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Resumen

El control térmico de un satélite debe asegurar el funcionamiento de cada
componente que integra la mision. Los subsistemas que conforman el nanosatélite
tienen un rango de temperaturas de operacién que van desde los -40°C' a +60°C
respectivamente. Debido a las condiciones en que es sometido el satélite en orbita
experimenta subitos cambios de temperatura por lo que en el espacio obtener los
rangos de operacién sin un control térmico que permita el funcionamiento de los
componentes es nulo. En el trabajo se presenta un calculo analitico sencillo para
obtener rangos de temperatura estimados en los casos extremos a los que se encon-
trara sometido el nanosatélite en el ambiente espacial, se realizé para conocer las
temperaturas a las que se encontraria el nanosatélite y poder comenzar el diseno
del control térmico. Se plantearon opciones para obtener el mejor control térmico.
Asi mismo se desarrollé un modelo para el analisis térmico mediante simulacién
de diferencias finitas en el software Thermal Desktop bajo condiciones de casos
extremos y oOrbita definida. Las simulaciones se abordaron por etapas debido al
interés de conocer el comportamiento inicial del satélite sin un control térmico y
agregando opciones de control térmico hasta obtener el adecuado, obteniendo un
rango de temperatura entre 50°C' a -25°C' utilizando pinturas y cajas de blindaje,
estas tltimas en dos de los subsistemas criticos, asi como una propuesta en la
modificacién de la posicion inicial de los subsistemas.

(Palabras clave: Nanosatélite, Control térmico, diferencias finitas)
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Capitulo 1

Introduccion

En este capitulo se describe en qué consiste el presente trabajo. En la
primera seccion se da una breve introduccién del tema en cuestion, la importancia
de estos temas para la sociedad y la investigacion, el porque conjuntar esfuerzos
para lograr desarrollo espacial en el pais y los beneficios que brindarfa. Finalmente
se presentan los objetivos del trabajo, la descripciéon del problema, asi como el
alcance del mismo.

En el mundo actual la palabra espacio, es un tema que conlleva una
amplia importancia, tanto en ambitos politicos como ingenieriles por lo que ha
llevado a realizar una variedad de temas de investigacién y exploracion dentro del
area.

Por lo general al mencionar la palabra satélite la mayoria de las personas
piensa en artefactos creados por el hombre que estdn en el espacio, sin embargo
es importante dar una definicién adecuada para ella.

Existen artefactos que permiten tener comunicaciéon entre un punto y
otro, algunos logran predecir fendmenos meteorolégicos y otros solamente ayudan
a la investigaciéon. Independientemente de la funcién a realizar, estos artefactos
se conocen como satélites. Un satélite se define como un objeto en el espacio que
orbita o gira alrededor de un objeto méas grande [22].

El tema en si es de gran importancia, pero ademas el realizar un proyecto

de esta magnitud implica tiempo, costo y conocimientos en el area por lo cual el



valor de esto depende de la aplicacion para la que se requiere el satélite.

El poder desarrollar tecnologia en menor tiempo, bajo costo y en menor
escala es algo que se esta buscando en la actualidad. Con la miniaturizaciéon de
diferentes componentes que integran un satélite el desarrollo de pequenos satélites
con fines de investigacién es un tema que tiene importancia e interés ya que
permiten realizar funciones que anteriormente se creian imposibles para ellos.

Hay avances importantes dentro del area en diversos paises, los cuales
cuentan con diferentes programas para el desarrollo y la investigacion en el espacio,
en México, dentro de la UNAM, en la Unidad de Alta Tecnologia (UAT) ubicada
en Juriquilla, Querétaro, se cuenta con investigadores en el area y buscan lograr
el impulso y desarrollo de ingenieria mexicana dentro del mundo aeroespacial,
que permita contar con nuevas oportunidades de crecimiento local, nacional e
internacional. Por ello el esfuerzo de lograr un satélite construido y disenado por
ingenieros mexicanos es un punto de referencia para el éxito del pais y asi poder
ir eliminado de manera paulatina la dependencia tecnologia que se tiene en la
actualidad en este rubro.

En la UAT se estan generando diferentes proyectos en el drea espacial,
algunos de ellos enfocados en nanosatélites, para los cuales se plantea una mision
referente a la adquisicién de imagenes en el espacio asi como para investigar el
area de comunicacion con constelaciones.

La clasificacién tomando como criterio la masa del satélite, categoriza los
satelites como se muestra en la Tabla 1.1, por lo tanto un nanosatélite es aquel
cuya masa se encuentra en un rango de 1-10 Kg [20].

Independientemente del tamano del satélite existe una interaccién entre
diferentes areas de la ingenieria, un tema importante es el referente al control que
requiere un satélite para mantener dentro del rango las temperaturas de opera-
cién de sus componentes. Debido a lo anterior este trabajo tiene como finalidad
determinar un control térmico que mantenga dentro de los limite de operacion el

satélite para garantizar el éxito de la mision en lo referente a la regulacién térmica.




1.1. Justificacion

Categoria Rango de masa (Kg)
Satélites grandes | > 1000
Satélites pequenos | 500 - 1000

Minisatélites 100 - 500
Microsatélites 10 - 100
Nanosatélites 1-10
Picosatélites 01-1
Femtosatélites < 0.1

Tabla 1.1: Clasificacién de satélites de acuerdo a su masa
Fuente:[20].

1.1. Justificacion

En México, el desarrollo de un satélite es un tema con una amplia im-
portancia, en el cual se puede contribuir para generar conocimiento y a su vez
iniciar a crear tecnologia propia del pais en este rubro. Existen muchas areas de la
Ingenieria involucradas, lo que implica un trabajo en equipo para lograr el éxito.
Trabajar en algtin aspecto relacionado con el drea permitira al pais eliminar paso
a paso la dependencia tecnoldgica con la que se cuenta actualmente. La justifia-
cion de este trabajo esta centrada en la necesidad de obtener un diseno de control
térmico pasivo para un nanosatélite y tener las herramientas para desarrollar fu-

turos trabajos en la UAT.

1.2. Hipdtesis

Mediante el control térmico pasivo, se pude tener un buen desempeno de

los subsistemas que componen el satélite.




1.3. Objetivos

1.3. Objetivos

1.3.1. Objetivo General

Disenar y desarrollar un sistema de control térmico pasivo para un na-
nosatélite que soporte las condiciones a las que se encontrara sometido el satélite

en el espacio durante su vida 1util.

1.3.2. Objetivos Particulares

= Obtener de manera analitica los rangos de temperatura en los que se encon-

trara el nanosatélite en el caso extremo caliente .
» Realizar el andlisis térmico mediante diferencias finitas.

= Proponer el diseno de un sistema de control térmico pasivo para un nano-

satélite.

1.4. Descripcion del problema

Dentro de los requerimientos demandados en el desarrollo de un nano-
satélite y en cualquier otro tipo el mantener los rangos de temperatura adecuados
para la operacién del mismo es fundamental. Existen diferentes opciones para lo-
grar el requisito, sin embargo el control térmico requiere de opciones que cuenten
con una gran capacidad para disipar el calor generado asi como para mantener-
lo. Algunos de los sistemas mas eficientes son aquellos que requieren consumo de
energia para su funcionamiento, mejor conocido como control térmico activo, lo
cual es una limitante para el pequeno satélite que tiene un bajo rango de potencia
disponible para alimentar toda la circuiteria que lo forma. Tomando en cuenta
las necesidades mencionadas en este trabajo se busca tener un sistema térmico

que sea eficiente, de bajo peso y que no necesite energia para su funcionamiento,




1.5. Alcance del proyecto

es decir un control térmico pasivo. Dicho sistema de control térmico se basa en

pinturas y cajas de blindaje.

1.5. Alcance del proyecto

El estudio de este tema tiene como alcance obtener un sistema de control
térmico pasivo para las misiones referentes a los nanosatélites en desarrollo en la
UAT, que permita radiar y conducir correctamente las cargas térmicas que inciden
sobre él, asi como aquellas que actian en todos los componentes internos del
satélite. El trabajo plantea realizar el analisis con diferencias finitas de las opciones
del control térmico pasivo partiendo de un analitico sencillo para garantizar que
el modelo tenga un error minimo. El desarrollo de un prototipo fisico para la

verificacién de los resultados se plantea como un trabajo futuro.




Capitulo 11

Revision de la literatura

En el diseno y desarrollo de un nanosatélite se integran varias disciplinas
de Ingenieria, entre las que se pueden mencionar: sistemas de comunicaciones, pro-
cesamiento de senales, andlisis estructural, lenguajes de programacién, dinamica
espacial, andlisis térmico entre muchos otros. Por esta diversidad de areas y herra-
mientas involucradas, en este capitulo se exponen aquellas referentes al diseno del
control térmico, las cuales requiere la investigacién y que tienen como finalidad
respaldar el trabajo a realizar. En este capitulo se presentan los fundamentos de
transferencia de calor y el ambiente al que se encuentra expuesto un satélite, los
cuales se explican de manera breve. La importancia del control térmico y los tipos

seran temas a tratar al final de este capitulo.

2.1. Transferencia de calor

Siempre que existe un gradiente de temperaturas en un sistema, o cuan-
do se ponen en contacto dos sistemas con temperaturas diferentes, se transfiere
energia. El proceso mediante el cual tiene lugar el transporte de energia se conoce
como transferencia de calor [13]. Los mecanismos a través de los cuales se trans-
mite el calor son: conduccion, conveccion y radiacion. Tanto la conduccién como
la conveccion necesitan de un medio material para poder transferir esta energia,

mientras que la radiacién no lo necesita y, de hecho, estd mas favorecida la trans-



2.1. Transferencia de calor

ferencia en el vacio [4]. Los sistemas espaciales, en el vacio del espacio, presentan
unicamente intercambios de calor entre nave y espacio por radiaciéon, mientras
que en el interior del satélite los intercambios de calor se dan por conduccion y

radiacién [19)].

2.1.1. Conduccion

El mecanismo de transferencia de calor debido a un gradiente de tem-
peratura en medio estacionario se denomina conduccion. Se debe relacionar los
conceptos de actividad atéomica y molecular con la conduccién, pues hay procesos
en estos niveles que sustentan este modo de transferencia de calor. La conduccion
se considera como la transferencia de energia de las particulas més energéticas a las
menos energéticas de una sustancia debido a las interacciones entre las mismas|8].
La ley que describe la tasa de transferencia de calor en conduccion se conoce como
la ley de Fourier. De acuerdo con esta ley, la velocidad de transferencia de calor
por unidad de area normal a la direccion del flujo de calor es directamente pro-
porcional al gradiente de temperatura a lo largo de esa direccion. Consideremos
una distribucién de temperatura Tz, como se ilustra en la Figura 2.1 conduciendo
el calor.

T A

Flujo de calor

v

X

Figura 2.1: Descripcién ley de Fourier.
Fuente: [23].

Donde, la temperatura es una funcién unicamente de z. Ademas, el calor

7



2.1. Transferencia de calor

fluye a lo largo de la direccién = en donde el gradiente dT/dz existe. De acuerdo
a la ley de Fourier se tiene Som:
ar

El flujo de calor o transferencia de calor por unidad de drea q, (%) es la

velocidad con que se transfiere el calor en direccion z por area unitaria perpendicu-

lar a la direccién de transferencia, y es proporcional al gradiente de temperatura,

% en esta direccion. La constante de proporcionalidad, k, es una propiedad de
transporte conocida como conductividad térmica (%) y es una caracteristica del

material [8]. El signo menos en la Ec. (2.1) indica que el calor se transfiere en
direccién del decremento de la temperatura. La conduccién de calor tiene lugar
en cualquier direccion a lo largo de la cual existe un gradiente de temperatura.
Cuando la temperatura se convierte en una funcién de tres coordenadas espacia-
les, (z, y, z), el calor fluye a lo largo de las tres direcciones de coordenadas. La

Ec. (2.1), bajo esta situacidn, es escrita en forma de vector como [23]:

g=-kxyT (2.2)

Donde:
q = quc +jq?; + qu

or .oT or

T=1t—+j7— +k—
v Z@x—i_gﬁy—i— 0z

Con i, j, k como vectores unitarios a lo largo de los ejes coordenados z,

Y y 2 respectivamente.




2.1. Transferencia de calor

En las condiciones que se muestran en la Fig. 2.2, donde la distribucién

de temperatura es lineal, el gradiente de temperatura se expresa como:

dr T, —T
dv L

Por lo tanto, la Ec. (2.1) se convierte:

-1
2.3
- (23)

La velocidad de flujo de calor a través de la pared es la dada por:

qx:k

Q.- b (2.4)
kA

El calor transferido por conduccién por unidad de tiempo, @, (W), a

través de una pared de drea A, es entonces la Ec. (2.4) [8].

T

T

Figura 2.2: Conduccién de calor a través de una pared.

Fuente: [23].




2.1. Transferencia de calor

2.1.2. Conveccion

El termino conveccion se refiere al calor transferido entre una superficie
y un fluido en movimiento cuando ambos estéan a diferentes temperaturas. Debido
a la naturaleza del proceso de transferencia de calor por convecién, la ecuacién

apropiada es de la siguiente forma:

q =hT,—Tx) (2.5)

Donde ¢ es el flujo de calor por conveccién (%), es proporcional a la
diferencia de temperaturas entre la superficie y el fluido, Ty T, respectivamente.
Esta expresion es conocida como la Ley de enfriamiento de Newton, y el parametro
h (WiK) es el termino del coeficiente de transferencia de calor por conveccién. Este

coeficiente depende sobre las condiciones en la condiciéon de la superficie, como

son la influencia de la geometria, el movimiento del fluido [§].

2.1.3. Radiacion

La radiacion térmica es la energia emitida por la materia que esta a una
temperatura diferente de cero. Independientemente de la forma de la materia,
la emisién puede atribuirse a cambios en las configuraciones electronicas de los
atomos o moléculas constituyentes. La energia del campo de radiacion es trans-
portada por ondas electromagnéticas [8]. Un radiador ideal se define como un
cuerpo que emite y absorbe, a cualquier temperatura, la maxima cantidad posible
de radiacién en cualquier longitud de onda dada. Un radiador ideal se denomina
cuerpo negro. La cantidad de radiacién térmica emitida por una superficie depen-
de de la temperatura absoluta y de la naturaleza de la superficie. La velocidad
de la energia radiante emitida desde la superficie de un cuerpo negro es dada por

[23]:

10



2.1. Transferencia de calor

E,=oT! (2.6)

Donde, T es la temperatura absoluta de la superficie de la cual la energia
esta siendo radiada y o es una constate. La Ec. (2.6) es conocida como la Ley de
Stefan-Boltzmann. La constante o es independiente de la superficie, medio y tem-
peratura, y es conocida como constante de Stefan-Boltzmann. En el SI (Sistema
Internacional de Unidades), Ej es expreado en W, A en m? y T en K. Ademés,

la unidad de o se convierte en %, y su valor es 5.6697 x 108 mg‘;(4.

El flujo de calor emitido por una superficie real es menor que el de un

cuerpo negro a la misma temperatura y esta dado por:

Ey =coT! (2.7)

Donde ¢ es una propiedad radiativa de la superficie denominada emisi-
vidad. Con valores en el rango 0 < ¢ < 1, esta propiedad proporciona una medida
de la eficiencia con que una superficie emite energia en relacién con un cuerpo
negro. Depende fuertemente del material superficial y del acabado.

La radiaciéon también puede incidir en una superficie de su entorno. La
velocidad a la que toda dicha radiacién incide sobre una superficie unitaria de la
superficie como la irradiaciéon G. La velocidad a la que se absorbe la energia ra-
diante por unidad de area superficial puede ser evaluada a partir del conocimiento

de una propiedad radiativa superficial denominada absortividad «. Esto es:

Gabs = a@G (28)

Una superficie puede reflejar absorber, y transmitir energia incidente. Lo

cual se puede expresar como:

p)\+0é>\+7'>\:1 (29)

11



2.1. Transferencia de calor

Donde, la reflectividad p determina la fraccién de la radiacion incidente
reflejada por una superficie y la transmisividad 7 se usa para determinar la fraccién
de la radiacién incidente transmitida por una superficie semitransparente. Por
supuesto, si el medio es opaco, no hay transmision, y la absorcion y la reflexién

son procesos superficiales para los cuales:

Oé)\—i-p)\ =1 (210)

Para condiciones espectrales, y cualquier superficie encerrada como sigue:

E)x — ) (2.11)

Lo Ec. (2.11) se conoce como Ley de Kirchhoff la cual hace referencia
que la abosortividad y la emisividad son iguales para una temperatura y longitud
de onda dadas.

La intensidad espectral del cuerpo negro es bien conocida, habiendo sido
determinada primero por Planck. La Ley de Planck describe la potencia emisiva
hemisférica total, es decir, la velocidad a la que la radiacién es emitida por unidad
de area en todas las longitudes de onda posibles y en todas las direcciones posibles.
Dado que el cuerpo negro es un emisor difuso, es decir una superficie para la cual
la intensidad de la radiacion emitida es independiente de la direccién, su potencia

emisora espectral es [§]:

Ch
Nlexp(Cy/AT) — 1]

Ery(\T) = (2.12)

Donde el primera y segunda constantes de radiacién son C; = 2whc? =
3.742 x 108 W -um?*/m? y Cy = (he,/kp) = 1.439 x 10* pym - K.

A partir de lo anterior la distribucion espectral del cuerpo negro tiene
un maximo y la longitud de onda correspondiente depende de la temperatura. La

naturaleza de esta dependencia puede obtenerse diferenciando la Ec. (2.12) con

12



2.2. Ambiente térmico

respecto a A y establecer el resultado igual a cero. Al hacerlo, obtenemos:

AmazT = Cs (2.13)

Donde la tercera constante de radiacién es C3 = 2898um - K. La Ec.
(2.13) es conocida como Ley de desplazamiento de Wien, con esta ley se puede
deducir que con el aumento de la temperatura, las longitudes de onda se hacen

méas prominentes en la distrubucién espectral.

2.2. Ambiente térmico

Una caracteristica importante del entorno espacial es su alto vacio, en
este medio, los sistemas espaciales presentan unicamente intercambios de calor
entre nave y espacio por radiaciéon, mientras que en el interior del satélite la
transferencia de calor se da por conduccion y radiacién. Es decir, una nave espacial
en el espacio puede interactuar con su entorno sélo por radiacién y esta interaccion

se caracteriza por el intercambio de energfa por medio de [5]:

Radiacién solar directa

Radiacién solar reflejada desde planetas cercanos (radiacién de albedo)

La energia térmica irradiada de los planetas cercanos (radiacién planetaria)

Radiacién de la nave espacial al espacio profundo

La Figura 2.3 se muestra la transferencia de calor que se realiza, asi la
temperatura del satélite se determinada por el intercambio de energia por los

medios mencionados en el parrafo anterior.
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2.2. Ambiente térmico

Radiacion del satélite

) 0 Em e—

\Rmmcwn Albedo /

Radiacion planetaria
Planeta

Figura 2.3: Fuentes de calor de un satélite.

Radiacion Solar 'E

(1]

Sol

2.2.1. Radiacidn solar

Los parametros de la radiacion solar de interés para el disenador térmico

son:

= La distribucion espectral.
= La intensidad.

= El grado de colimacion.

La distribucion espectral pude ser considerada constante a lo largo del
sistema solar y el irradiante solar, o distribucién de energia espectral, se asemeja
a una curva de Planck con una temperatura eficaz de 5800 K lo cual significa un
volumen de energia solar, 99 %. La radiacién solar que cae a los dngulos rectos
en un area de 1 m? a una distancia de 1 AU (149 598 200 + 500 Km), es apro-
ximadamente 1371 £ 5 W/m?, y se llama la constante solar. Una intensidad de
la radiacién solar Js, con una salida total de energia del Sol, 3.8 x 10?5 W para

cualquier distancia D desde el sol puede expresarse como:

Jy= — (2.14)

14



2.3. Control térmico

2.2.2. Radiacion planetaria

Los planetas del sistema solar se comportan como los radiadores de cuer-
pos negros, cada uno con una emision de energia que satisface sus ecuaciones de
equilibrio de calor planetarias. La radiacion térmica de la Tierra y atmosfera es
predominantemente infrarroja con una longitud de onda mayor que 1.5 pm. Sus
valores varian estacionalmente y con la latitud: sin embargo, las cantidades de

interés para el control térmico del satélite son los promedios a largo plazo.

2.2.3. Albedo

El albedo planetario, es el fragmento de la radiacion solar incidente vuelto
de un planeta. El albedo de la tierra varia con sus condiciones de la superficie.
Para las nubes es de 0.8, para las areas verdes va de 0.003 a 0.3. La radiacién
del Albedo de una nave espacial depende en el angulo productivo 5 entre el local

vertical y los rajos del sol.

2.3. Control térmico

Un sistema espacial que no tuviera TCS sistema de control térmico (del
inglés Thermal Control System, TCS) estaria sometido a grandes contrastes de
temperatura. El TCS es el encargado de garantizar que todos los componentes
electronicos y mecénicos de un sistema espacial trabajen dentro de los limites de

temperatura para los que han sido disenados, asegurando su operacién 6ptima.

2.3.1. Importancia del control térmico

El TCS debera, ademas, impedir que los equipos resulten danados en los
periodos en los que esten en modo de espera. Evitara también la presencia de

elevados gradientes de temperatura en elementos estructurales y protegera a estos

15



2.3. Control térmico

de posibles deformaciones termo mecénicas. Otro de sus objetivos es eliminar las
fluctuaciones térmicas de los equipos, para evitar asi su envejecimiento. Para ello,
contara con multitud de elementos encargados de impedir o permitir que entre
en el sistema espacial la radiacion externa, de expulsar o no mediante radiacién
el calor que se genera internamente debido al funcionamiento de los distintos
dispositivos, y de repartir dicho calor interno llevandolo de las partes excedentarias
a las deficitarias; todo ello teniendo en cuenta los enormes cambios que puede
sufrir el entorno espacial que observa un sistema espacial durante el desarrollo
de una mision. E1 TCS deberd proporcionar una gestién térmica adecuada a lo
largo de toda la vida 1til del sistema espacial; esto obliga a que inicialmente esté
sobredimensionado para compensar la degradacién de los materiales y dispositivos

que se emplean.

2.3.2. Tipos de control térmico

El disenio de un TCS es 1inico para cada sistema espacial. Depende de la
geometria de éste, de sus componentes y de la mision que vaya a realizar. Puede

0 no contar con elementos pasivos y con elementos activos.

2.3.3. Sistemas pasivos

Aunque se trata de una afirmacién siempre controvertida, podemos de-
finir el control térmico pasivo como aquel que se realiza mediante elementos que
no tienen movimiento (excepto aquel inducido por cambios de temperatura como
puede ser una expansion o contraccién), no consumen electricidad y no se les pue-
de aplicar ningin procedimiento de control. Pueden utilizarse en procesos en los
que el calor se transmite por radiacién, tanto en el interior del sistema espacial
como en intercambios con el exterior, y en aquellos en los que el calor se transmi-
te por conduccion dentro del sistema. La actuacion de sistemas pasivos depende

exclusivamente de la geometria de su diseno y de la conductividad, emisividad,
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absorbancia y reflectancia de los materiales que los constituyen. El diseniador del
TCS debe combinar adecuadamente todas estas propiedades para conseguir los
efectos para los que son disenados estos dispositivos. Los sistemas pasivos pre-
sentan, frente a los activos el inconveniente de que no admiten ningin tipo de
control, pero sin embargo por lo que son mas baratos, mas ligeros, mas fiables,
no producen vibraciones y no consumen potencia, por lo que siempre estaran pre-
sentes en los sistemas espaciales; reservandose los dispositivos de control activo
como complemento a utilizar inicamente cuando el control pasivo es insuficiente.
Otra caracteristica importante de los elementos pasivos es su capacidad térmica,

que aporta inercia al componente ante los cambios de entorno réapidos.

2.3.3.1. Aislantes térmicos

Los aislantes térmicos sirven para reducir el flujo de calor que se trans-
mite por unidad de area entre dos medios, o para incrementar el gradiente de
temperatura necesario para que dicho flujo se produzca. Los aislantes térmicos
usados en el entorno espacial pueden ser conductivos y radiativos; los primeros
impiden la transmision de calor por conduccion y los segundos por radiacion. Los
conductivos, ademads, tienen una misién estructural, teniendo que transmitir y
soportar cargas, mientras que los radiativos no. Tanto los aislantes conductivos
como los radiativos pueden ser monocapa o multicapa, pero los verdaderamente
importantes y ampliamente utilizados son los radiativos multicapa, que se aplican
recubriendo las superficies, especialmente las exteriores, por lo que son también

los maés visibles.

2.3.3.2. Recubrimientos y superficies

Los recubrimientos y materiales superficiales con determinadas carac-
teristicas de absorcion y de emision del calor son frecuentemente utilizados como

técnicas de control térmico pasivo. En ellos es fundamental tener en cuenta los
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valores que toman dos parametros:

= La absorbancia solar «, definida como la fraccion de energia solar inciden-
te absorbida por la superficie. Tendremos en cuenta aqui que se considera
radiacion absorbida tanto a la que se transmite a través del material como
la que se retiene por el mismo; es decir, toda la energia incidente que no es

reflejada se considera que es absorbida.

» La emisividad hemisférica e, definida como la fraccion de energia radiada
por la semiesfera superior de la superficie frente a la que emitiria un cuerpo

negro a la misma temperatura.

Segun los valores de estos dos parametros se obtienen cuatro tipos de

superficies de control térmico:

» Reflectores solares: /e < 1, tipicamente entre 0.065 y 0.34, con valores
pequenos de « y grandes de €. Los reflectores solares son muy importantes
cuando se pretende evitar que la radiacién solar caliente el sistema espacial
y, ademas, se quiere evacuar hacia el exterior el calor interno producido por
el mismo. Ejemplos de reflectores solares son las pinturas organicas, semi-
organicas o inorganicas que contienen pigmentos de 6xidos metalicos y que
se denominan “pinturas blancas”; se aplican con facilidad y son estables en

los periodos de pre lanzamiento y lanzamiento.

» Absorbentes solares: av/e > 1, con valores grandes de « (=~ 0.25) y pe-
quenos de ¢ (= 0.05). En realidad reflejan aproximadamente el 70 % de
la energia solar, pero son més eficientes absorbiendo que emitiendo energia
infrarroja. Las superficies pulidas de algunos metales, como aluminio y oro,

se comportarian como absorbentes solares.

» Reflectores planos: a/e &~ 1 con « pequeno. Pueden citarse como ejemplos
ciertas pinturas pigmentadas con escamas metélicas y superficies metalicas

muy pulidas.
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» Absorbentes planos: a/e =~ 1 con « grande. En general cualquier recubri-
miento negro se comportaria como un absorbente plano. Son muy faciles de

producir y manejar.

2.3.3.3. Dispositivos pasivos conductores

Los dispositivos conductores son aquellos que hacen de intermediarios en-
tre dos elementos a diferentes temperaturas y transmiten el calor por conduccién.
Estan constituidos por materiales con alta conductividad térmica. Los dispositivos
conductores pueden ser desde un elemento estructural del sistema espacial hasta
un adhesivo, pasando por otros muchos elementos que pueden utilizarse para con-
ducir el calor, aparte de cumplir otra finalidad. Pueden citarse, por ejemplo los

siguientes:

» Duplicadores térmicos (en inglés “thermal doublers”), que permiten difundir
las concentraciones de energia localmente grandes a otras superficies mayo-
res, ganandose capacidad para disipar al calor gracias al mayor tamano de

éstas.

» Rellenos térmicos (en inglés “thermal fillers”) situados entre elementos pro-
ductores de calor y elementos disipadores, facilitando la transferencia de

calor entre ambos.

» Arandelas térmicas (en inglés “thermal washers”), para ajustar los acopla-

mientos térmicos en las zonas de apoyo.

2.3.3.4. Dispositivos de cambio de fase

Los dispositivos de cambio de fase (en inglés “phase change devices”)
absorben calor al producirse en ellos una transicion entre diferentes estados: de
solido a liquido, de liquido a gas o de sélido a gas. Un ejemplo elemental de estos

dispositivos podria ser un contenedor de aluminio con cera en su interior. Cuando
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la cera reciba calor de una fuente térmica se derretird absorbiendo calor y cuando
esa fuente térmica deje de serlo, porque ha disminuido su temperatura le cedera
calor solidificAndose. Este proceso podria ser también la base de un mecanismo

actuado por calor.

2.3.3.5. Caloducto pasivo (Tubo de calor)

Un caloducto o tuberfa térmica (en inglés “heat pipe”) es un dispositivo
inventado en 1964 y constituido basicamente por un tubo sellado y un fluido
bifasico contenido en su interior. En el tubo hay tres partes diferenciadas: un
evaporador, una seccion adiabatica y un condensador. El fluido contenido en el
tubo pasard del estado liquido al gaseoso en el evaporador,, se transmitird en
estado gaseoso por la zona adiabatica y volvera a pasar de fase gaseosa a liquida
en el condensador, regresando el liquido asi obtenido a la zona del evaporador por
capilaridad a través de diversos dispositivos como mechas porosas (en los “arterial
heat pipes”) o ranuras longitudinales (en los “axially grooved heat pipes”). Los
cambios de fase se realizan gracias a intercambios de calor con el exterior: el
caloducto absorbe calor en la zona del evaporador y lo expulsa en la zona del

condensador, donde puede haber, por ejemplo, un radiador.

2.3.3.6. Radiadores

Los radiadores son unos paneles especiales diseniados para disipar calor
por radiacién. Los radiadores se sittian en la superficie externa de un sistema
espacial y su misién es enviar al exterior la energia generada en el interior del
sistema. En su diseno habréa que tener en cuenta ciertos factores como la eleccién
de materiales ligeros, pero también su situaciéon en el equipo en el que van a
ser incluidos y la misién de éste, de forma que se procurard siempre evitar, en
la medida de lo posible, su exposicién directa a fuentes de calor externas. Por

ejemplo, en un satélite geoestacionario estabilizado (cuerpo fijo en relacién a la
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superficie de la Tierra) se situardn normalmente en el norte y el sur del mismo
donde sdélo reciben incidencia de radiacién solar en ciertos periodos del ano vy,

ademads, oblicuamente.

2.3.4. Sistemas activos

El control térmico activo se realiza mediante elementos que tienen movi-
miento y/o consumen energia. Igual que los elementos pasivos, los activos pueden
utilizarse en procesos en los que el calor se transmite por radiacion, tanto en el
interior del sistema espacial como en intercambios con el exterior, y en aquellos
en los que el calor se transmite por conduccion dentro del sistema. A continuacién

se mencionan los mas importantes y se da una breve explicacion.

2.3.4.1. Calentadores

Los calentadores de uso espacial suelen ser eléctricos, de forma que gene-
ran calor gracias al paso de una corriente a través de una resistencia. Normalmente
se usan durante periodos cortos de tiempo y en dispositivos que necesitan un con-
trol muy exacto de su temperatura. Suelen ser pequenos y exclusivos de un tnico
dispositivo. Los calentadores son muy utilizados, por ejemplo, para reemplazar el
calor que suministraria un dispositivo en funcionamiento cuando éste esta apaga-
do, de forma que el entorno no notaria cuando dicho dispositivo esta encendido y

cuando no.

2.3.4.2. Refrigeradores

Los refrigeradores de equipos espaciales se utilizan para disminuir la
temperatura de éstos. Los refrigeradores activos comtinmente utilizados en los
sistemas espaciales que, por el hecho de ser activos, poseeran partes méviles y/o
consumirdn energia (normalmente eléctrica). Como ventaja hay que destacar que

presentan, en general, larga vida 1util frente a sistemas como el almacenamiento
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de sustancias criogénicas, pero aquellos que incorporan partes méviles (refrigera-
dores mecdnicos) tienen el inconveniente de producir vibraciones en el sistema. A
los refrigeradores activos se les llama bomba de calor cuando son reversibles, es
decir, pueden enfriar o calentar nuestro equipo transfiriendo (“bombeando”) calor

desde o hacia él segun las circunstancias.

2.3.4.3. Sistemas bombeados

Los sistemas bombeados (en inglés “pumped-loop systems”) o sistemas
hidraulicos consisten basicamente en una serie de conductos por los que circula de
forma forzada un fluido refrigerante que absorbe y transporta calor, entregandoselo
a otro elemento de disipacién. Sus elementos fundamentales son, por tanto, un
agente refrigerante;, el circuito por el que éste se mueve, bombas hidraulicas que
fuercen la circulacion e intercambiadores de calor, para absorber o ceder calor
al entorno segun las circunstancias. Ademas, diversos elementos propios de los
circuitos hidraulicos, como todo tipo de valvulas, también pueden formar parte

de estos sistemas.

2.4. Modelo numerico

2.4.1. Diferencias finitas

El Método de Diferencias Finitas ( del inglés Finite Difference Method
FDM) se utiliza ampliamente para la construcciéon de modelos térmicos del sistema
de nave espacial. Los problemas de transferencia de calor que son impulsados
principalmente por la radiaciéon se pueden resolver facilmente usando el FDM. El
FDM se aproxima a los objetos fisicos y hace algunas suposiciones tales como los
nodos son isotérmicos y las propiedades fisicas son constantes dentro de un nodo.
Cada nodo de diferencias finitas se encuentra en el centro de la masa. La ecuacion

de calor se convierte en un sistema de ecuaciones de diferencias finitas a partir de
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una malla FDM [15].

2.4.2. Metodo Monte Carlo

El método de Monte Carlo se utilizé por primera vez en la industria ae-
roespacial en los afios setenta. La mayoria de los codigos de Monte Carlo usan
superficies primarias, es decir, estan basadas en forma. Aquellos sistemas de anali-
sis térmico que utilizan esquemas de generacion de malla de elementos finitos, los
cuales no pueden construir superficies primarias con un elemento. Por ejemplo,
se necesitan varios elementos para crear un cilindro o cono. Este requisito pue-
de anadir superficies innecesarias a un modelo geométrico. Con la tendencia a
construir grandes modelos térmicos detallados de subsistemas y naves espaciales,
los modelos geométricos pueden llegar a ser muy grandes. Esto puede aumentar
considerablemente el tiempo de ejecucién del software Monte Carlo. La cantidad
de tiempo dedicado a encontrar una interaccién rayos/superficie puede ser exce-
siva en los codigos de Monte Carlo. Se han desarrollado técnicas para acelerar el
trazado de rayos dentro del cédigo mediante la reduccién del nimero de calculos
de interseccién de rayos/superficies que consumen mucho tiempo. Una de estas
técnicas, el método OCTREE, subdivide un modelo geométrico de superficie tridi-
mensional en células o compartimentos. Normalmente sélo un pequeno ntmero de
superficies estan en cada celda. Algunas superficies pueden estar divididas entre
celdas. Cuando un rayo es emitido desde una superficie en una célula, el cédigo
comprueba para determinar si se golpea cualquier superficie en esa célula. Si no,
el c6digo se mueve a la celda siguiente o adyacente en la direcciéon en que se mueve
el rayo. El método reduce en gran medida el tiempo de busqueda para encontrar
la superficie que el rayo emitido cruza o golpea. La clave de este método es romper
el modelo geométrico de superficie en un nimero razonable de células tridimen-
sionales. Si se usan demasiadas celdas, el tiempo de célculo de Monte Carlo puede

llegar a ser excesivo [3].
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Capitulo 111
Misiones CubeSat y Tubesat

Nanosatélites

Los avances en las tecnologias informéaticas y la miniaturizaciéon de los
componentes permiten que los satélites pequenos, como el CubeSat y ahora el
TubeSat, se utilicen para la investigacion cientifica en el espacio. El concepto
CubeSat fue desarrollado originalmente en 1999 por el Dr. Jordi Puig-Suari de
la Universidad Estatal Politécnica de California y el profesor Bob Twiggs de la
Universidad de Stanford [18][2].

Las dimensiones de un CubeSat se refieren tipicamente como 1U, 2U, 3U,
etc., referente a las unidades de CubeSat, donde 1U tiene dimensiones de 10 x 10
x 10 cm y una masa aproximadamente de 1.33 Kg, un 2U 10 x 10 x 20 cm y una
masa aproximadamente de 2.66 Kg, etc.,[12] por ello la misién del CubeSat 2U
pertenece a los nanosatélites tal como se muestra en la Tabla 1.1. Por su parte un
TubeSat, es una plataforma lanzada por Interorbital Systems, estd formado por
varios lados que aparentan la geometria de un cilindro, de ahi el nombre. Para
este proyecto se plantean las dimensiones del TubeSat con un didmetro méaximo
de 9.25 cm y una altura de 20 c¢m, considerando la misma masa que el CubeSat.
En el presente capitulo se describe cada uno de los nanosatélites que se buscan
desarrollar en la UAT, se explican las misiones y las caracteristicas principales de

cada uno de ellos.
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3.1. CubeSat 2U

El primer nanosatélite en explicar es el CubeSat 2U. La mision consiste
en disenar un nanosatélite, CubeSat 2U, que tiene como carga 1til un médem de
comunicacion satelital, el cual permita la comunicacién a través de una constela-
cion con otros satélites, la nave sera construida de acuerdo a los requerimientos

de un cohete lanzador, soportando condiciones de despegue y clima espacial.

3.2. TubeSat 2U

El TubeSat 2U es el segundo nanosatélite a estudiar en este proyecto.
La mision consiste en disenar un nanosatélite, TubeSat 2U, que tiene como carga
util camaras, con las cuales se busca la adquisicién de imagenes para exposicién
artistica, la nave sera construida de acuerdo a los requerimientos de un cohete
lanzador, soportando condiciones de despegue y clima espacial.

Ambas misiones buscan el desarrollo humano en el drea espacial asi como

la iniciativa para desarrollar proyectos espaciales en México.

3.3. Requerimientos de las misiones

Como parte de los requerimientos de las misiones se encuentran los si-

guientes:

= Para su operacién se plantea una orbita LEO.
» Integrar componentes COTS (del inglés, Commercial Off The Shelf).

= Mantener un tipo de vuelo perpendicular, es decir, que una de las caras

pequenas de los nanosatélites este apuntando hacia la Tierra.

= Para el caso del CubeSat, comunicarse con otros satélites durante su trayec-

toria.
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= Para el caso del TubeSat, adquirir imagenes durante su trayectoria.

3.3.1. Subsistemas

Cada uno de los nanosatélites se componen por varios subsistemas que
permiten el éxito de cada misién. En las Figura 3.1 y Figura 3.2 se muestran los

subsistemas que componen cada proyecto.

CubeSat
Carga util Plataforma
Moédem —— Computadora ; Control
de comunicaciones | Jeiunicacionsy de abordo I@I de actitud

Figura 3.1: Diagrama subsistemas CubeSat 2U.

TubeSat

Carga util Plataforma
| |

y — Computadora N Telemetria
Céamaras Comunicaciones Potencia
de abordo y comando

Figura 3.2: Diagrama subsistemas TubeSat 2U.

Cada uno de los subsistemas que componen a los nanosatélites tienen
sus propios requerimientos que deben de ser considerados durante el proceso y
desarrollo del proyecto, en el caso especifico del control térmico lo mas importante
son las temperaturas de operacién que maneja cada subsistema.

En la Figura 3.3 a la derecha se observa el TubeSat, el cual tiene el

orden de sus componentes de abajo hacia arriba, de los subsistemas que integran
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el TubeSat 2U es el siguiente: Baterias, Sistema de Energia Electrica (EPS, del
inglés Electric Power System), Sistema de Comunicaciones, Carga tutil (Camara
C1908), Sistema de Telemetria, Sistema de computadora de abordo (OBC, del
inglés On Board Computer )y Carga 1til (Camara LSY201), tal como se muestra
en la Figura. En el caso del CubeSat 2U, del lado izquiero de la Figura 3.3, el
orden de derecha a izquierda en la parte inferior de sus componentes es: Sistema
de Comunicaciones y Telemetria, Sistema de Control de Actitud, Sistema de EPS;
en la parte superior en el mismo orden es: Sistema OBC, Sistema de Control de
Actitud y Carga 1til (Médem de comunicaciones). Es importante recordar que
ademdas de todos los subsistemas internos que componen el satélite también se
encuentra la estructura y los paneles solares que cubren dicha estructura, excepto

en los caras superior e inferior.

Figura 3.3: Modelos CAD del CubeSat y TubeSat 2U.

3.3.1.1. Baterias

La bateria para el CubeSat es la bateria NanoPower BP-4 de GOMSpace,
para mas informacién consulte el documento de la bateria en [7], mientras que
para e TubeSat se propone una version de 2 Baterias. Una imagen se muestra

en Figura 3.4. El banco de baterias permite al satélite trabajar en condiciones
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donde la potencia que se tiene es menor a la requerida, durante el tiempo que el
satélite es expuesto a la radiacién solar las baterias almacenan energia la cual es

indispensable para el funcionamiento del satélite durante tiempos de eclipse.

Figura 3.4: NanoPower BP-4 de GOMSpace.
Fuente: [7].

3.3.1.2. Sistema de Energia Eléctrica (EPS)

El Sistema de Energia Eléctrica propuesto en ambos casos es el P31us
de GOMSpace, para més informacién consulte el documento del EPS en [6]. La
Figura 3.5 muestra dicho sistema propuesto. Este Sistema se encarga de convertir
las entradas de energia que se tienen a partir de las celdas solares y en base a los

modos de operacion regula la energia en los demés subsistemas.

Figura 3.5: P31us de GOMSpace.
Fuente: [6].
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3.3.1.3. Comunicaciones

En la Figura 3.6 se puede ver el Sistema de Comunicaciones propuesto
en ambos casos, que es el VHF downlink/UHF uplink Full Duplex Transceiver de

ISIS, para mas informacién consulte en [11].

Figura 3.6: VHF downlink/UHF uplink Full Duplex Transceiver de ISIS.
Fuente: [11].

Este subsistema permite la comunicacion con la Estacion Terrena a través
de las antenas, envia y recibe datos o comandos que se requieran en determinado
tiempo durante la mision, en general, se puede decir que se encarga de transmitir
y enviar informacién. Es importante mencionar que para este caso los rangos de
temperatura son los que maneja el Transceiver CC1101 [24], debido a que es el

propuesto en el diseno de este subsistema dentro de la UAT.

3.3.1.4. Sistema de Telemetria y comando

El sistema de Telemetria y comando efectia el monitoreo del funciona-
miento del satélite una vez que se encuentra en orbita. Este subsistema ayuda a
conocer el estado y condiciones en los que se encuentra en satélite, es decir per-
mite saber con ayuda de sensores la operacion de los demés subsistemas asi como
de la carga util. El sistema propuesto en este caso para el TubeSat 2U esta en
desarrollo en la UAT, por lo que no existe una documentacion detallada de este
componente, para el caso del CubeSat 2U se propone que este sistema este en

conjunto con el de comunicaciones.
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3.3.1.5. Computadora de Abordo (OBC)

El modelo propuesto para la computadora es ISIS On Board Computer
que se muestra en Figura 3.7, para mayor informacién vea [10]. Este subsistema es
uno de los componentes electrénicos mas importantes del satélite debido a que este
maneja la mayor informacién tal como comandos, los cuales realizan determinadas

funciones dependiendo de lo se requiera.

Figura 3.7: ISIS OBC.
Fuente: [10].

3.3.1.6. Control y Actitud

El sistema de control y actitud permite controlar la orientacion durante
el tiempo que orbita el satélite lo cudl para algunas misiones es fundamental,
para poder realizar una correcta comunicacién y/o enlaces determinados. En el
CubeSat 2U el sistema que se propone es ISIS MagneTorQuer board (iMTQ),

Figura 3.7, para mayor informacién vea [9]

Figura 3.8: ISIS MagneTorQuer board.
Fuente: [9].
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3.4. Orbita y especifiaciones de la mision

La orbita a la cual se encontrara el satélite, es un dato importante de la

mision, por ello debe cumplir en este caso los siguientes requerimientos:

= Debera estar dentro del rango de 300 - 330 km de una altitud, debido a
que un rango de la altura a la que se encuentra la Estacion. Espacial y se

pretenden que los nanosatelites sean lanzados desde ahi.

= Deberd permitir al satélite tener el mayor nimero de accesos a la estacién

terrena ubicada en Juriquilla, Querétaro.

Para determinar los requerimientos que debe cumplir la 6rbita se utilizo
el Software SKT ® (Satellite Tool Kit) [9], el cudl es un software de modelado
que permite crear sistemas complejos, tales como: misiones satelitales, a su vez
permite analizar simulaciones de misiones y visualizar los datos obtenidos; maneja
una interfaz agradable al usuario a través de la cual se generan escenarios para
poder introducir la cantidad de elementos que se requieran (satélites, estaciones
terrenas, sensores, etc.) para los cuales se definen propiedades de acuerdo a lo que

el usuario requiera. A partir de ello el programa brinda informes y gréficos.

Figura 3.9: Nimero de accesos por altitud y dngulo de inclinacién del satélite para determinar
orbita.

Fuente: [16].

Méndez [16] realizé el analisis de acuerdo a los requerimientos para de-

terminar la érbita a la cual se encontraria el satélite, la Figura 3.9 muestra el

31



3.4. Orbita y especifiaciones de la misiéon

resumen de los accesos que se tienen variando el angulo de inclinacién y la altitud

a la que se podria encontrar el satélite, para realizar una comparativa .

Figura 3.10: Tiempo promedio de comunicacién con la estacién terrena.

Fuente: [16].

También se realizé el andlisis para obtener el tiempo promedio de comu-
nicacién puede tener el satélite con la estacién terrena, igual que el caso anterior
se varia el angulo de inclinacion y la altitud. La Figura 3.10 muestra el resumen

de los resultados.
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Capitulo 1V

Meotodologia

En este capitulo se describe la metodologia que se siguié para el desarro-
llo de este trabajo. La Figura 4.1 muestra los pasos seguidos en la metodologia

empleada.

+ = =>

Revision de literatura Dzsefio de control térmico Stmulacion Resultados

Figura 4.1: Esquema general de la Metodologfa empleada en el proyecto.

La primera etapa del proceso consistié en realizar una busqueda en la
literatura orientada en el disenio del control térmico en nanosatélite para funda-
mentar lo que se presenta en el trabajo, la cudl va de la mano con el siguiente paso,
el disenio del control térmico para los nanosatelites, él cual se desarrollo en base
al proceso propuesto por Gilmore et al [3]. La etapa de simulacién consistié en
analizar opciones de control térmico en casos extremos. La etapa final corresponde

a los resultados obtenidos.
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4.1. Diseno del control térmico

Una vez planteado el proyecto, se busco una metodologia de diseno térmi-
co para iniciar con el desarrollo del proyecto. Existen varias metodologias a seguir,
la utilizada es la que propone Gilmore et al [3] porque se basa en la aplicacién a
naves espaciales ademas de incluir en su proceso el modelo térmico como se puede

observar en la Figura 4.2.

Identificar el objetivo,

e ; Enfoque para resolucién

los requerimientos térmicos érmi

q ent del problema Modelo térmico
y restricciones

A

Figura 4.2: Esquema general de la Metodologfa para el disefio del control térmico.

El proceso de diseno térmico es una combinacion de seleccion de disenio
y analisis de soporte. Una vez que se han identificado los requerimientos asi como
las restricciones en el proyecto se puede intuir la propuesta del control térmi-
co sin embargo es necesario crear un enfoque para la resolucién del problema y

posteriormente el analisis del modelo térmico.

4.1.1. Requerimientos térmicos y restricciones

Al comenzar el disefio de un proyecto es importante conocer cuales son
los requerimientos del proyecto y asi poner atencion en casos especiales en aquellos
componentes que requieran mayor detalle en el proceso de disefio. Como se explico
en el Capitulo II la importancia del control térmico se basa en asegurar que los
componentes que componen al satélite trabajen dentro de sus rangos de tempera-
tura. Para este trabajo sin lugar a duda es importante conocer las temperaturas
de los componentes, la Tabla 4.1 muestra dicha informacién.

Normalmente, las especificaciones de los componentes distinguen entre

rangos de temperatura de funcionamiento y de supervivencia. Esto tltimo significa
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4.1. Diseno del control térmico

Componente Temp. minima (°C) | Temp. maxima (°C)
Baterias Li-Ion -20 45
EPS -40 85
COM -40 85
OBC -25 65
TCC -40 85
CubeSat 2U
Control y Actitud -40 60
Magnetorques -40 70
Carga 1til (Modem) -30 60
TubeSat 2U
Carga 1til (Camara LSY?201) 0 80
Carga 1util (Camara C1908) 0 35

Tabla 4.1: Requerimientos térmicos de los nanosatélites

que el componente (tipicamente eléctrico) no se danara dentro del limite, pero no
debe ser operado, utilizado o alimentado. El proposito del modelado térmico para
una nave espacial es asegurar que todos los componentes se mantendran dentro
de ambos limites de temperatura mientras estén en 6rbita [17]. Debido a que no
todos los componentes especifican los dos rangos de temperatura, inicamente se
muestran los rangos de temperatura de funcionamiento.

Como parte de las restricciones del presente trabajo estan las siguientes:

Identificar los componentes que presentan un desafio en el diseno del control

térmico.

Utilizar un control térmico pasivo.

Utilizar un control térmico de bajo costo.

En la medida de lo posible, un control térmico que no altere el centro de

gravedad.

Debido a los puntos anteriores, se propusieron opciones para la seleccion

del control térmico adecuado, por ello se utilizo la carta morfologica que se muestra
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4.1. Diseno del control térmico

en la Figura 4.3, la cual también muestra un preliminar de que opcién se puede

considerar y el porque de poder utilizarlo en el diseno.

OPCION A

OPCION B

OPCION C

OPCION D

OPCION E

OPCION F

OPCION G

OPCION H

OPCION |

OPCION J

OPCION K

OPCION L

OPCION M

OPCION N

Conducir el
Calor

El

sl

No porque es
un Control
Térmico
Activo

No porque se
tiene
limitaciones
de masa

No porque es
un Control
Térmico
Activo

El

Mo porque
aumenta
riesgo de la
misién al
romperse los
contenedores
y generar el
"outgassing”

No porque
aumenta
riesgo de la
misian al
romperse los
contenedores
yenerar el
"outgassing”

No porque se
tiene
limitaciones
de masa

No porque es
un Control
Térmico
Activo

No porque es
un Cortrol
Térmico
Activo

No porque es
un Control
Térmico
Activo

sl

El

Figura 4.3: Carta morfolégica de control térmico.

Fuente: [16].

La carta morfologica es una técnica para proponer la mayor cantidad de

opciones para el desarrollo de un producto, en este caso es mencionar las posibles

soluciones para un control térmico pasivo en un nanosatélite.

4.1.2.

Enfoque para la resoluciéon del problema

El enfoque para resolucion del problema se basa en el como atacar el

problema para llegar a la solucion y poder garantizar que los resultados son ade-

cuados. El enfoque se baso en un calculo analitico inicial de las temperaturas

esperadas para los nanosatelites en el caso caliente y realizar una comparacién

con los resultados que se obtienen en la simulacién teniendo las mismas conside-

raciones. La propuesta anterior se planteé para garantizar que los resultados a

traves de la simulacién eran correctos y asi poder continuar con las propuestas de

control térmico.

4.1.3.

Modelo térmico

Para construir el modelo térmico se debe reunir una buena cantidad de

datos e informacién sobre el sistema. Estos datos tipicamente incluyen dibujos
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4.1. Diseno del control térmico

y bocetos del hardware, disipacién de calor estimada y pesos de componentes,
definiciéon de érbita, informacion sobre ambientes térmicos, modos de operacion
de la nave espacial y datos de propiedades térmicas para materiales que pueden
usarse. Esta informacién es necesaria para identificar un enfoque preliminar de
diseno térmico [3].

El modelo térmico de este trabajo se desarrollo en el software Thermal
Desktop, un plugin masivo para AutoCAD. Esto proporciona el beneficio de una
interfaz grafica de usuario con modelado 3D y visualizacién para el modelo térmico
avanzado y bien desarrollado. El software también tiene la capacidad de modelar
érbitas [17], por ello se selecciono este software para realizar las simulaciones.
Este software hace uso de diferencias finitas y realiza los calculos con el Metodo
MonteCarlo, ambos temas se explicarén en el Capitulo II.

El médelo matematico térmico (del inglés thermal mathematical model
TMM) es directamente andlogo a una red eléctrica de resistencia-capacitancia y
se utiliza para predecir las temperaturas del instrumento de estudio. El cédigo
TMM mas comun es el Analizador de Diferencia Numérica de Sistemas Mejorado
(del inglés Systems Improved Numerical Differencing Analyzer SINDA) el ctal se
utiliza como analizador térmico por Thermal Dekstop.

Ademas de los desafios de diseno térmico de la nave espacial, el disenio
térmico de un nanosatélite presenta desafios adicionales como menos potencia,
menos volumen para el hardware de control térmico y menor superficie en compa-
racion con una nave espacial mas grande. Aunque se dispone de una amplia gama
de hardware y técnicas de control térmico, para minimizar el peso, el coste y la
complejidad de las pruebas y debido a las restricciones de potencia y volumen, se
evitan los componentes de control térmico activos y el sistema de control térmico
de CubeSats se mantiene lo mas simple posible[15].

Es necesario construir un modelo térmico detallado de la nave espacial
para predecir todas las temperaturas del subsistema bajo todas las condiciones

ambientales esperadas. En este capitulo se incluye una descripcién de un mode-
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4.2. Simulacién computacional para el analisis térmico

lo térmico tipico para proporcionar una comprensién basica de los célculos de
software térmico.

El proceso de diseno térmico es una combinacién de seleccién de diseno y
andlisis de soporte como se enfatizé anteriormente. Se requiere un anélisis térmi-
co detallado para verificar y refinar el diseno térmico seleccionado. El ingeniero
térmico inicia el proceso de gestion térmica estableciendo los requisitos de diseno
térmico, obteniendo el diseno y los detalles de la nave espacial, determinando la

disipacion del calor e identificando las condiciones ambientales y fronterizas [3].

4.2. Simulacién computacional para el analisis
térmico

La primera etapa del proyecto consistié en el modelo de los nanosatélites
en el software que cuenta con un esquema para modelar orbitas en las que fueron
simulados los caso de estudio, los cuales se explican enseguida; la siguiente eta-
pa consistié en la implementacién de distintos casos de estudio para simulacién.
Es decir, se consideraron las propiedades termofisicas y opticas de los materia-
les a emplear como control térmico para conocer el comportamiento del satélite
haciendo uso de ellos.

El software de analisis térmico requiere que el usuario defina un sistema
de red térmica analogo a un circuito eléctrico. Para lograr este requisito, el usua-
rio subdivide el sistema térmico en subvolumen finitos llamados nodos. El punto
nodal central de cada subvolumen se considera que representa las propiedades
térmicas concentradas de ese nodo. Los nodos térmicos son la parte mas basica
de la red térmica. Los nodos almacenan la energia, representada por la tempera-
tura. Algunos tipos de nodos también pueden ganar y liberar energia en funcién
del tiempo. Thermal Desktop permite al usuario definir cuatro tipos de nodos:

aritmético, difusién, frontera y clon [1].
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4.2. Simulacién computacional para el analisis térmico

= Difusion. Los nodos de difusién tienen una capacitancia finita y, por lo tanto,

almacenan y liberan energia.

s Aritmético. Los nodos aritméticos tienen cero capacitancia y responden ins-
tantdneamente a cualquier cambio en el balance energético. La tinica entrada

necesaria es la temperatura inicial.

= Limite. Un limite tiene capacitancia infinita y tiene una temperatura de-
finida. La temperatura del nodo frontera es una temperatura constante o

variable en el tiempo.

= Clon. Un nodo clon puede considerarse una representacién grafica de un
nodo ya existente. Un nodo clon no tiene propiedades, pero se puede usar
para conectar conductores o como un post-procesamiento de ayuda visual. El
nombre del submodelo y el nimero de ID deben ajustarse para que coincidan

con el submodelo y el ID del nodo que se va a clonar.

4.2.1. Proceso de simulacién computacional

El proceso de simulaciéon mediante el software Thermal Desktop se expli-
ca enseguida de una manera breve, para poder conocer el entorno de trabajo con
el cual se realizé este trabajo. Una de las ventajas con las que cuenta Thermal
Desktop es el poder crear grupos de analisis de radiacién. Un grupo de analisis
de radiacion se define como un conjunto de superficies, con el lado activo especi-
ficado para cada superficie en el conjunto. El lado activo es el lado o lados de la
superficie que participaran en un célculo de intercambio de radiacién. A un grupo
de analisis se le asigna un nombre definido por el usuario y este nombre se utiliza
cuando se realizan calculos de radiacién. Una superficie puede pertenecer a uno o
mas grupos de andlisis, y puede tener las mismas o diferentes especificaciones de
lado activo en cada grupo. La Figura 4.4 muestra el cuadro de didlogo correspon-

diente al grupo de andlisis de radiacion, donde se pueden agregar tantos grupos
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4.2. Simulacién computacional para el analisis térmico

de analisis se requieran.

Figura 4.4: Cuadro de didlogo del administrador de grupo de analisis de radiacién.
Fuente: [1].

En ambos modelos térmicos, tanto del CubeSat 2U como del TubeSat
2U, el primer paso al realizar los modelos en el software fue crear dos grupos de
analisis de radiacién, externo e interno respectivamente. El grupo denomoninado
externo, se empleo para analizar las caras de las superficies que tenian contacto
con el medio espacial; mientras que el grupo interno, se utilizé para analizar todas
las caras de las superficies que quedaban en el interior de los nanosatélites. Una
vez creados los grupo de analisis de radiacion, el siguiente paso fue definir las
propiedades térmicas y termofisicas de los materiales a emplear en los modelos.
Las propiedades épticas se refieren a valores de propiedades fisicas (emisividad,
absorvitividad, especularidad, etc.) correspondientes a un material que se utiliza
bajo un nombre definido por el usuario. Las propiedades termofisicas corresponden
a los valores de propiedades fisicas (calor especifico, conductividad y densidad)
que dependen del material que se va a emplear en el modelo.

Una vez que se han definido los parametros anteriores, se crearon superfi-
cies para realizar el modelo de los nanosatélites. Los objetos térmicos geométricos
que tiene el software son superficies planas tales como rectangulos, circulos, etc.,

asi mismo se pueden utilizar objetos solidos, como cilindros, cajas, etc. Al crear
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una superficie, se puede determinar el tipo de nodo que tendra el objeto, las pro-
piedades Opticas y termofisicas asi como el grupo de analisis de radiacién al que

pertenece.

4.2.2. Casos extremos a analizar

En secciones anteriores se hizo énfasis en la particularidad del software en
permitir crear el ambiente térmico al que se expondra el satélite. Diferentes tipos
de orbita pueden ser creados en el modelo, sin embargo depende de la misién el
tipo que se debe de crear. En este trabajo se empleo la 6rbita basica, debido a que
se analizaran casos extremos. La Figura 4.5 representa el caso extremo caliente,
el cual sucede cuando el angulo 5 = 90 y el satélite se encuentra siempre ilumina,
mientras que la Figura 4.6 muestra un caso extremo frio, se origina cuando § =

0 y el satélite presentara tiempos de eclipses.

Figura 4.5: Caso extremo caliente 3 = 90.
Fuente: [15].

Figura 4.6: Caso extremo caliente 3 = 0.
Fuente: [15].
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Capitulo V

Resultados

En el presente capitulo se muestran los resultados obtenidos en el desarro-
llo de la metodologia propuesta en el capitulo previo donde se propone desarrollar
el modelo térmico ntimerico de cada nanosatelite, que muestre el comportamiento
térmico sin y con control térmico simulando el ambiente al que estara expuesto

con ayuda del software Thermal Dekstop.

5.1. Modelo analitico sencillo

Un punto de partida es conocer los rangos de temperatura a los cuales
se va a encontrar el satélite y plantear propuestas que ayuden a mantener el buen
funcionamiento del mismo.El célculo analitico inicial (enfoque para la resolucién
del problema) es importante para conocer los valores aproximados de temperatura
y poder comparar los resultados con los obtenidos en las simulaciones. Enseguida
se muestra el calculo preliminar que se realizé para obtener un parametro de las
temperaturas a las que los nanosatelites puedan encontrarse. Basado en el balance
de energia, se considera el caso caliente en el que puede estar el satélite. El calculo
es obtenido en estado estable para ambos casos partiendo de la ley de conservacién

de la energia.
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5.1.1. Modelo analitico CubeSat 2U

Como se describié en el parrafo anterior la ley de conservacion de la
energfa, Ec. (5.1), indica que el flujo de calor que entra en un cuerpo es igual al
flujo de calor que se disipa. Es importante mencionar, que el calor que proviene del
ambiente espacial es en gran parte a la radiacién solar y el calor que se libera del
CubeSat es por radiacion, por lo que este analisis se basa en radiacion. La Figura
5.1 muestra un diagrama general de las variables que intervienen para obtener un

calculo preliminar de la temperatura del CubeSat.

[ @] 2]
<
‘ g Y
Wsus = <)
=
i
° <
- []
vz | = Qstr
: Q
ool | B
®| |0
2 Q
[ ]
d =Qr
[ J
Qa

Figura 5.1: Diagrama general de distribucién de energia CubeSat.

Qin = Qout (51)

Qs + Qa + QT + Qint = Qsatﬁesp (52)
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Donde:
Qs = asAsat,proy]stﬁsat
Qa - asAsat]saFT—mat
QT = aIRAsatITFT%sat
Qint = Potencia de los componentes internos

_ 4 4
Qsat%esp - GIRAsathatﬁespo-(Tsat - Tesp)

Para hacer sencilla la ecuacién se considero lo siguiente:

Asat,proyFsﬁsat = Aps

AsatFT—>sat = Ap

Asathat%esp = Ap—)esp-

Sustituyendo cada pardmetro en la Ec. (5.2), la cuél representa el balance

de energia en el satélite, se obtiene la Ec. (5.3).
OfSApsls —I— Q{SAPISCL + Oé]RAp]T —|— Qint = EIRO-Ap—HiSp(TéTR — Télsp) (53)

Lo que se desea obtener es la temperatura del satélite, por lo que se realiza

el despeje del pardmetro T ., que representa dicha temperatura, obteniendo la Ec.

sat?
(5.4).

+ T

esp

TSTR _ i1/048"4;05]5 + asApIsa + aIRAp[T + Qint (54)

EIRO-Ap—N?sp

El area proyectada en cada pardametro referente a la proyeccion es di-
ferente, debido a que no todas las caras se ven afectadas de la misma manera.
Se consideran dos factores de forma cuyos valores son 1 y 0.2, el primer valor se
considera debido a que la proyeccion se da sélo en una cara y el segundo valor se

debe a que proyecta en una de las cinco caras restantes. Para este trabajo, consi-
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derando que el satélite tiene una de las caras pequenas perpendicular a la Tierra
y otra cara fija hacia el sol, se obtienen el conjunto de ecuaciones identificadas

por la Ec. (5.5).

Aps = AsFl
Ap = AalFl + AcalFO.Q
Ap—>esp = ATsatFl (55)

Mediante la determinacién de la temperatura media, podemos ofrecer
inmediatamente informacion valiosa a todos los miembros del equipo, incluidos
los planificadores de orbita, los ingenieros electrénicos y los disenadores de instru-
mentos. Diferentes materiales utilizados en el exterior de la nave espacial tendran
diferentes valores de absorcién y diferentes emisiones. Cuando la superficie del
CubeSat tiene diferentes materiales es conveniente obtener un promedio de los
valores de absortividad y emisividad, cuyos valores podemos obtener con la Ec.

(5.6) y Ec. (5.7) respectivamente.

D, x A,
Ngpg = =21 (5.6)
g Asup
denx Ay
Capg = =21 (5.7)
7 Asup

Ambos valores fueron obtenidos a partir de la emisividad y absortividad
del Aluminio 6061-T6 utilizado en los paneles y del Aluminio 6061-T6 anodizado
empleado en los rieles de la estructura, asi como del area que cubre cada material.
La Tabla 5.1 muestra los valores de los parametros que se consideran como
constante para los calculos analiticos en los calculos de las temperaturas de los
componentes del CubeSat.

La temperatura que tiene la estructura a partir de la Ec. (5.4) que de ma-
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Paramtero Simbolo Valor Unidades
Flujo solar I 1322 W/m?
Flujo infrarrojo de la Tierra Iy 275 W/m?
Albedo a 0.57

Cte. Stefan Boltzmann o 5.67 x107% | W/m?°K
Absortividad promedio Qgug 0.45

Emisividad promedio €avg 0.19

Calor generado por el CubeSat Qint 12.147 W
Temperatura en espacio Tesp 3 °K

Tabla 5.1: Pardametros a considerar en ciculo analitico CubeSat

nara general se muestra en la Figura 5.1, considerando que todos los subsistemas

disipan energia, se obtiene lo siguiente:

+ 81

T i1/12.721 + 5.955 + 0.629
T 9.397 x 10-08

Tsrr = 427.72°K
Tsrr = 154.72°C

Es decir que la maxima temperatura a la que se encuentra la estructura
del satélite es de 154.72 °C'. Este valor se considera en todos calculos siguientes,
debido a que es el valor de la temperatura media para la estructura en general.

A continuacién se muestran los calculos realizados para cada subsistema
en particular. La Figura 5.2 es el diagrama general del balance de energia del
subsistema de comunicaciones.

La ecuacién que corresponde a este caso es la Ec. (5.8), la cudl se desa-

rrolla para obtener la temperatura correspondiente a este subsistema.

Qsrr +Wsus = Weomce (5.8)
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WCOMC«

@ éSTR
Wsus mp

Figura 5.2: Diagrama de balance de energfa del subsistema de comunicacién CubeSat.

g (TéTR - Té‘OMC’)
1 + 1 _ 1

€1 €2

Acomc+Wea+Wporc+Waarc+Wosce+Warac = Weomce

9 (TéTR - TéOM(,*)
1 + 1 _ 1

€1 €2

AcomctWea+Wporc+Wearc+Wopco+Warac—Weonme = 0

Weoa +Wpore + Weare + Wosce + Wyrac — Weome L (Torr — Teome) _ 0

€1t+€a—€1€2
€1€2

ACOMC

T _ i;/l Wea + Wpeore + Weare + Wopee + Wuac — Weome €1 + €2 — 162
come Acomc €162

+427.724

T B </1 3.7470.8 + 0.19 — 0.8 % 0.19
oM™V 50.035 0.8 % 0.19

Teome = 458.33° K
TCOMC = 185.33°C

En el calculo se considero que recibe radiacién de todos los subsistemas
que se encuentran a su alrededor debido a que esta ubicado en un lugar donde hay
poca distancia entre los componentes, no se considera la disipaciéon por parte de
la carga util. La temperatura que se obtuvo para el subsistema de comunicaciones

es entonces de 185.33 °C.
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La Figura 5.3 es el diagrama general del balance de energia del subsistema

de control de actitud. La Ec. (5.9), es la que representa este caso y de igual forma

desarrolla para obtener la temperatura correspondiente a este subsistema.

Wea 4

@ ésm
Wsus mp

Figura 5.3: Diagrama de balance de energia del subsistema de control de actitud CubeSat.

Qsrr + Wsup = Wea

(5.9)

T il/l Weome + Wpore + Weare — Wea 1 + €2 — €16
ol o) Aca €1€2

.8230.8+0.19 — 0.8 % 0.1
TCA:</148 308401908019 o,

0.032 0.8 %0.19
Ty = 468.57°K

Toa =195.57°C

+Torr

Para este caso se considero que tinicamente recibe radiacién de los sub-

sistemas que se encuentran en la misma unidad. La temperatura que se obtuvo

para el subsistema de control de actitud es de 195.57 °C.
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La Figura 5.4 es el diagrama general del balance de energia del subsistema
de potencia para el CubeSat. La Ec. (5.10), es la que representa este caso y de igual

forma desarrolla para obtener la temperatura correspondiente a este subsistema.

WPOTC ‘

@ éSTR
Wsus mp

Figura 5.4: Diagrama de balance de energfa del subsistema de potencia CubeSat.

Qstr + Wsup = Weorc (5.10)

1 Weome +Weoa + Wearc — Wporc €1+ €2 — €169 .
Trorc = p +Torr

APOTC €1€2

14.9770.8 +0.19 — 0.8 % 0.1
TPOTC:</ 97708+ 0.19—0.8+0.19 .,

o 0.029 0.8 %0.19
Trore = AT3.67°K

Trorc = 200.67°C

De la misma manera que el caso anterior, se considero que tnicamente
recibe radiacién de los subsistemas que se encuentran en la misma unidad. La

temperatura que se obtuvo para el subsistema de potencia es de 200.67 °C'.
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La Figura 5.5 es el diagrama general del balance de energia de las baterias
para el CubeSat. La Ec. (5.11), es la que representa este caso y de igual forma

desarrolla para obtener la temperatura correspondiente a este subsistema.

WBATC ‘

@ éSTR
Wsus mp

Figura 5.5: Diagrama de balance de energia de baterias CubeSat.

Qsrr + Wsup = Waarc (5.11)

41 Weonme +Wea +Wpeore + Wyop — Wearc €1 + €2 — €162 .
Tparc = ) — +Tsrr

Aparc €1€2

13.9970.8 +0.19 — 0.8 % 0.1
TBATozi‘/ 3.99708+0.19-08+0.19 .,

0.018 0.8 %0.19
Toare = 484.89° K

Tparc = 211.89°C

De la misma manera que el caso anterior, se considero que unicamen-
te recibe radiacién de los subsistemas que se encuentran en la misma unidad y
también por parte de la carga 1til, debido a la cercania con este componente. La

temperatura que se obtuvo para las baterias es de 211.89 °C.
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La Figura 5.6 es el diagrama general del balance de energia de la compu-
tadora de abordo para el CubeSat. La Ec. (5.12), es la que representa este caso
y de igual forma desarrolla para obtener la temperatura correspondiente a este

subsistema.

WOBCC«

@ éSTR
Wsus mp

‘ Computadora ‘

Figura 5.6: Diagrama de balance de energfa del subsistema de computadora de abordo Cube-
Sat.

Qsrr + Wsus = Wopce (5.12)

1 Wyop + Wyag — Wogcc €1 + €2 — €1€
Topcc = i/— e + Torp

Aosce €162

1 565 0.8+0.19—-0.8%0.19
Topcc = f/ + * +427.724

70.035 0.8 %0.19
Topce = 454.TT°K

TOBCC = 181.77°C

De la misma manera que el caso anterior, se considero que tnicamente
recibe radiacién de los subsistemas que se encuentran en la misma unidad. La

temperatura que se obtuvo para la computadora de abordo es de 181.77 °C.
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5.1. Modelo analitico sencillo

La Figura 5.7 es el diagrama general del balance de energia de los mage-
netorques empleados en el CubeSat. La Ec. (5.13), es la que representa este caso

y de igual forma desarrolla para obtener la temperatura correspondiente a este

subsistema.

WMAG «

@ éSTR
Wsus mp

Magnetorques
Mag ques|

Figura 5.7: Diagrama de balance de energfa del subsistema de magnetorques CubeSat.

Qstr+ Wsup = Wuac (5.13)

T _ </l Waiop + Wopce — Waag €1 + €2 — €162 T
MAG Marac (o STR
1 4.35 0.840.19 —0.8%0.19
T =4/ 427.724
MAG \/a 0.032 0.8 0.19 *

Thag = 467.21°K
Tyac = 194.21°C

En este caso también se considero que unicamente recibe radiacion de
los subsistemas que se encuentran en la misma unidad. La temperatura que se

obtuvo los magnetorques es de 194.21 °C.
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5.1. Modelo analitico sencillo

La Figura 5.8 es el diagrama general del balance de energia de la carga
util para el CubeSat. La Ec. (5.14), es la que representa este caso y de igual forma

desarrolla para obtener la temperatura correspondiente a este subsistema.

WMOD «

- Wsus
éSTR nap>

Figura 5.8: Diagrama de balance de energfa del médem CubeSat.

Qstr+ Wsup = Wuop (5.14)

1 Wrsus — Waiop €1 + €2 — €1€
TMOD:</_ TSUB MOD €1 + €2 12+T§TR

AMOD €1€2

+427.724

S </1 2.1470.8+0.19 — 0.8 % 0.19
MOP =V 5 0.01 0.8%0.19

Tyvop = 485.57°K
Tyvop = 212.57°C

Para este caso en especial, se considera que la carga ttil recibe radiacién
de todos los subsistemas, debido a que es un caso ideal para obtener esta valor
que es importante en el control térmico. La temperatura que se obtuvo para la
carga util es de 212.57 °C.

En resumen, los resultados de los calculos analiticos se pueden ver en
la Tabla 5.2, es importante aclarar que se obtuvieron los valores para el caso

extremo caliente.
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5.1. Modelo analitico sencillo

Sistema Temperatura °K | Temperatura °C’
Estructura 427.72 154.72
Carga ntil 485.57 212.57
Magnetorques 467.21 194.21
Computadora de abordo 454.77 181.77
Baterias 484.89 211.89
Potencia 473.67 200.67
Control de posicion 468.57 195.57
Comunicaciones 458.33 185.33

Tabla 5.2: Resultados del calculo analitico inicial del CubeSat

5.1.2. Modelo analitico TubeSat 2U

Para el TubeSat 2U la Ec. (5.4) es la que rige al sistema también en

este caso, el factor de forma es de 0.32, lo senalado en bibliografia para forma de

cilindro, que es nuestro caso.

‘ Wsus
Cémara 1 .
P Qstr
=&

Figura 5.9: Diagrama general de distribucién de energfa TubeSat.

La Tabla 5.3 muestra los valores de los parametros que se consideran

como constante para los calculos analiticos en los cédlculos de las temperaturas de

los componentes del TubeSat.

La temperatura que tiene la estructura a partir de la Ec. (5.4) que de
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5.1. Modelo analitico sencillo

Paramtero Simbolo Valor Unidades
Flujo solar I 1322 W/m?
Flujo infrarrojo de la Tierra Iy 275 W/m?
Albedo a 0.57

Cte. Stefan Boltzmann o 5.67 x107% | W/m?°K
Absortividad Q@ 0.379

Emisividad € 0.08

Calor generado por el CubeSat Qint 5.751 W
Temperatura en espacio Tesp 3 °K

Tabla 5.3: Pardametros a considerar en cdculo analitico TubeSat

manera general se muestra en la Figura 77, considerando que todos los subsistemas

disipan energia, se obtiene lo siguiente:

18.99
Toy={—— 181
t \/4.56 < 10-05 ©

T, = 482.90°K
T = 209.90°C

Es decir que la maxima temperatura a la que se encuentra la estructura
del satelite TubeSat es de 209.9 °C. Este valor se considera en todos calculos
siguientes, debido a que es el valor de la temperatura media para la estructura en
general.

A continuacién se muestran los calculos realizados para cada subsistema
en particular, el procedimiento que se siguié es el mismo para el CubeSat. La
Figura 5.10 es el diagrama general del balance de energia de las baterias para el
TubeSat.

La ecuacién que corresponde a este caso es la Ec. (5.15), la cuél se desa-

rrolla para obtener la temperatura correspondiente a este subsistema.

Qest + Wsub = WB (515)
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5.1. Modelo analitico sencillo

Figura 5.10: Diagrama de balance de energia de las baterfas TubeSat.

4 1 Wp +Weonm + Wee + Wree — We e + €3 — €169 4
Tg = — + Test
Ap €1€2

1155108+ 0.08 — 0.8 %0.08
T — 42 482.904
B \/a 0.011 0.8 %0.08 +
Ty = 538.77°K
Ty = 265.77°C

Para este caso, se considero que recibe radiacién de la mayor parte de
los subsistemas que se encuentran lo mas cercano al subsistema. La temperatura
que se obtuvo para las baterias es de 265.77 °C'.

La Figura 5.11 muestra el diagrama general del balance de energia del
subsistema de potencia para el TubeSat. La Ec. (5.16), es la que representa este

caso, se desarrolla para obtener la temperatura correspondiente.

Figura 5.11: Diagrama de balance de energfa del subsistema de potencia TubeSat.

Qest + Wsub = WP (516)

+ T

est

T _</1WCOM+WB_WP€1+EQ—€162
PR
g

AP €1€2
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5.1. Modelo analitico sencillo

J13.030.8+0.08—08%0.08
_ a2 482,904
F \/0 0.028 0.8 0.08 +482.90
Tp = 528.39° K
Tp = 255.39°C

En el caso del subsistema de potencia se considero que recibe radiacion
unicamente de los subsistemas que lo rodean, debido a que tienen una mayor
radiacién y pueden mostrar un comportamiento aceptable de la temperatura. La
temperatura que se obtuvo para potencia del TubeSat es de 255.39 °C'.

La Figura 5.12 muestra el diagrama general del balance de energia del
subsistema de comunicaciones en el caso del TubeSat. La Ec. (5.17), representa

este punto del analisis, se desarrolla para obtener la temperatura correspondiente.

Figura 5.12: Diagrama de balance de energia del subsistema de comunicacién TubeSat.

Qest + W = Weom (5.17)

+ T4

est

Teon = {;/l Wree +Weo +Wp +Wp — Weonm €1 + €2 — €162
ACOM €1€9

+ 482.90%

S {1/1 1.4710.8 +0.08 — 0.8  0.08
oMV 50.015 0.8  0.08

Teom = 525.39°K
Teom = 252.39°C

En el caso del subsistema de potencia se considero que recibe radiacion
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5.1. Modelo analitico sencillo

de los subsistemas més cercanos que lo rodean. La temperatura que se obtuvo
para el subsistema de comunicaciones del TubeSat es de 252.39 °C.

La Figura 5.13 muestra el diagrama general del balance de energia de
una de las cdmaras que son carga util en el TubeSat. La Ec. (5.18), representa

este caso y se desarrolla para obtener la temperatura correspondiente.

Figura 5.13: Diagrama de balance de energfa del Camara C1908 TubeSat.

Qest + Wsub = WCQ (518)

+ T4

est

T — {1/1 Wree + Weom — Wes €1 + €2 — e169
“ o Acs €1€2

12.5090.8 + 0.08 — 0.8 % 0.08
T — &2 482.904
o2 \/0 0.027 0.8 % 0.08 +

Ty = 522.75°K

Teo = 249.75°C

En el caso de la Camara 2 se considero que recibe radiacién inicamente
de los subsistemas més cercanos que lo rodean. La temperatura que se obtuvo
para la Camara C1908 del TubeSat es de 249.75 °C'.

La Figura 5.14 muestra el diagrama general del balance de energia de una
del subsistema de Telemetria y Comando en el TubeSat. La Ec. (5.19), representa

este caso y se desarrolla para obtener la temperatura correspondiente.

Qest + Wsub - WTC’C (519)
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5.1. Modelo analitico sencillo

Figura 5.14: Diagrama de balance de energia del subsistema de telemetria TubeSat.

+ T4

est

T {l/l Wopc + Weom + Wee — Wree €1+ 62 — 169
ree o Arce €1€2

+ 482.90*

P </1 1.3210.8+0.08 — 0.8 % 0.08
7V 0 0.020 0.8 ¥ 0.08

Troc = 512.19°K
Trec = 239.19°C

Para el sistema de TCC se considero que recibe radiaciéon inicamente de
los subsistemas méds cercanos a su alrededor. La temperatura que se obtuvo para
este subsistema es de 239.19 °C'.

La Figura 5.15 muestra el diagrama general del balance de energia del
subsistema de OBC. La Ec. (5.20), representa este caso y se desarrolla para obtener

la temperatura correspondiente.

Figura 5.15: Diagrama de balance de energia del subsistema de computadora de abordo Tu-
beSat.

Qest + Wsub - WOBC (520)
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5.1. Modelo analitico sencillo

+ T2

est

T </1 Wer + Wroe — Wope €1+ € — €169
0BC = \| =
Aosc €162

+ 482.90%

</1 1.0350.8 + 0.08 — 0.8 x 0.08
Topc = (] —
7 0.015 0.8 % 0.08

Topc = H13.87°K
Topc = 240.87°C

Para el sistema de OBC se considero que recibe radiacion inicamente de
los subsistemas méds cercanos a su alrededor. La temperatura que se obtuvo para
este subsistema es de 240.87 °C.

La Figura 5.16 muestra el diagrama general del balance de energia de
una de las camaras que son carga tutil del TubeSat, especificamente de la cdma-
ra LSY201. La Ec. (5.21), representa este caso y se desarrolla para obtener la

temperatura correspondiente.

Figura 5.16: Diagrama de balance de energia de cdimara LSY201 TubeSat.

Qest + Wsub - WCI (521)
1 W, + W — W, + €9 —
Tpy = \/_ OBC TCC C1€1 T €2 — €1€2 +Te43t
Act €1€2
11.1350.8 4+ 0.08 — 0.8 % 0.08
Ty = &2 482.904
1 \/a 0.016 0.8 %0.08 +

TCl - 515790K
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5.2. Modelo térmico numerico

Ter = 242.79°C

En el andlisis de la camara LSY201 se considero que recibe radiacion de
los subsistemas méds cercanos a su alrededor. La temperatura que se obtuvo para
la caAmara uno es de 242.79 °C'.

En resumen, los resultados de los calculos analiticos para el TubeSat se
pueden ver en la Tabla 5.4, es importante mencionar que se obtuvieron los valores

para el caso extremo caliente.

Sistema Temperatura °K | Temperatura °C’
Estructura 482.90 209.9
Carga util LSY201 515.79 242.79
Computadora de abordo 513.87 240.87
TCC 512.19 239.19
Carga util C1908 558.79 285.79
Comunicaciones 561.42 288.42
Potencia 507.33 234.33
Baterias 526.35 253.35

Tabla 5.4: Resultados del calculo analitico inicial del TubeSat

5.2. Modelo térmico numerico

A continuaciéon se muestra el modelo térmico numerico que se realizd
para cada nanosatelite y poder realizar el analisis térmico. Se explica de manera
breve como esta compuesto el satélite, los niimeros y tipos de nodos asi como las

propiedades de los materiales que lo componen.

5.2.1. CubeSat 2U

El modelo inicial de Thermal Dekstop del CubeSat 2U desarrollado cons-
ta de 54 objetos fisicos con 1030 nodos, con 11 cargas térmicas y 50 conductores.

Se realizaron simulaciones considerando que cada objeto fisico que compone al
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5.2. Modelo térmico numerico

CubeSat tiene propiedades de densidad, conductividad, calor especifico, absorti-
vidad y emisividad y otra considerando nodos aritmeticos para los componentes
internos, hablando especificamente de las tarjetas electrénicas. La masa del mo-
delo en CAD es de 1.18 Kg y de 1.08 Kg en el modelo inicial simulado. EI modelo
inicial se refiere considerando tnicamente la estructura y componentes internos
sin separadores, esto para realizar la comporacion al usar nodos de difusién y
nodos aritméticos.

Las propiedades termofisicas de los materiales que se utilizaréon son los
que se muestran en la Tabla 5.5, cuyas unidades son W m?/oC, Kg/m?3 y J/KgoC
respectivamente de acuerdo al orden de las columnas de la tabla. En la Tabla 5.6
se encuentran las propiedades Opticas de los materiales que se emplearon en el
andlisis tanto materiales iniciales como materiales del control térmico. Debido a
que el periodo de vida para ambos satélites es menos de 1 ano en este estudio no

se consideran los valores EOL (del inglés Ending of Life).

Material Cond. | Densidad | Calor Esp. | Fuente
Aluminio 60601-T6 167 2700 961.2 3]
Bateria Li-Ton 43 800 500 [25]
Cobre 391.2 8860 385.2 3]
PCB 18.04 | 2259.77 1544.11 [21]
AISI 316 13.4 8238 468 8]
Celdas Solares (GaAs) | 32.9 5260 334.8 3]
Kapton 0.2 1410 1090 3]

Tabla 5.5: Propiedades termofisicas

En la Tabla 5.7 se encuentran los valores de las cargas térmicas que se
utilizaron en el analisis, la primer columna muestra el valor de la carga maxima
empleada en el Caso Extremo Caliente, mientras que en la segunda columna se
encuentra el valor de la carga térmica minima empleada en el Caso Extremo Frio.

La Figura 5.17 muestra el modelo inicial que se desarrollo en Thermal

Desktop para la comprobacién de los resultados analiticos previamente mencio-
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5.2. Modelo térmico nimerico

Material o ¢ | Fuente
Aluminio 60601-T6 0.379 | 0.08 | [14]
Aluminio 60601-T6 (Anodizado) 09 |0.86 | [14]
Bateria Li-Ion 0.5 [0.04 ] [17]
Cobre 09 | 0.8 3]
PCB 0.96 | 0.8 | [14]
AISI 316 0.470 | 0.14 | [14]
Celdas Solares (GaAs) 0.91 | 0.81| [14]
Celdas Solares (GaAs) Efectividad | 0.66 | 0.81 | [14]
Kapton 0.38 | 0.67 3]
Pintura Negra 094 | 0.9 [14]
Pintura Blanca 0.19 [ 0.89 | [14]

Tabla 5.6: Propiedades 6pticas

Componente Carga térmica maxima | Carga térmica minima
Baterias Li-Ion 3.2 0
EPS 0.21 0.21
COM 1.7 1.7
OBC 0.55 0.55
TCC 1.085 1.085
Control y Actitud 0.287 0
Magnetorques 1.2 0
Carga 1til (Modem) 5 0
Carga util (Cdmara LSY201) 0.5 0
Carga 1til (Camara C1908) 0.216 0

Tabla 5.7: Cargas térmicas de los nanosatélites

nados. En dicha figura se pueden ver las superficies que constituyen el modelo,

asi mismo se observan las cargas térmicas aplicadas en cada una de las tarjetas,

baterfas y magnetorques. Las cargas térmicas se aplicaron en toda la superficie

de las tarjetas debido a que no se realizé un analisis previo de cada una de ellas

debido a que no se cuenta atin con ellas, por ello se considero que los componentes

electronicos cubren toda la superficie y el calor se genera en toda su superficie.
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5.2. Modelo térmico numerico

Figura 5.17: Modelo inicial térmico ntimero del CubeSat 2U.

5.2.2. TubeSat 2U

El modelo inicial de Thermal Dekstop del TubeSat 2U desarrollado cons-
ta de 65 objetos fisicos con 272 nodos, con 8 cargas térmicas y 36 conductores. Al
igual que en el caso del CubeSat tambien se realizaron simulaciones considerando
que cada objeto fisico que componen al TubeSat tiene propiedades de densidad,
conductividad, calor especifico, absortividad y emisividad y otra considerando no-
dos aritméticos para los componentes internos, las tarjetas electronicas. La masa
del modelo en CAD es de 1.02 Kg y de 1.0 Kg en el modelo inicial en Thermal
Dekstpop. El modelo inicial se refiere considerando tnicamente la estructura y
componentes internos sin separadores, esto para realizar la comporacién al usar
nodos de difusién y nodos aritméticos.

Las propiedades termofisicas de los materiales que se utilizarén son los

que se muestran en la Tabla 5.5 y las 6pticas en la Tabla 5.6. La Figura 5.17
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5.2. Modelo térmico numerico

muestra el modelo inicial que se desarrollo en Thermal Desktop en la que se pueden

observar las superficies, los nodos y las cargas térmicas de cada una de ellas.

5.2.3. Casos de simulacion

Los casos de simulacién se consideran en muchas ocasiones como con-
diciones que representan un factor a la hora de realizar un analisis. En nuestro
caso se consideraron casos extremos para realizar los anélisis, conocidos como caso

caliente y caso frio.

5.2.4. Caso caliente

El caso caliente es aquel que considera los valores maximos de energia
en el ambiente espacial asi mismo se considera una disipacién interna maxima de
todos los componentes, es decir que todos los componentes se encuentren encendi-
dos, como en parrafos anteriores se menciono, no se realizé un analisis para saber
la cantidad de calor disipado por los componentes electrénicos, por lo que para

este caso se considera que al potencia que consumen es la potencia que disipan.

5.2.5. Casos frio

El caso frio es aquel caso de prueba que consiste en el escenario en el
cual el satélite tendria la menor cantidad de disipacion interna asi como los flujos
externos de calor. Los flujos externos de calor, para este caso seran los del Solsticio
de Verano, cuando la Tierra esta en el afelio y afectara sobre todo el flujo solar y
el albedo. Para nuestro caso de dnalisis se considera que la disipacién interna que
se ajusta al peor escenario de caso frio es una condicién de emergencia, cuando
solo los subsistemas EPS, OBC, COM y TCC este ultimo para el TubeSat 2U se

encuentran encendidos.
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5.3. Simulacion Cubesat

5.3. Simulacion Cubesat

Una vez definidos los requisitos para la simulacion y teniendo el modelo
de analisis. Lo primero que se buscé fue el realizar una simulacién inicial para
obtener valores iniciales de temperaturas y poder compararlos con los resultados
obtenidos en los calculos analiticos, esto para garantizar que los valores obtenidos

son aceptables y podemos continuar con la siguiente fase de la metodologia.

5.3.1. Comparacion uso de nodos en modelo térmico

En la seccion 4.2 se hizo una breve descripcion de los tipos de nodos
con los que cuenta el software Thermal Dekstop, se recomienda el uso de nodos
aritméticos para disminuir el tiempo y en aquellos sistemas de poca masa. En
esta seccion se realizé la comparacion del uso del tipo de nodos en el modelo del
CubeSat, en la primer parte se hace uso de los nodos de difusion, en el primer caso
es considerando la masa de los subsistemas, para aproximar la masa se hace uso del
Factor de Densidad para aproximar la masa al valor que se considera. El segundo
caso presenta un factor de densidad igual 1, es decir la masa de los subsistemas
es menor a la de los datos que se tienen y poder tener una comparacion del uso

de cada uno de ellos.

5.3.1.1. Caso caliente inicial sin control térmico nodos de difusién

El modelo de andlisis se realizé sin considerar ningin tipo de separador
entre las tarjetas, esto, para poder realizar una comparacién adecuada con los
calculos analiticos previos a esta fase. La masa es 1.08 Kg en el modelo inicial
simulado, la Figura 5.18 muestra los resultados obtenidos de la temperatura de
la estructura mientras que en la Figura 5.19 muestra las temperaturas obtenidas
para los componentes.

En la Figura 5.18 se observa que la cara con la mayor temperatura es

66



5.3. Simulacion Cubesat

la que esta en todo momento viendo hacia el Sol y en donde se encuentra el
componente con mayor disipaciéon de energia, mientras que la cara con la menor

temperatura es la opuesta a esta.

Figura 5.18: Temperaturas estructura CubeSat 2U considerando factor densidad.

Mientras que en la Figura 5.19 muestra las temperaturas obtenidas para
los componentes, donde la distribucién de temperaturas se da de manera similar,
los componentes que estdan en contacto con la cara de mayor temperatura son
las que presentan valores mas altos, en este caso la carga tutil y las baterias.
Los componentes con menor temperatura con los que se encuentran en el lado
opuesto, el sistema de comunicaciones y computadora de abordo. En la Tabla
5.8 se muestran los resultados de manera particular para cada componente para
este caso. El tiempo invertido en esta primer simulacién fue de 50.83 min para
un tiempo de 54556 seg simulado, la temperaturas estables llegan después de los
50,000 seg.

El siguiente andlisis se realizo en un modelo cuya masa es 0.58 Kg, es
decir poco més de la mitad de la masa del modelo inicial simulado, la Figura
5.20 muestra los resultados obtenidos de la temperatura de la estructura mientras
que en la Figura 5.21 muestra las temperaturas obtenidas para los componentes.
En este caso el tiempo invertido fue de 46.15 min para finalizar la simulacién,

muy similar al tiempo anterior, sin embargo en este caso se llega a temperaturas
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5.3. Simulacion Cubesat

Figura 5.19: Temperaturas componentes CubeSat 2U considerando factor densidad.

Componente T. mayor | T. menor
Baterias 210.55 210.25
PCB potencia 199.16 197.07
PCB comunicacion 187.43 185.46
PCB médem 212.16 210.51
PCB OBC 178.68 174.74
Magnetorques 195.21 192.63
PCB control y actitud | 191.91 190.43
Estructura 150.34 126.9

Tabla 5.8: Temperaturas en °C' considerando factor densidad

estables después de los 15000 seg de los 54556 seg simulados.

Figura 5.20: Temperaturas estructura CubeSat 2U considerando factor densidad 1.
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5.3. Simulacion Cubesat

Figura 5.21: Temperaturas componentes CubeSat 2U considerando factor densidad 1.

El comportamiento que se observa en la 5.20 es muy semejante al caso
anterior, lo mismo sucede con los componentes, Figura 5.21. En la Tabla 5.9 se
muestran los resultados de manera particular para cada componente para este
caso. Y se observa que la mayor diferencia de temperaturas con el caso anterior
es aproximadamente de 2 °C', en el caso especifico de las baterias, en los deméds

componentes la diferencia es casi nula.

Componente T. mayor | T. menor
Baterias 210.15 209.74
PCB potencia 198.84 196.78
PCB comunicacién 187.34 185.39
PCB modem 211.74 210.05
PCB OBC 178.61 174.72
Magnetorques 194.97 192.42
PCB control y actitud | 191.72 190.27
Estructura 150.64 127.21

Tabla 5.9: Temperaturas en °C' considerando factor densidad 1

A partir de estos resultados podemos determinar que multiplicador de
densidad cambiara los resultados al principio si la masa es significativa en compa-
racion con el resto del sistema. Sin embargo el resultado final no cambiaria porque

el sistema esta alcanzando estado estacionario en un tiempo no muy prolongado.
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5.3. Simulacion Cubesat

5.3.1.2. Caso caliente inicial sin control térmico nodos aritméticos

Al igual que los casos previos, no se consideran separadores entre las
tarjetas. En este caso se usan nodos aritméticos para todos los componentes del
CubeSat, excepto para la estructura. La Figura 5.22 muestra los resultados obte-
nidos de la temperatura de la estructura mientras que en la Figura 5.23 muestra

las temperaturas obtenidas para los componentes.

Figura 5.22: Temperaturas CubeSat 2U considerando nodos aritméticos.

Figura 5.23: Temperaturas componentes CubeSat 2U considerando nodos aritméticos.

En las figuras se muestra las temperaturas obtenidas para las estructuras
y los componentes respectivamente, donde la distribuciéon de temperaturas se da

de manera similar, los componentes y el panel de aluminio que estan en contacto
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con la cara de mayor temperatura son las que presentan valores mas altos, la carga
util y las baterias. Los componentes y el panel de aluminio con menor tempera-
tura con los que se encuentran en el lado opuesto, el sistema de comunicaciones y
computadora de abordo. En la Tabla 5.10 se muestran los resultados de manera
particular para cada componente utilizando nodos aritméticos. El tiempo de si-
mulacién fue de 34.39 min para un tiempo de 54556 seg simulado, la temperaturas

estables llegan después de los 10,000 seg.

Componente T. mayor | T. menor
Baterias 216.92 215.73
PCB potencia 204.72 186.81
PCB comunicacion 193.52 177.87
PCB médem 211.62 202.4
PCB OBC 185.76 163.37
Magnetorques 198.2 197.26
PCB control y actitud | 196.39 173.26
Estructura 150.52 127.16

Tabla 5.10: Temperaturas en °C' considerando nodos aritméticos

Al observar los tiempos de simulacién que se invierte en cada caso y al
comparar con los resultados del modelo que cuenta con una masa cercana a la
esperada del CubeSat, se decidi6 seguir trabajando con el segundo caso de nodos
de difusion, es decir, utilizando el modelo que tiene un factor de densidad de
uno en los componentes internos, debido a que tiene una menor diferencia entre

temperaturas con el modelo inicial simulado.

5.3.1.3. Modificando mallado

El modelo que se ha definido es el que considera un FD = 1, por lo
que ahora se realizan analisis para determinar que los resultados no dependen
del mallado, la Figura 5.20 y la Figura 5.21 muestran un mallado fino en los
componentes, en total se tienen 410 nodos. Este andlisis considera un total de 270

nodos. Los resultados obtenidos se pueden observar en la Figura 5.24 y la Figura
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5.25

Figura 5.24: Temperaturas estructura CubeSat 2U FD = 1 y mallado grande.

Figura 5.25: Temperaturas componentes CubeSat 2U FD = 1 y mallado grande.

En la Tabla 5.10 se muestran los resultados obtenidos de manera par-
ticular para cada componente al disminuir el nimero de nodos, asi mismo el
comportamiento del patron de temperaturas no cambia, se comporta de la misma
manera. El tiempo de simulacién fue de 10.89 min para un tiempo de 54556 seg
simulado, la temperaturas estables llegan después de los 15,000 seg, es decir la
diferencia con el mismo caso con mas nodos es el menor tiempo para realizar la

simulacion, porque la mayor diferencia entre las temperaturas es menor a 2 C.
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Componente T. mayor | T. menor
Baterias 208.44 208.16
PCB potencia 197.12 195.15
PCB comunicacion 186.19 184.4
PCB modem 210.58 208.94
PCB OBC 17777 174.07
Magnetorques 194.03 191.31
PCB control y actitud 190.3 188.96
Estructura 149.47 127.68

Tabla 5.11: Temperaturas en °C' modificando mallado

5.3.2. Caso caliente inicial sin control térmico

El caso extremo caliente es aquel escenario en el cual el angulo beta es
igual a los 90 °¢, lo que significa que en el caso el CubeSat siempre estard iluminado
en una cara, ademas de que no presentara sombras. El modelo ya incluye los
separadores, sin embargo no se considera el uso de paneles solares atin.

Las distribuciones de temperaturas obtenidas en este caso, de forma ge-
neral se pueden observar en la Figura 5.26, donde se puede apreciar que las altas
temperaturas se encuentran en la cara que esta siempre iluminada.

Las distribuciones de temperaturas mas a detalle, se pueden observar
para la estructura en la Figura 5.27 y para los componentes en la Figura 5.28.

La estructura alcanza una temperatura méaxima de 150.6 °“ en el panel

100

que permanece iluminado y una minima de 123. en la cara opuesta. Las otras

paredes presentan similitudes en las temperaturas las cuales oscilan entre 130 °¢
y 128 °C.

Los componente que presenta la mayor temperatura son la carga util y
las baterfas con un valor de 201.3 °“ los cuales ademds de tener una carga térmica
elevada se encuentran cercanos en el panel que permanece iluminado. Los compo-

nentes que tienen la minima temperatura son los componentes de comunicacién

y OBC las cuales tienen valores entre 176.09 °“ y 161.68 °C, dichos componentes
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Figura 5.26: Temperaturas CubeSat 2U caso caliente

Figura 5.27: Temperaturas estructura CubeSat 2U caso caliente
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Figura 5.28: Temperaturas componentes CubeSat 2U caso caliente

se encuentran cercanos a la cara opuesta que esta iluminada.
En la Tabla 5.12 se muestran los valores de las temperaturas obtenidas

para cada uno de los componentes.

Componente T. mayor | T. menor
Baterias 201.22 197.56
PCB potencia 189.3 187.77
PCB comunicacion 176.09 170.84
PCB médem 200.17 191.16
PCB OBC 167.28 161.68
Magnetorques 182.74 180.41
PCB control y actitud | 181.29 179.94
Estructura 150.59 127.4

Tabla 5.12: Temperaturas en °C' con separadores caso caliente

5.3.3. Caso frio inicial sin control térmico

El caso frio, es aquel escenario cuyo &dngulo beta es igual a 0 °¢, en
donde se tienen un caso de emergencia, es decir que no todos los componentes
estdn activos o disipando calor, los valores son los que estan en la Tabla 5.7.

Las distribuciones de temperaturas obtenidas en este caso, de forma ge-

neral se pueden observar en la Figura 5.29, donde se muestran las temperaturas
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maximas y minimas. Se puede observar que ahora el componente con mayor tem-

peratura es el sistema de comunicaciones.

Figura 5.29: Temperaturas CubeSat 2U caso frio

Como es de esperarse el comportamiento es diferente al caso caliente. Las
distribuciones de temperaturas tanto para la estructura como para los componen-
tes se muestran en la Figura 5.30 y la Figura 5.31 respectivamente. La estructura

presenta una temperatura maxima de 86.42 °¢ y temperatura minima de 38.77

oC

Figura 5.30: Temperaturas estructura CubeSat 2U caso frio

En la Tabla 5.13 se muestran el rango de las temperaturas obtenidas

para cada uno de los componentes en el caso frio. Se tiene una disminucion de
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Figura 5.31: Temperaturas componentes CubeSat 2U caso frfo
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las temperaturas, en este caso el componente con mayor temperatura como se
menciono antes, es el sistema de comunicaciones con una temperatura de 95.66
°¢ v el de menor temperatura es la carga util con una temperatura de 55.36
°C puesto que ahora la pared en donde se encuentra el médem no tiene cargas

térmicas internas que generen una elevacién de temperatura.

Componente T. mayor | T. menor
Baterias 81.5 79
PCB potencia 84.56 80
PCB comunicacién 95.66 82.64
PCB modem 72.98 55.36
PCB OBC 76.51 63.97
Magnetorques 73.39 64.07
PCB control y actitud 87.73 81.8
Estructura 86.42 38.22

Tabla 5.13: Temperaturas en °C con separadores caso frio

5.3.4. Caso caliente anadiendo celdas solares

En este caso se agregan las celdas solares en 4 de las caras del CubeSat.
Las celdas consideran unicamente las propiedades Opticas y termofisicas que le
corresponden al material. Debido a incluir los panales solares con PCB entre las
celdas y la estructura, la temperatura disminuye. Las distribuciones de tempera-
turas obtenidas en este caso, de manera general se muestran en la Figura 5.32,
donde se muestran las temperaturas maximas y minimas.

Las distribuciones de temperaturas tanto para la estructura con celdas,
unicamente estructura y componentes se muestran en la Figura 5.33, Figura 5.34 y
la Figura 5.35 respectivamente. La estructura presenta una temperatura maxima
de 81.88 °“ y temperatura minima de 44.69 °¢, mientras que las celdas presentas
una temperatura maxima de 96.27 °¢ y temperatura minima de 34.45 °©, por lo
que se puede apreciar que el uso de PCB entre las celdas y la estructura funcionan

como un aislante y disminuyen las temperaturas.
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Figura 5.32: Temperaturas CubeSat 2U caso caliente afiadiendo celdas solares general

Figura 5.33: Temperaturas estructura y celdas CubeSat 2U caso caliente
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Figura 5.34: Temperaturas estructura componentes CubeSat 2U caso caliente aiiadiendo celdas
solares

Figura 5.35: Temperaturas componentes CubeSat 2U caso caliente afiadiendo celdas solares
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En la Tabla 5.14 se muestra el rango de las temperaturas obtenidas para
cada uno de los componentes en el caso caliente anadiendo los paneles solares. Atin

ningiin componente logra alcanzar rangos de temperatura de operacion.

Componente T. mayor | T. menor
Baterias 157.29 157.12
PCB potencia 140.97 139.56
PCB comunicacion 121.2 113.92
PCB modem 153.64 141.04
PCB OBC 108.26 101.47
Magnetorques 129.72 127.12
PCB control y actitud | 129.37 127.95
Estructura 81.88 44.69
Paneles solares 96.27 34.45

Tabla 5.14: Temperaturas en °C' con separadores caso caliente con celdas

5.3.5. Caso frio anadiendo celdas solares

Las distribuciones de temperaturas obtenidas en este caso, anadiendo
celdas solares, de forma general se pueden observar en la Figura 5.36, donde se

muestran las temperaturas méximas y minimas.

Figura 5.36: Temperaturas estructura CubeSat 2U caso frio anadiendo celdas solares

Las distribuciones de temperaturas obtenidas en este caso, para el caso de
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la estructura con celdas, la estructura y los componentes se muestran en la Figura
5.37, Figura 5.38 y Figura 5.39 donde se muestran las temperaturas maximas y

minimas.

Figura 5.37: Temperaturas estructura y celdas solares CubeSat 2U caso frio

En la Tabla 5.15 se muestran los resultados de los valores de las tempe-
raturas de cada componente. La estructura presenta una temperatura maxima de

9 °¢ mientras que las celdas presentan una

39.2 °¢ y temperatura minima de -16.0
temperatura maxima de 56.6 °“ y temperatura minima de -19.46 °, en este caso
las temperaturas maxima y minima de la estructura se encuentran en el mismo
panel de aluminio. El componente que presenta la temperatura maxima es el sis-
tema de comunicacién con 52.4 °“ mientras que el que tiene la menor temperatura

es el médem con un valor de 4.43 °. En este caso todos los subsistemas estdn

dentro del rango, sin embargo para el caso caliente no es el mismo caso

5.3.6. Caso caliente anadiendo pinturas

En esta secciéon se implemento el uso de recubrimientos tal como las pin-
turas, en este caso se emplearon la pintura blanca, la cual es altamente reflejante
y es eficiente para disminuir la temperatura, asi mismo se utilizo la pintura negra,

la cual ayuda mantener el calor dentro del satélite. En la Figura 5.44, donde se
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Figura 5.38: Temperaturas estructura CubeSat 2U caso frio afadiendo celdas solares

Figura 5.39: Temperaturas estructura CubeSat 2U caso frio anadiendo celdas solares
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Figura 5.40: Temperaturas estructura CubeSat 2U caso frio anadiendo celdas solares
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Componente T. mayor | T. menor
Baterias 37.52 36.12
PCB potencia 40.53 37.51
PCB comunicacién 52.4 40.02
PCB modem 20.43 4.43
PCB OBC 25.97 15.63
Magnetorques 22.42 16.21
PCB control y actitud 43.36 39.26
Estructura 39.2 -16.09
Paneles solares 56.6 -19.46

Tabla 5.15: Temperaturas en °C' con separadores caso frio con celdas

muestran las temperaturas maximas y minimas de manera general y podemos

darnos cuenta del efecto de las pinturas.

Figura 5.41: Temperaturas CubeSat 2U caso caliente afiadiendo pinturas general
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Las distribuciones de temperaturas obtenidas con el uso de las pintu-
ras, para el caso de la estructura con celdas, la estructura y los componentes
se muestran en la Figura 5.42, Figura 5.43 y Figura 5.44 donde se muestran las

temperaturas maximas y minimas.

Figura 5.42: Temperaturas estructura y celdas CubeSat 2U caso caliente afiadiendo pinturas

Figura 5.43: Temperaturas estructura CubeSat 2U caso caliente afiadiendo pinturas

En la Tabla 5.16 se presentan las temperaturas maximas y minimas
por componente al emplear pinturas, considerando las celdas solares. La estruc-
tura presenta una temperatura maxima de 56.72 °C y temperatura minima de
23 °C , mientras que las celdas presentan una temperatura maxima de 68.95 °C

y temperatura minima de 16.15 °C, como en la mayor parte de los casos calien-
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Figura 5.44: Temperaturas componentes CubeSat 2U caso caliente afiadiendo pinturas
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tes, la temperatura maxima de la estructura se presenta en la cara apuntando
al Sol y la temperatura minima en la cara opuesta. El componente que presenta
la temperatura méaxima es el modem con 93.5 °C mientras que el que tiene la
menor temperatura es la computadora de abordo con un valor de 42.1 °“. Como
se puede apreciar las temperaturas disminuyen considerablemente, sin embargo
los componentes principales que estan aun muy lejos de su rango de temperatura

son las Baterias y el Modem.

Componente T. mayor | T. menor
Baterias 77.31 76.84
PCB potencia 61.58 59.85
PCB comunicacion 54.47 51.69
PCB modem 93.5 83.93
PCB OBC 44.54 42.1
Magnetorques 62.53 59.98
PCB control y actitud 55.58 54.13
Estructura 56.72 23
Paneles solares 69.2 16.15

Tabla 5.16: Temperaturas en °C' con pinturas caso caliente

5.3.7. Caso frio anadiendo pinturas

Las distribuciones de temperaturas obtenidas en para el caso frio, anadien-
do pinturas, de forma general se pueden observar en la Figura 5.45, donde se
muestran las temperaturas méaximas y minimas.

Las distribuciones de temperaturas obtenidas con el uso de las pinturas
para el caso frio, para la estructura con celdas, la estructura y los componentes
se muestran en la Figura 5.46, Figura 5.47 y Figura 5.48 donde se muestran las
temperaturas maximas y minimas.

En la Tabla 5.17 se presentan las temperaturas maximas y minimas

por componente al emplear pinturas para el caso frio. En este caso son muy pocos
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Figura 5.45: Temperaturas CubeSat 2U caso frio anadiendo pinturas general

Figura 5.46: Temperaturas CubeSat 2U caso frio afiadiendo pinturas
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Figura 5.47: Temperaturas estructura CubeSat 2U caso frio anadiendo pinturas
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Figura 5.48: Temperaturas componentes CubeSat 2U caso frio afiadiendo pinturas
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los sistemas que tienen valores positivos. La estructura presenta una temperatura
méxima de 14.19 °© y temperatura minima de -32.48 °“, mientras que las celdas

presentan una temperatura maxima de 29.8 °¢

y temperatura minima de -33.02
°C El componente que presenta la temperatura maxima es el de comunicacién
con 16.7 °“ mientras que el que tiene la menor temperatura es el médem con
un valor de -24.23 °“. Como se puede apreciar las temperaturas disminuyen en

comparacion al caso anterior y atiin los componentes estan dentro de su rango de

operacion.
Componente T. mayor | T. menor
Baterias -3 -7.35
PCB potencia 0.49 -3.61
PCB comunicacion 16.7 5.22
PCB modem -3.59 -24.23
PCB OBC -3.17 -13.36
Magnetorques -8.24 -14.96
PCB control y actitud 4.22 -0.57
Estructura 14.19 -32.48
Paneles solares 29.8 -33.02

Tabla 5.17: Temperaturas en °C' caso frio con pinturas

5.3.8. Caso caliente cajas de blindaje

Debido a que aun con el uso de pinturas las temperaturas de los compo-
nentes en el caso caliente no entran dentro de su rango de operacién, se propone
el uso de cajas de blindaje de aluminio en dos de los subsistemas principales, en el
modem y las baterias. En la Figura 5.49 se muestran las temperaturas maximas
y minimas de manera general para visualizar previamente el comportamiento del
sistema en general.

Las distribuciones de temperaturas obtenidas anadiendo el uso de cajas

de blindaje en la carga ttil y las baterias, para el caso de la estructura con celdas,
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Figura 5.49: Temperaturas componentes CubeSat 2U caso caliente anadiendo cajas general
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la estructura y los componentes se muestran en la Figura 5.50, Figura 5.51 y
Figura 5.52 donde se muestran las temperaturas maximas y minimas de cada

caso.

Figura 5.50: Temperaturas estructura y celdas CubeSat 2U caso caliente anadiendo cajas

Figura 5.51: Temperaturas estructura CubeSat 2U caso caliente anadiendo cajas

En la Tabla 5.18 se presentan las temperaturas maximas y minimas por
componente al emplear cajas de blindaje en el caso caliente. Si bien los valores se
logran disminuir en las baterias y la carga 1til, el primer componente se encuentra
en el limite de su temperatura maxima y la carga util sobrebapasa por poco su
temperatura maxima. Los valores son 45.12 °“ y 61.66 °“, los demds componentes

se encuentran dentro del rango de operacion.
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Figura 5.52: Temperaturas componentes con cajas CubeSat 2U caso caliente afiadiendo cajas

Figura 5.53: Temperaturas componentes CubeSat 2U caso caliente afiadiendo cajas
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Componente T. mayor | T. menor
Baterias 45.12 44.16
PCB potencia 36.95 36.24
PCB comunicacién 46.08 43.36
PCB modem 61.66 52.98
PCB OBC 35.79 33.61
Magnetorques 49.21 47.27
PCB control y actitud 41.2 40.29
Estructura 42.23 17.48
Paneles solares 51.29 11.21

Tabla 5.18: Temperaturas en °C' con cajas caso caliente considerando eficiencia
en celdas

5.3.9. Caso frio anadiendo cajas de blindaje

En la Figura 5.54 se muestran las temperaturas méaximas y minimas de
manera general para visualizar previamente el comportamiento del sistema en

general al anadir cajas de blindaje.

Figura 5.54: Temperaturas CubeSat 2U caso frio aiiadiendo cajas general

En el caso frio las distribuciones de temperaturas obtenidas anadiendo el
uso de cajas de blindaje en la carga 1til y las baterias de la estructura con celdas,
estructura y los componentes se muestran en la Figura 5.55, Figura 5.56 y Figura

5.57 donde se muestran las temperaturas maximas y minimas de cada caso. De
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manera particular se muestran los componentes sin separadores ni costillas en la

Figura 5.58.

Figura 5.55: Temperaturas CubeSat 2U caso frio afiadiendo cajas

En la Tabla 5.19 se presentan las temperaturas maximas y minimas por
componente al emplear cajas de blindaje en el caso frio. En el caso de las baterias
y la carga 1til, el primer componente se encuentra en el limite de su temperatura
minfma cuyos valores minimos son -22.7 °¢ y -30.22 °“, los demds componentes
se encuentran dentro del rango de operacion. Es decir que al emplear las cajas de
blindaje en ambos casos los componentes criticos estan en el limite de sus rangos

de operacion.
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Figura 5.56: Temperaturas estructura CubeSat 2U caso frio afiadiendo cajas
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Figura 5.57: Temperaturas y cajas componentes CubeSat 2U caso frio
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Figura 5.58: Temperaturas componentes CubeSat 2U caso frio afiadiendo cajas
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Componente T. mayor | T. menor
Baterias -16.73 -22.72
PCB potencia -7.82 -11.88
PCB comunicacién 10.54 1.49
PCB modem -13.75 -30.22
PCB OBC -9.65 -17.44
Magnetorques -15.5 -20.08
PCB control y actitud -2.95 -6.25
Estructura -0.67 -34.1
Paneles solares 11.36 -34.9

Tabla 5.19: Temperaturas en °C' caso frio con cajas

5.3.10. Caso caliente anadiendo cajas de blindaje modifi-
cando posicién

Se observo que al emplear cajas de blindaje las temperaturas en el caso
caliente disminuian considerablemente y por muy pocos grados las temperaturas
estaban fuera de rango en las baterias y el médem. Por lo que en esta seccién se
propone modificar la posicién de los componentes. La unidad inferior del CubeSat
queda de la siguiente forma: Potencia, Baterias, OBC y Comunicaciones; en la se-
gunda unidad se ubican como: Control de posicién y Magnetorques. El modem no
se modifica. En la Figura 5.59 se muestran las temperaturas maximas y minimas
de manera general para visualizar previamente el comportamiento del sistema en
general al anadir cajas de blindaje modificando la posicién.

Las distribuciones de las temperaturas se pueden observar en la Figura
5.60, Figura 5.61, Figura 5.62 y Figura 5.63 donde se muestran las temperaturas
maximas y minimas de cada caso.

En la Tabla 5.20 se presentan las temperaturas maximas y minimas
por componente al emplear cajas de blindaje al modificar la posicién en el caso
caliente. En el caso particular de las baterias y la carga ttil, logran disminuir

para entrar al rango de sus temperaturas maximas de operacién, de 44.25 °¢
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Figura 5.59: Temperaturas componentes CubeSat 2U caso caliente modificando posicién

Figura 5.60: Temperaturas estructura y celdas CubeSat 2U caso caliente modificando posicién

102



5.3. Simulacion Cubesat

Figura 5.61: Temperaturas estructura CubeSat 2U caso caliente modificando posicién

Figura 5.62: Temperaturas componentes con cajas CubeSat 2U caso caliente modificando
posicién

Figura 5.63: Temperaturas componentes CubeSat 2U caso caliente modificando posicién
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2 °C en el caso de las baterfas, mientras que para le médem de 60.96

paso a 40.2
°C paso a 49.75 °¢, los demds componentes se encuentran dentro del rango de
operaciéon. Es decir que al emplear las cajas de blindaje modificando la posicién

de los componentes se logran obtener rangos de operacion aceptables de todos los

componentes.
Componente T. mayor | T. menor
Baterias 40.22 39.3
PCB potencia 36.47 34.82
PCB comunicacion 38.5 32.29
PCB modem 49.75 40.1
PCB OBC 38.55 37.05
Magnetorques 50.08 50.06
PCB control y actitud 41.22 38.4
Estructura 40.52 19.89
Paneles solares 50.01 13.35

Tabla 5.20: Temperaturas en °C' con cajas caso caliente considerando eficiencia
en celdas modificando posicion

5.3.11. Caso frio anadiendo cajas de blindaje modificando
posicion

En la Figura 5.64 se muestran las temperaturas maximas y minimas de
manera general obtenidas en el caso frio para visualizar previamente el comporta-
miento del sistema en general al anadir cajas de blindaje modificando la posicién.

Las distribuciones de las temperaturas se pueden observar en la Figura
5.65, Figura 5.66 y Figura 5.67 donde se muestran las temperaturas maximas y
minimas de cada caso.

En la Tabla 5.21 se presentan las temperaturas maximas y minimas por
componente al emplear cajas de blindaje al modificar la posicion en el caso frio.

Todos los componentes tienen valores negativos, sin embargo las temperaturas de
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Figura 5.64: Temperaturas CubeSat 2U caso frio modificando posiciones general

Figura 5.65: Temperaturas CubeSat 2U caso frio modificando posicién
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5.3. Simulacion Cubesat

Figura 5.66: Temperaturas estructura CubeSat 2U caso frio modificando posicién
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5.3. Simulacion Cubesat

Figura 5.67: Temperaturas componentes CubeSat 2U caso frio modificando posicién
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las baterias y el médem se encuentran en sus limites de operacion. Es decir que

para el caso frio bajo estas condiciones no estan seguros par su funcionamiento.

Componente T. mayor | T. menor
Baterias -16.61 -24.74
PCB potencia -17.57 -24.02
PCB comunicacion -14 -24.92
PCB modem -7.4 -24.8
PCB OBC -11.52 -19.47
Magnetorques -9.79 -14.17
PCB control y actitud | -12.85 -19.42
Estructura -0.48 -33.03
Paneles solares 11.18 -33.26

Tabla 5.21: Temperaturas en °C' caso frio considerando eficiencia en celdas modi-
ficando posicién

5.3.12. Caso frio anadiendo disipacién calor modificando
posicién

En esta seccion se analiza inicamente el caso frio anadiendo calentadores,
se simulan con cargas inferiores a las esperadas en un estado de reposo de las
baterias y modem. Para el caso de las baterias se emplea un calentador de 1.6
W que se enciende cuando tiene temperaturas debajo de -50¢ y se paga con
temperaturas superiores a los 50¢. Mientras para el caso del médem se emplea
uno de 0.25 W considerando las mismas condiciones. En la Figura 5.68 se muestran
las temperaturas maximas y minimas de manera general obtenidas en el caso frio
utilizando calentadores con cargas similares a las que pueden dispar en estado de
reposo.

Las distribuciones de las temperaturas se pueden observar en la Figura
5.69, Figura 5.70, Figura 5.71 y Figura 5.72 donde se muestran las temperaturas

méaximas y minimas de cada caso.
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5.3. Simulacion Cubesat

Figura 5.68: Temperaturas CubeSat 2U caso frio modificando posiciones general afiadiendo
cargas térmicas

Figura 5.69: Temperaturas CubeSat 2U caso frio anadiendo cargas térmicas
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5.3. Simulacion Cubesat

Figura 5.70: Temperaturas estructura CubeSat 2U caso frio afadiendo cargas térmicas
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5.3. Simulacion Cubesat

Figura 5.71: Temperaturas componentes CubeSat 2U caso anadiendo cargar térmicas

Figura 5.72: Temperaturas componentes CubeSat 2U caso frio afiadiendo cargas
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En la Tabla 5.22 se presentan las temperaturas maximas y minimas por
componente al emplear cajas de blindaje al modificar la posiciéon en el caso frio
y a su vez empleando calentadores. Con esta propuesta todos los componentes

tienen temperaturas que se encuentran en sus limites de operacién.

Componente T. mayor | T. menor
Baterias -3.4 -11.8
PCB potencia -9.8 -16.4
PCB comunicacién 2.55 -14.74
PCB moédem -6.5 -22.12
PCB OBC 1.35 -7.24
Magnetorques -14.6 -18.9
PCB control y actitud -14.4 -19.1
Estructura 5.17 -28
Paneles solares 16.19 -28.03

Tabla 5.22: Temperaturas en °C' caso frio considerando eficiencia en celdas modi-
ficando posicién anadiendo cargas térmicas

5.4. Simulacion Tubesat

Al igual que en el caso del CubeSat, se realizé6 una simulacién inicial
para compararlos con los calculos analiticos, esto para garantizar que los valores
obtenidos son aceptables y poder continuar con la siguiente fase de la metodologia.

5.4.1. Comparacion uso de nodos en modelo térmico

El modelo de analisis inicial se realizé sin considerar ningun tipo de
separador entre las tarjetas. En este caso también se realizaron anélisis empleando
nodos aritméticos y nodos de difusién. La masa es 1.0 Kg en el modelo inicial
simulado, al utilizar nodos de difusion, la Figura 5.73 y en la Tabla 5.23

En la Figura 5.73 se observa que los componentes que se ubican en la

parte inferior del TubeSat son los que tienen mayor temperatura. El tiempo in-
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5.4. Simulaciéon Tubesat

Figura 5.73: Temperaturas estructura TubeSat 2U considerando factor densidad.

vertido en esta primer simulacion fue de 1.97 hr para un tiempo de 81834 seg

simulado, la temperaturas estables llegan después de los 50000 seg.

Componente T. mayor | T. menor
Baterias 256.03 255.85
PCB potencia 248.58 248.24
PCB comunicaciéon | 250.41 250.23
PCB TCC 241.1 240.9
PCB OBC 236.24 236.04
Cémara 1 233.38 128.74
Camara 2 245.54 135.34
Estructura 203.01 201.61
Tapas 202.33 200.78

Tabla 5.23: Temperaturas en °C' TubeSat caso caliente considerando factor den-
sidad

Al igual que los casos previos, no se consideran separadores entre las
tarjetas. En este caso se usan nodos aritméticos para todos los componentes,
excepto para la estructura. La Figura 5.74 muestra los resultados obtenidos de la

temperatura.
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5.4. Simulaciéon Tubesat

Figura 5.74: Temperaturas estructura TubeSat 2U considerando nodos aritméticos.

En la Tabla 5.24 se muestran los resultados de manera particular para
cada componente utilizando nodos aritméticos. El tiempo de simulacién fue de
32.17 min para un tiempo de 21822.4 seg simulado, la temperaturas estables llegan

después de los 10000 seg.

Componente T. mayor | T. menor
Baterias 258.37 258.15
PCB potencia 250.13 248.37
PCB comunicacion | 251.49 250.46
PCB TCC 242.13 240.93
PCB OBC 237.59 236.22
Camara 1 236.2 130.5
Camara 2 245.88 150.18
Estructura 203.34 201.92
Tapas 202.67 201.09

Tabla 5.24: Temperaturas en °C' TubeSat caso caliente considerando nodos
aritméticos

Ambos anédlisis anteriores se realizaron un mallado grandes, por lo que se

realizo un andlisis modificando el mallado para poder determinar que los resulta-
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5.4. Simulaciéon Tubesat

dos no son dependientes de la malla. Se realizan los célculos con nodos aritméticos,
debido al tiempo de simulacion. La Figura 5.75 muestra los resultados obtenidos de
la temperatura. En la Tabla 5.25 se muestran los resultados de manera particular
para cada componente utilizando nodos artiméticos. La diferencia de temperatu-
ras es muy poca, por lo que se puede determinar que los resultados que se obtienen

a partir de un mallado grande de 272 en lugar de 410 nodos es aceptable.

Figura 5.75: Temperaturas estructura TubeSat 2U considerando nodos aritméticos mallado
fino.

Componente T. mayor | T. menor
Baterias 254.4 253.15
PCB potencia 248.75 248.42
PCB comunicacién | 250.59 250.44
PCB TCC 241.54 241.36
PCB OBC 236.88 236.72
Camara 1 234.62 130
Camara 2 245.72 151.62
Estructura 203.41 202.46
Tapas 202.86 201.69

Tabla 5.25: Temperaturas en °C' TubeSat caso caliente considerando nodos arit-
meticos mallado fino
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5.4. Simulaciéon Tubesat

5.4.2. Caso caliente sin control térmico

El caso extremo caliente es aquel escenario en el cual el angulo beta
es igual a los 90 °C', lo que significa que en el caso del TubeSat siempre estara
iluminado en toda la superficie, en este caso el satélite esta rotando sobre el eje Z
ademas de que no presentara sombras. El modelo ya incluye los separadores, sin
embargo no se considera el uso de paneles solares ain.

Las distribuciones de temperaturas obtenidas en este caso, de forma ge-
neral se pueden observar en la Figura 5.76, donde se puede apreciar que las altas
temperaturas se encuentran en la mayor parte de los componentes debido a la

rotacion sobre su eje Z.

Figura 5.76: Temperaturas TubeSat 2U con separadores caso caliente.

La estructura alcanza una temperatura maxima de 206 °C' y una minima
de 201.6 °C es decir que la temperatura varia con muy pocos grados en toda la
superficie, como se puede ver en la Figura 5.77. La Figura 5.78 presenta los valores
de las temperaturas de los componentes cuyos valores estan muy cercanos entre,
van desde una temperatura maxima de 221.2 °C' y una minima de 205.47 °C.

En la Tabla 5.12 se muestran los valores de las temperaturas obtenidas

116



5.4. Simulaciéon Tubesat

Figura 5.77: Temperatura estructura TubeSat 2U con separadores caso caliente.

Figura 5.78: Temperatura componentes TubeSat 2U con separadores caso caliente.

para cada uno de los componentes.

Componente T. mayor | T. menor
Baterias 213.34 212.74
PCB potencia 216.23 205.47
PCB comunicacién 221.2 218.53
PCB TCC 217.19 215.24
PCB OBC 215.01 204.55
Camara 1 216.22 216.2
Camara 2 220.81 210.84
Estructura 206.07 201.69
Tapas 203.91 201.65

Tabla 5.26: Temperaturas en °C' TubeSat caso caliente con separadores caso ca-
liente
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5.4.3. Caso frio sin control térmico

El caso extremo frio es aquel escenario en el cual el angulo beta es igual
a los 0 °C', en este caso el satélite esta rotando sobre el eje Z asi que unicamente
se gira el TubeSat. En la Tabla 5.27 se muestran los valores de las temperaturas

obtenidas para cada uno de los componentes en el caso frio sin emplear ningiin

control.
Componente T. mayor | T. menor
Baterias 161.47 127.72
PCB potencia 173.26 125.35
PCB comunicacién | 181.49 126.95
PCB TCC 176.87 125.99
PCB OBC 172.08 124.64
Camara 1 164.3 127.88
Camara 2 169.47 125.81
Estructura 184.6 145.72
Tapas 184 123.04

Tabla 5.27: Temperaturas en °C' TubeSat caso frio con separadores

5.4.4. Caso caliente celdas solares y pinturas

En esta seccién se planteo anadir las celdas solares asi como las pinturas
como control térmico. Debido a que se tiene un antecedente del efecto de las celdas
solares sin emplear ningin control térmico pasivo se emplearon desde esta prueba
las pinturas. Las distribuciones de temperaturas obtenidas en este caso, de forma
general se pueden observar en la Figura 5.79 y asi mismo se observan la estructura
y celdas solares en la Figura 5.80.

La estructura alcanza una temperatura maxima de 50.08 °C' y una mini-
ma de 46.29°C' es decir que la temperatura varia con muy pocos grados en toda

la superficie, como se puede ver en la Figura 5.81. La Figura 5.82 presenta los
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5.4. Simulaciéon Tubesat

Figura 5.79: Temperatura TubeSat 2U utilizando pinturas caso caliente.

valores de las temperaturas de los componentes cuyos valores estdn muy cercanos

entre, van desde una temperatura maxima de 81.61 °C' y una minima de 45.48°C'.

Figura 5.80: Temperatura estructura y celdas TubeSat 2U con pinturas caso caliente.

Figura 5.81: Temperatura estructura TubeSat 2U con pinturas caso caliente.

En la Tabla 5.28 se muestran los valores de las temperaturas obtenidas
para cada uno de los componentes en el caso caliente anadiendo celdas solares y

empleando pinturas.
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5.4. Simulaciéon Tubesat

Figura 5.82: Temperatura componentes TubeSat 2U con pinturas caso caliente.

Componente T. mayor | T. menor
Baterias 57.68 57.03
PCB potencia 65.6 50.53
PCB comunicacién 79.73 52.53
PCB TCC 70.87 51.57
PCB OBC 66.49 49.86
Cédmara 1 72.41 45.48
Camara 2 81.61 49.46
Estructura 50.08 46.29
Tapas 48.75 46.29
Paneles solares 49.8 49.32

Tabla 5.28: Temperaturas en °C' TubeSat caso caliente utilizando pinturas

5.4.5. Caso frio celdas solares y pinturas

Los resultados obtenidos en el caso extremo frio en el escenario se muestra
en Tabla ?7. Las distribuciones de temperaturas obtenidas en este caso, de forma
general se pueden observar en la Figura 5.83 y asi mismo se observan la estructura
y celdas solares en la Figura 5.84.

La estructura alcanza una temperatura méaxima de 31.4 °C' y una minima
de -28.65 °C' es decir que la temperatura varia con muy pocos grados en toda la
superficie, como se puede ver en la Figura 5.85. La Figura 5.86 presenta los valores
de las temperaturas de los componentes cuyos valores estan muy cercanos entre,

van desde una temperatura maxima de 64.8 °C' y una minima de -29.61°C'.
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Figura 5.83: Temperatura TubeSat 2U con pinturas caso frfo.

Figura 5.84: Temperatura estructura y celdas TubeSat 2U con pinturas caso frfo.

Figura 5.85: Temperatura estructura TubeSat 2U con pinturas caso frfo.

Figura 5.86: Temperatura componentes TubeSat 2U con pinturas caso frfo.
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Componente T. mayor | T. menor
Baterias 29.16 -23.7
PCB potencia 46.24 -26.98
PCB comunicacién 64.8 -25.3
PCB TCC 54.68 -26.27
PCB OBC 46.16 -26.87
Cédmara 1 32.55 -29.61
Camara 2 36.38 =27
Estructura 31.4 -28.65
Tapas 30.05 -29.57
Paneles solares 29.2 -25.35

Tabla 5.29: Temperaturas en °C' TubeSat caso frio utilizando pinturas

5.4.6. Caso caliente utilizado cajas de blindaje

En esta seccion se planteo anadir cajas de blindaje como control térmico,
en los sistemas que lo requieren, que son las baterias y la cdmara 2. De forma

general se pueden observar en la Figura 5.87.

Figura 5.87: Temperatura TubeSat 2U con cajas caso caliente.

La estructura alcanza una temperatura maxima de 27.32 °C' y una mini-
ma de 26.14 °C nuevamente la temperatura varia con una pequena diferencia entre
temperaturas, como se puede ver en la Figura 5.88. La Figura 5.89 presenta los
valores de las temperaturas de los componentes, los valores de la las baterias son
una temperatura maxima de 37.15 °C' y una minima de 36.96°C', mientras que

para la camara 2 la temperatura maxima de 30.94 °C' y una minima de 26.38°C,
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todos los demas subsistemas estan sin ningin problema dentro de su rango de

operacion, tal como se puede ver en Tabla 5.30

Figura 5.88: Temperatura estructura TubeSat 2U con cajas caso caliente.

Figura 5.89: Temperatura estructura TubeSat 2U con cajas caso caliente.

Componente T. mayor | T. menor
Baterias 37.15 36.96
PCB potencia 35.29 27.77
PCB comunicacién 38.59 37.86
PCB TCC 49.95 45.98
PCB OBC 32.08 31.25
Cémara 1 49.22 24.16
Cémara 2 30.94 26.38
Estructura 27.32 26.14
Tapas 26.41 24.46
Paneles solares 26.57 26.15

Tabla 5.30: Temperaturas en °C' TubeSat caso caliente utilizando cajas
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5.4.7. Caso frio utilizado cajas de blindaje

Los resultados obtenidos en el caso extremo frio en el escenario se muestra
en Tabla 5.31. Las distribuciones de temperaturas obtenidas en este caso, de

forma general se pueden observar en la Figura 5.90.

Figura 5.90: Temperatura TubeSat 2U con cajas caso frio.

La estructura alcanza una temperatura méaxima de 4.35 °C' y una minima
de -33.55 °C' nuevamente la temperatura varia con una pequena diferencia entre
temperaturas, como se puede ver en la Figura 5.91. La Figura 5.92 presenta los
valores de las temperaturas de los componentes, la temperatura minima de las
baterias es de -27.6°C', mientras que para ambas cadmaras la temperatura minima
es de -33 °C, todos los demés subsistemas estan sin ningtin problema dentro de

su rango de operacion.

Figura 5.91: Temperatura estructura TubeSat 2U con cajas caso frio.
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Figura 5.92: Temperatura componentes TubeSat 2U con cajas caso frio.

Componente T. mayor | T. menor
Baterias 0.9 -27.6
PCB potencia 8.9 -32.56
PCB comunicacion 15.25 -21.2
PCB TCC 10.37 -33.08
PCB OBC 7.4 -28.78
Camara 1 3.58 -32.9
Camara 2 2.34 -31.7
Estructura 4.35 -33.55
Tapas 3.47 -34.78
Paneles solares 3.97 -32.1

Tabla 5.31: Temperaturas en °C' TubeSat caso frio utilizando cajas

5.4.8. Caso frio utilizado cajas de blindaje y cargas térmi-

cas

En esta parte se analiza tinicamente el caso frio anadiendo calentadores,
se simulan con cargas inferiores a las esperadas en un estado de reposo de las
baterias y cdmaras. Para el caso de las baterias se emplea un calentador de 1.6
W que se enciende cuando tiene temperaturas debajo de -5°C' y se paga con
temperaturas superiores a los 5°C'. Mientras para el caso de la Camara 1 se emplea
uno de 0.8 W y la Camara 2 se emplea uno de 1.59 W que se encienden cuando
tiene temperaturas debajo de 1°C' y se paga con temperaturas superiores a los 3°C.

En la Figura 5.93 se muestran las temperaturas maximas y minimas de manera
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general obtenidas en el caso frio utilizando calentadores con cargas similares a las
que pueden dispar en estado de reposo, excepto en la Camara 2 que es uno de los

componentes criticos en el modelo.

Figura 5.93: Temperatura TubeSat 2U con cajas caso frio.

Las distribuciones de las temperaturas se pueden observar en la Figura
5.94 y Figura 5.95 donde se muestran las temperaturas méximas y minimas de

cada caso.

Figura 5.94: Temperatura estructura TubeSat 2U con cajas caso frio.

Las baterias alcanzan una temperatura maxima de 6.35 °C' y una minima
de -8.3 °C', la Camara 1 una temperatura méaxima de 4.86 °C' y una minima de
4.88 °C' y por ultimo la camara 2 una temperatura maxima de 7.15 °C' y una
minima de 1.21 °C'. La Tabla 5.32 muestra las distribuciones de temperaturas
obtenidas en este caso, y se puede observar que todos los demas subsistemas estan

sin ninguin problema dentro de su rango de operacion.
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Figura 5.95: Temperatura componentes TubeSat 2U con cajas caso frio.

Componente T. mayor | T. menor
Baterias 6.3 -8.3
PCB potencia 13.32 -21.5
PCB comunicacién 19.12 -26
PCB TCC 14.15 -22.66
PCB OBC 11.2 -18
Camara 1 4.86 4.88
Camara 2 7.15 1.21
Estructura 8.08 -23.42
Tapas 6.12 -24
Paneles solares 7.98 -22.1

Tabla 5.32: Temperaturas en °C' TubeSat caso frio utilizando cajas y cargas
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Capitulo VI

Conclusiones y trabajo futuro

Como parte de los objetivos de este trabajo fue el analisis de la propues-
ta de un control térmico pasivo para los nanosatélites que se esta desarrollando
en la UAT. A partir del trabajo realizado se puede concluir que el uso de nodos
aritméticos y de difusion al realizar las simulaciones en Thermal Dektop no afec-
taran los resultados siempre y cuando la masa no sea significativa con el resto del
sistema. Asi mismo se recomienda el uso de nodos aritméticos cuando el equipo
de computo con el que se cuenta tenga muy poca capacidad. Este punto debe
de ser considerado en analisis detallados porque el tiempo de andlisis sera mas
prolongado por lo que tener un buen equipo seria fundamental. De acuerdo al
comportamiento que se observo en las simulaciones, se puede decir que las cargas
térmicas asi como valores del medio aumentan o disminuyen las temperaturas de
los componentes, la forma y posicion del satélite es otro factor a considerar de-
bido a que de este depende el comportamiento del mismo. El uso de un control
térmico pasivo es suficiente para cubrir las necesidades tanto del CubeSat como
del TubeSat siempre y cuando los nanosatélites no se encuentren en una condiciéon
de estado de emergencia, por lo que se recomienda el uso de calentadores para
evitar algiin dano en los componentes, solo como una medida de prevencion debi-
do a que si los nanosatélites se encuentran trabajando normalmente e incluso con
algunos componentes en modo de reposo no va a ser necesario el utilizarlos. Al

comparar las plataformas del CubeSat y del TubeSat, la forma de ambos influye
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en el poder disipar la energia, si bien el primer nanosatélite tiene mayor carga
térmica interna la forma que tiene ayuda a disipar mayor cantidad de calor que
en el caso del TubeSat, el cual tiene menor disipacion de calor interna pero que en
los célculos preliminares llega a tener cerca de 50 °C' méas que el CubeSat. Como
trabajo futuro es necesario crear un plan de trabajo con todos los involucrados
para poder realizar de ser posible las pruebas que garanticen la disipacion de ca-
lor que tendran los componentes. Se recomienda realizar las pruebas fisicas del
control térmico que se propone para la verificacion de los resultados, si bien en la
UAT se adquirié una camara de termovacio por ahora no tiene el equipo necesario
para realizar las pruebas, por lo que desde un inicié se plante6 como un trabajo

futuro.
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