN)'
45 FORMAT(1X,A14,4X,A11,4X,A16)
NITER=0
XN=X1
C PRINCIPIO DE LA ITERACION
DO 200 I=1,MXITE
NITER=NITER*1
C CALCULO DE LA DERIVADA
DFXN=(F(XN+EP2*XN)-F(XN))/EP2/XN
C CUANDO EL PUNTO XN ES CRITICO (F'(X)=0) DE LA CUERVA F(X)
C NO SE PUEDE SEGUIR ITERANDO
IF(ABS(DFXN).LE.1.E-20) THEN
write(1,70YPUNTO CRITICO DE -F-' XN
70  FORMAT(/,1X,A21,24X,' XCRITICO =" E12.5)
GOTO 205
ENDIF
XN1=XN-(F(XN)/DFXN)
write(1,100)NITER, XN, F(XN) XN1



100 FORMAT(6X,156X E12.56X E12.56X F5.1)
DN=ABS((XN1-XN)/XN)
DFN=ABS((F(XN1)-F(XN))/F(XN))
IF((DN.LE.EP).AND.(DFN.LE.EP)) THEN

GOTO 205
ENDIF
XN=XN1

200 CONTINUE

205 write(1,210)NUMERO DE ITERACIONES,' NITER

210 FORMAT(/,1X A22, 25X, NITER ='18)

write(1,220)'RAIZ ENCONTRADA,' XN

220 FORMAT(1X,A15,32X, XF =" E12.5)

write(1,230)'VALOR EN LA RAIZ," F(XN)

230 FORMAT(1X A16,30X,'F(XN) =" E12.5)

XF=XN
300 CONTINUE

XF=XN
RETURN
END

C LA FUNCION -F- A BUSCAR RAICES
FUNCTION F (X)
F=
RETURN
END

2B Método de Runge-Kutta

SUBROUTINE RKT (G,H.XM,Y0,X0,YF)
C PROGRAMA PARA RESOLVER LA ECUACION DIFERENCIAL DE PRIMER ORDEN
C Y'(X)=G(X,Y)
C CON LA CONDICION INICIAL
C Y(X0)=Y0
C USANDO LA FORMULA DE CUARTO ORDEN DE RUNGE-KUTTA
C
C DATOS DE ENTRADA
C X0 =LA CONDICION INICIAL
C YO =LA VALOR INICIAL
C H=LONGITUD DEL PASO
C XM =TIEMPO DE INTEGRACION
REAL K1,K2,K3,K4
C ESCRITURA DE LOS DATOS
WRITE(2,10)METODO DE RUNGE-KUTTA PARA RESOLVER DY(X)=G(X,Y)'
10 FORMAT(//,14X,A48,/)
WRITE(2,20)LONGITUD DEL SALTO,'H = H
20 FORMAT(1X,A19,19X,A3,E12.5)
WRITE(2,30) TIEMPO DE INTEGRACION.XM = XM
30 FORMAT(1X,A21,16X,A4,E12.5)
WRITE(2,40)VALOR INICIAL,,'Y0 =',Y0
40 FORMAT(1X.A14,23X,A4,E12.5)
WRITE(2.50)CONDICION INICIAL, X0 ="X0
50 FORMAT(1X,A18,19X,A4,E12.5/))



WRITE(2.60)X"."'Y(X)'

60 FORMAT(20X.6X,A1.15X.A4.)
X=X0
Y=Y0
R=MOD(XM.H)
N=NINT((XM-R):H)
WRITE(2,70) X.Y.EXP(X)

70 FORMAT(14X.3E18.8)

N=N-|
DO 100 K=1,N
K1=H*G(X,Y)

K2=H*G(X~H2.,Y+K12)
K3=H*G(X+H2.,Y+K22)
K4=H*G(X+H,Y~K3)
Y=Y+(KI[+2.*K2+2.*K3+K4)'6.
X=X+H
100 WRITE(2,70) X,Y.EXP(X)
KI1=R*G(X.Y)
K2=R*G(X+R/2.,Y+K1/2.)
K3=R*G(X+R/2..Y+K22))
K4=R*G(X+R,Y+K3)
Y=Y+(K1+2.*K2+2 *K3-K4)'6.
X=X+R
WRITE(2,70) X,Y.EXP(X)
YFsY
WRITE(2.110)SOLUCION FINAL,,'YF ="YF

110 FORMAT(/,1X.A1522X.A4,E12.5, /)
RETURN
END
FUNCTION G(X.Y)
G=
RETURN
END

3B Método de Runge-Kutta para sistemas de ecuaciones

SUBROUTINE RKSYST(X,Y.H,XM,N,FNC.YF)
C PROGRAMA RKSYST (INPUT,OUTPUT)
C
C ESTE PROGRAMA USA LA SUBRUTINA RKFSYS PARA RESOLVER EL SISTEMA
C DE ECUACIONES:

C DY/DX=F(X,Y(1),...Y(N))
C DONDE Y SON VARIABLES DEPENDIENTES, X LA INDEPENDIENTE.
C

C UTILIZANDO EL METODO DE RUNGE - KUTTA.
C DATOS DE ENTRADA

C N =NUMERO DE ECUACIONES

C X =LA CONDICION INICIAL

C Y =LA VALOR INICIAL
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C H=LONGITUD DEL PASO
C XM =TIEMPO DE INTEGRACION
REAL K0.K1,K2.K3
DIMENSION Y(100),Y0(100),YF(100).K0(100).K 1(100).K2(100).K3(100)
C ESCRITURA DE LOS DATOS
WRITE(2,5)SISTEMAS DE ECUACIONES
5 FORMAT(//.27X.A25))
WRITE(2,10YMETODO DE RUNGE-KUTTA DE CUARTO ORDEN'
10 FORMAT(23X,A37,)
WRITE(2.15)NUMERO DE ECUACIONES."'N = '\N
15 FORMAT(1X,A21.15X,A7,13)
WRITE(2.20)LONGITUD DEL SALTO,'H ='H
20 FORMAT(1X,A19.19X.A3.E12.5)
WRITE(2.30)TIEMPO DE INTEGRACION.".'XM =" XM
30 FORMAT(1X,A22,15X.A4,E12.5)
WRITE(2.40)'CONDICION INICIAL, X0 =X
40 FORMAT(1X,A18,19X.A4.E12.5)
WRITE(2,50)VALOR INICIAL,,'Y0 ='(Y(]).1=1,N)
50 FORMAT(1X.A14./,7X.A4.2X,10E13.5)
WRITE(2,60)X",Y(I) = I.'\N
60 FORMAT(//,8X,1A,10X.49,12)
R=MOD(XM,H)
K=NINT((XM-R)'H)
WRITE(2,80)X.(Y(1),I=1,N)
DO 70 J=1,K
CALL FNC(K0,Y,X)
DO 82 1=1,N
Yo)=Y(1)
82 Y(1)=YO0(I)-KO(})*.5*H
X=X+H*.5
CALL FNC(KL,Y.X)
DO 83 I=1,N
83 Y()=YO()+KI1(1)*.5*H
CALL FNC(K2,Y,X)
DO 84 1=I,N
84 Y()=YO(I)+K2(1)*H
X=X+H*.5
CALL FNC(K3,Y,X)
DO 851=1,N
85 Y(D=YO()+(KO(D+2.*(K1(I)+K2(1))~K3(1))/6.*H
WRITE(2,80)X,(Y(1),I=1,N)
70 CONTINUE
CALL FNC(KO0,Y,X)
DO 921=I\N
Yo()=Y(l)
92 Y()=YO()+KO(I)*.5*R
X=X+R*.5
CALL FNC(K1,Y,X)
DO93I=IN
93  Y(I)=YO(I)+K!I(I)*.5*R
CALL FNC(K2,Y,X)
DO9%41=1N
94  Y()=YO()+K2(I)*R
X=X+R*5



CALL FNC(K3.Y.X)
DO 95 I=IN
95  Y(D=YO(D+(KO(+2.*(KI()+K2()-Ki(1))'6.*R
WRITEQ2.80)X.(Y(1),1=1.N)
100 FORMAT(/,1X.A15.22X..7X,A4.2X.10E13.5, //)
80 FORMAT(10E13.5)
YF=Y
END
SUBROUTINE FNC(F,Y.X)
DIMENSION F(*),Y(*)
F(1)=
FQ2)=
RETURN
END
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Apéndice C

Graficas

Grifica 1C

Numero de orbita
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Grifica 10C
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Grafica 12C
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Apéndice D

Tablas y figuras

Tabla 1D: Temperaturas limites de los equipos de un satélite

Temperaturas limites ("C)
para disefio térmico, Min / Max

Subsistemas / Equipos No-operacién / Apagado
Operando
Comunicaciones
Receptor -30/+55 +10/+45
Entrada multiple -30/+55 -10/+30
Salida multiple -30/+55 -10/+40
TWTA -30/+55 -10/+55
Antena -170/+90 -170/+90
Potencia eléctrica
Paneles solares -160/+80 -160/+80
Baterfa -10/+25 0/+25
Montaje derivado -45/+65 -45/+65
Control de actitud
Sensor Tierra / Sol -30/+55 -30/+50
Montaje de cambio angular -30/+55 +1/+55
Propulsién
Motor de apogeo sélido +5/+35
Tanque propulsor +10/+50 +10/+50
Cama de empuje catalizador +10/+120 +10/+120
Estructura
Mecanismo pirotécnico -170/+55 -115/+55

Mordaza de separacién -40/+40 -15/+40



Tabla 2D: Tipos de radiacién

Factores de forma para geometrias bidimensionales

Tipo 1. Planos paralelos con mediatriz conectada por perpendicular

e v wy +4]" - fow, -yt +4]?
- 2w, '
W|=Wi/L, wj=“’j/L

farl(i, j) = w;,
fafz(i, j) - wj'
far3(i, j)=L.

Tipo 2. Planos paralelos inclinados de ancho igual y lado en comiin

Fy=1-sen(a/2)

farl(i,j) = a.
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Tipo 3. Planos perpendiculares con un lado en comiin

P 1+(wj/wi)-[l+(wj/wi)’.|/2
ij= ]
2

farl@i, j) = w;
far2(, j) = w,

Tipo 4. Tres lados encerrado

W W, -w,
=

2w,
farl(i, j) = w;,

far2(i, j) = w;,
far3(i, j) = w;.



Tipo 5. Cilindros paralelos de diferentes radios

Fy= %{HF’ -(R+l)2]l2 -[c2 -(R-l)’]/2

+R-1cos™[(3)- @) -R+1)cos™ [(#)+ @)]

R=r/r,S8=s/r
C=1+R+S§

farl(i, j) =1
fal'z(i, j) - rj,
far3(i, j) = s.

Tipo 6. Cilindro y rectdngulo paralelos

S S
Fy= ;[m-l 2L tan _2.]
§1 =85,

farl (i, j) =,

far2(i, j) = ,,
far3(i, j) = s,,
fard(i, j) = L.
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Tipo 7. Plano infinito e hilera de cilindros

-S4 -0
AT AT 4B A8 AR TR
FR 10 1 =
OISO

e ()] B (57

farl(i, j) =s,
far2(i, j) = D.

Factores de forma para geometrias tridimensionales

Tipo 8. Planos paralelos rectdngulos alineados

2
Fy = 2 {ln|:(1+x X1+Y2)]+X(1+Y2 L

AXY || 1+XP+Y?
#Y(1+X?) tan Y _Xtan" X~ Ytan Y
(+x7)
X=x/L,Y=y/L

farl(, j) = x,
far2(i, j) =y,
far3(i, j) = L.
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Tipo 9. Discos paralelos coaxiales

Fy= %{S—E’ -4(:1./:,)’]2}

R,=r,/L,Rj=rj/L,
1+8]

e

S=1+

farl(i, j) =r,
far2(i,j) = rjo
far3(, j) =L.

Tipo 10. Rectdngulos perpendiculares con un lado en comun

_ 1 2l al 2 V2 ) 1
FU—K—W(Wtan W+Htan H—(H +W) tan m

1111{(1+w’X1+H2 x[ Wi+ W? +H’)}wz x[ H!(I+H’ w«wz)}Hz

4 eWeRT | (W)W AR | @HE + W)
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H=2/X,W=Y/X
farl(, j) =Y,

far2(i, j) = Z,
far3(, j) = X.

Tipo 11. Rectdngulos perpendiculares

Fila=[(A;+Ay))F (204 + AFas - (AL + Ay )F( 25 - AdFa3.4] /A

farl(i,j) =L,
farl(i, j) =Ly,
farl(i’j) = L3o
farl@i,j) =L,
farl(i, j) = W.



Tabla 3D: Keplerianos del satélite PACSAT

Satélite:

Tiempo de referencia:

Anomalia verdadera:

Angulo de Inclinacién de la orbita:
Excentricidad:

Argumento del perigeo:

Longitud del nodo ascendente:

109

a0-16

95 326.12221457

267.86960.5

98.57270.5

0.00121270

92.38760.5

49.78310.5
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Figura 4D: Simplificacién del médulo del CPU del satélite PACSAT

Microprocesador

Banco de memoaria
Chasis del médulo CPU
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Figura 5D: Simplificacién del médulo del BCR del satélite PACSAT

Bateria Chasis del médulo BCR

Plato del médulo BCR Transistores
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Figura 6D: Simplificacién del médulo del Tx del satélite PACSAT

Alojamiento del resorte

T2




Figura 7D: Discretizacién del satélite PACSAT en 76 nodos
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Tabla 8D: Propiedades termo-épticas de los nodos del satélite PACSAT

o € ¢, (Jkg*K) [k (Wm*K)| p (kg/m’)

Celdas 069 | 0.85 712 148 2330
Aluminio 0.9 09 903 237 2702
Aluminio 0.12 | 0.06 875 277 2712
alodizado

Silicon 075 | 0.82 712 148 2330
Baterias 0.1 0.1 2000 96.8 59.59
Honeycomb 09 0.9 903 3.23 36.84
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Apéndice E

Grificas de datos y resultados

Grafica IE
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Grifica 3E
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