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CAPITULO 1.

1.1 Introduccién

¢, Qué es el proyecto Quetzal? Fue un proyecto que surgié como una colaboracién
entre el Instituto Tecnoldgico de Massachussets “MIT” y la Universidad Autonoma
de México. El proyecto consistia en el disefio y creacion de un microsatélite que
estaria operando en una érbita baja por sus siglas en inglés LEO (Low Earth Orbit)
la cual se encuentra en un rango entre 600 y 1000 km de altitud. La misién buscaria
enviar informacién a una estacion en Tierra. La informacién consistia en imagenes
y datos a través de una camara y un espectrometro para monitorear particulas
contaminantes en la atmodsfera sobre México, asi como paises de Latino-América.

Parte de los antecedentes han sido el trabajo en diferentes fases y opciones de
disefo para la estructura del Quetzal. Logrando avanzar en disminuir su peso y
dimensiones en cada fase, asi como diferentes analisis térmicos y de vibracion.

Dentro de los proyectos previos se encuentran las tesis:

¢ Modelado Térmico de un Microsatélite — M.l. Dafne Gavira Arcila.

e Disefo de la Estructura del Microsatélite Quetzal para la Implementacién de
Pruebas de Vibraciones en Tierra — M.l. Guadalupe Ortega Ontiveros.

e Analisis Estructural de un Microsatélite — M.l. Antonio Francisco Zamora
Torres.

¢ Disefo de un Sistema de Control Térmico Pasivo para un Nanosatélite — M.I.
Elizabeth Irineo Gonzalez.

e Disefio y Analisis Estructural de un Nanosatélite (CubeSat) — M.I. Berenice
Mendez Gantes.

Cada uno de estos trabajos fue utilizado como base para poder seguir mejorando
posibilidades con respecto a la funcionalidad, asi como a la resistencia del
microsatélite obteniendo como resultado una propuesta en la cual el tamafo y peso
han disminuido considerablemente aproximadamente entre 4.6 veces el volumen al
cambiar el tamafio de 50x50x50 a 30x30x30 y se disminuyd un 42% el peso que se
tenia contemplado con el ultimo disefio de 50x50x50 cm. Tomando como referencia
al primer microsatélite para el Quetzal en cuestion de volumen, se ha reducido;
teniendo un gran impacto en peso y por lo tanto en costo.



CAPITULO 2.

2.1 Antecedentes y Marco Teérico

2.1.1 Satélites Definicion y Tipos

Para comenzar hay que entender y conocer; qué son y cdmo se caracterizan los
diferentes satélites. En este caso en particular cuando se habla de satélites
artificiales.

Como tal la definicion de satélite la podemos encontrar segun la Real Academia de
la Lengua como: “Cuerpo celeste opaco que solo brilla por la luz reflejada del Sol y
que gira alrededor de un planeta”. El ejemplo mas sencillo es la Luna. Pero cuando
nos referimos a un satélite artificial la definicion varia; “Vehiculo espacial, tripulado
0 no, que se coloca en orbita alrededor de la Tierra o de otro astro, y que lleva
aparatos apropiados para recoger informacion”.

7 SN
Figura 1 Satélite Natural de la Tierra Luna [1]
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Figura 2 1U CubeSat ESTCube-1, desarrollado por los estudiantes de la Universidad de Taru, lleva a
cabo un experimento de atadura en el espacio a Orbita Baja [2]

Con estas definiciones se puede centrar una idea general de lo qué son. Sin
embargo, ya entrando en materia se necesitan conocer ciertos detalles.

Ha habido mencién de los satélites artificiales desde Julio Verne (1879) como
ciencia ficcion hasta 1945 con el escritor britanico de ciencia ficcion Artur C. Clarke.
Y de manera académica relacionado a cohetes y satélites fue el ruso Konstantin
Tsiolkovski (1928), quien calculé la velocidad orbital aproximada para mantener una
orbita minima requerida.

No es hasta la guerra fria entre Estados Unidos y la Unidn Soviética que se tiene la
capacidad de enviar y poner en orbita un satélite artificial. La era espacial como la
conocemos empezd en 1946, cuando los cientificos comenzaron a utilizar los
cohetes capturados V-2 de los alemanes para realizar mediciones de la atmdsfera.
Antes de ese momento, los cientificos usaban globos con la capacidad de llegar a
los 30 km de altitud y con las ondas de radio poder estudiar la ionosfera.
Considerando los afios desde 1946 hasta 1952 se usaron cohetes V-2 y Aerobee
para investigar la parte superior de la atmdsfera para encontrar datos de presion,
densidad y temperatura, llegando hasta una altitud de 200 km.

Fue hasta 1957 que la Unidn Soviética, lo que hoy es Rusia desde el Cosmédromo
de Baikonur, que se lanzé el primer satélite artificial en la historia de la humanidad
el 4 de octubre de 1957. El programa fue llamado Sputnik el cual una vez logrado
ponerse en orbita envid senales radales en forma de sonido tipo pitidos.
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Figura 3 Sputkink 1 Satélite Soviético [3]

Para su clasificacion existen diferentes categorias, las dos mas grandes son:
Satélites de Observacion y Satélites de Comunicacion.

Pero existen otras variantes para su clasificacion:

Por objetivo:

e Satélites de comunicaciones
e Satélites de meteoroldgicos
e Satélites de navegacion

e Satélites de reconocimiento
o Satélites astrondmicos

e Satélites de energia solar

o Estaciones espaciales

Tipo de Satélites

GoldenEye

‘. GPSIIR-11

20200 km

q , Hubble Space Telescope
569 km .

Internatonal Space Station  *
340 km

Figura 4 Los Diez Tipos de Satélites Mas Importantes Alrededor de la Tierra [4]

Por tipo de orbita:
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Orbita baja terrestre; LEO por sus siglas en inglés (Low Earth Orbit): es una
Orbita circular alrededor de la tierra a una altitud de 0 a 2,000 km,
contemplando esta altura el periodo en oérbita varia de 90 min a 2 horas.

Orbita media terrestre; MEO por sus siglas en inglés (Medium Earth Orbit):
es una orbita circular alrededor de la tierra a una altitud alrededor de 10,000
km, contemplando esta altura el periodo en orbita varia de 6 horas. Como
ejemplo el sistema para localizacion GPS por sus siglas en inglés (Global
Positioning System) utiliza esta 6rbita para su funcionamiento.

Orbita geocéntrica terrestre; GEO por sus siglas en inglés (Geocentric Earth
Orbit): es una orbita circular alrededor de la tierra a una altitud alrededor de
35,786 km, contemplando esta altura el periodo en 6rbita de 24 horas, y son
las mas utilizadas para satélites de comunicacién. Es importante sefalar que
el periodo en 6rbita varia segun la altitud, es por eso que los satélites que
estan localizados siempre a un mismo punto y deben rotar junto con la tierra
utilizan este tipo de orbitas.

Orbita alta terrestre; HEO por sus siglas en inglés (High Earth Orbit): es una
orbita circular alrededor de la tierra a una altitud mayor de 35,786 km.

Satélite

.’l'
MEO Satélite

LEO

| Satélite
ey

Satélite
GEO

Figura 5 Tipos de Orbita para Satélites Artificiales Segtin su altura [5]
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Scale: 1 Pixel =10 Km / 6.2 mi

MEOQ Zone
{Medium Earth Orbit)

2000 Krn £ 1243.7 mi

Scale: 1 Pixel = 100 Km / 62.1 mi 5505

MEQ Zone
{Medium Earth Orbit)

Earth Crbit)

Figura 6 Altitudes Orbitales de Varios Satélites Importantes [6]

Por tamano:

Descripcion ' Tamaiio Masa (kg) |
Satélites Grandes Mas de 1500
Satélites Pequenos 500 - 1000
Minisatélites 100 — 500
Microsatélites 10 — 50
Nanosatélites 1-10
Picosatélites 0.1-1
Femtosatélites Menos de 0.1

Tabla 1 Tamanhos de Satélites Segin su Masa [7]

2.1.2 Ambiente Espacial

El planeta Tierra contiene una atmoésfera sobre su superficie, la cual es una
combinacioén de gases (aire), liquidos (agua), presion atmosférica, humedad relativa
y temperatura tales, que permiten la existencia de los seres vivos que conforman el
reino animal y el reino vegetal en este mundo. La atmédsfera esta compuesta por
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gases (70% Nitrogeno, 25% Oxigeno, 5% otros) y liquidos (Agua, Oxigeno, Bidxido
de Carbono). Conforme van aumentando los kildmetros en altitud; existen diferentes
capas donde los componentes de la atmdsfera terrestre van cambiando conforme
nos alejamos mas de la Tierra y mas hacia el espacio exterior.

El espacio exterior o espacio vacio, hace referencia a las regiones del universo que
son tomadas como vacias ya que estan fuera de las atmosferas de los cuerpos
celestes o planetas dentro de una galaxia. Es interesante saber que se usa la
referencia “espacio exterior” para diferenciarlo del “espacio aéreo”. Aunque el
espacio no esta completamente vacio ya que contiene una baja densidad de
particulas, donde el gas hidrogeno es el que predomina; asi como la radiacién
electromagnética. Aunque por un largo periodo de tiempo el espacio se considero
vacio, ahora se conoce que contiene la mayor parte de la materia del universo. Esta
materia es oscura y esta formada por radiacion electromagnética, particulas
césmicas, neutrinos sin masa e incluso formas de materia no bien conocidas como
la materia oscura y la energia oscura.

Quter Belt
12,000 — 25,000 miles

GPS Satellites
12,500 miles

Geosynchronous Orbit (GSO)
NASA's Solar
- Dynamics Observatory

. : ' E . ‘\ - B
Inner Belt = \ X 22,000 miles
1,000 — 8,000 miles \G / :

Low-Earth Orbit (LEO)
International Space Station
230 miles

Van Allen Probe-A

Van Allen Probe-B

Figura 7 Satélites a Diferentes Alturas en el Limite de Ia Atmésfera Terrestre y El Espacio Exterior [8]

En el universo estos componentes es parte del total de materia, segun estimaciones,
se distribuyen en las siguientes proporciones aproximadas: elementos pesados
(0.03 %), materia estelar (0.5 %), neutrinos (0.3 %), estrellas (0.5 %) hidrégeno y
helio libres (4 %) materia oscura (aprox. 25 %) y energia oscura (aprox. 70 %); total
100.33 %, por lo que sobra un 0.33 % sin estimar. Esto aparece en el articulo que
habla sobre, ;qué componentes forman el espacio exterior? [24]
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Partes importantes por considerar dentro del ambiente espacial son los siguientes:

Radiacion por ionizacion: Este se conforma a partir de tres grupos de acuerdo con
las particulas asociadas a cada grupo y a las fuentes de radiacion a las que se ven
expuestas. Los grupos son; cinturones de Van Allen, rayos cosmicos y erupciones
solares.

Los cinturones de Van Allen son dos zonas de la magnetosfera terrestre donde se
concentran grandes cantidades de particulas cargadas de alta energia, originadas
en su mayor parte por el viento solar capturado por el campo magnético terrestre.

Particulas de viento
solar reflejadas

Particulas de vientaos
solar capturadas

Magnétopausa

Cinturones de Van Allen

Lamina neutral

Atmofera terrestre
0-100km

Figura 8 Cinturones de Van Allen [9]

Los rayos cosmicos, también llamados radiacion césmica, son particulas
subatomicas procedentes del espacio exterior cuya energia, debido a su gran
velocidad, es muy elevada: cercana a la velocidad de la luz. Se descubrieron cuando
se comprobd que la conductividad eléctrica de la atmdsfera terrestre se debe a
ionizacion causada por radiaciones de alta energia.
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Figura 9 Flujo de Rayos Césmicos Galacticos [10]

La erupcién solar ocurre cuando los campos magnéticos de las manchas solares
explotan, por lo que para que una erupcion solar ocurra, la energia magnética
acumulada en la atmdésfera del Sol tiene que ser liberada de forma subita.

ey g SRR,
g e han 4 —.'-“{ o

Figura 10 Visualizacién de Una Erupcion Solar [11]

Una parte muy importante por considerar es el ambiente térmico con el que se va a
interactuar No hay un limite claro entre la atmosfera terrestre y el espacio exterior,
ya que la densidad de la atmdsfera decrece progresivamente a medida que la altitud
aumenta. La Federacion Aeronautica Internacional ha establecido la linea de
Karman a una altitud de 100 kildbmetros como una definicion de trabajo para el limite
entre la atmosfera y el espacio. Esto se usa porque, como Theodore von Karman
calculd, por encima de una altitud de unos 100 km un vehiculo tipico tendria que
viajar mas rapido que la velocidad orbital para poder obtener suficiente sustentacion
aerodinamica para sostenerse él mismo. Estados Unidos designa a la gente que
viaja por encima de una altitud de 80 km como astronautas. Durante la reentrada
atmosférica, la altitud de 120 km marca el limite donde la resistencia atmosférica se
convierte en perceptible.
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Figura 11 Atmésfera Terrestre / Ambiente Espacial por la Altitud desde la Tierra [12]
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Tomando en cuenta el Espacio en Orbitas Bajas. La mayor cantidad de problemas
que existen en el medio ambiente espacial se encuentran en las érbitas bajas (entre
400 y 2,000 km de altura) y se enfoca en dos areas principales. Primero el roce de
los satélites con las capas superiores de la atmdsfera, causando la pérdida de
velocidad centrifuga, causando variaciones en el paso orbital de los satélites.
Segundo posibles colisiones con otros satélites a orbitas similares, que cada vez
mas amasados cerca de la Tierra, y donde mayormente crece la cuantia de objetos
que forman parte de lo que se conoce como Basura espacial.

Estos pueden ser desde mas de 15,000 objetos entre 1 y 20 centimetros que
contienen partes de cohetes y satélites, hasta cientos de objetos de mas de 100 kg,
que orbitan la Tierra a muy alta velocidad. Las orbitas LEO son muy populares para
multiples aplicaciones, incluyendo a paises, empresas e instituciones nuevas
participantes en las ciencias y tecnologia espacial, lo que esta saturando las LEO
rapidamente, aumentando el riesgo de colisiones.

La termosfera que es la seccion por altitud a la que el microsatélite estara trabajando
es la que se tomd6 como referencia para revisar tanto el ambiente espacial como la
temperatura. Conforme la altitud va aumentando y se va acercando a la termdsfera
tenemos la linea denominada de Karman la cual delimita a partir de 100 km de
altitud hasta 690 km la zona de la termdsfera misma que es la considerada para
satélites de orbita baja.

2.2 Presentacion del Problema

Se quiere encontrar una solucion de una estructura para un microsatélite que opere
a una orbita baja que sea facil de construir, ensamblar y a un costo accesible. La
estructura debera soportar los altos y bajos rangos de temperatura espacial. Tanto
eternamente como internamente para proteger la carga util y no poner en riesgo el
funcionamiento de los sistemas internos del microsatélite. Asi como complementar
todas las lecciones aprendidas de los trabajos anteriores. Del mismo modo debera
soportar las fuerzas provocadas por el lanzamiento hasta su operacion en orbita.

Se realizaran 3 pruebas de vibraciones:
Prueba de Impulso a 9 gravedades.

Prueba Sinusoidal de 400 Hz.
Prueba de Vibracion Aleatoria (“Random”) de 0 a 2000 Hz.
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2.2.1 Antecedentes

2.2.1.1 Configuracion de Satélites

En su gran mayoria los satélites artificiales estan compuestos por la siguiente
configuracion:

Computadora de Procesamiento

Baterias y Control de Datos

Harnes y cableado Antena GPS

Carga Util
Cientifica

Antena de Banda S
Antena UHF —

Antena VHF

. Estructura del
~ Satélite

Instrumentacién del
Control de Altitud

Videocamara

Figura 12 Componentes de un Satélite [13]
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Figura 13 Diagrama General de Interfaces Entre los Subsistemas de un Satélite [13]



Estructura

La estructura basicamente es la geometria y la parte que proporcionara proteccién
y disipacién de calor a todos los componentes internos. Del para el caso particular
de este trabajo las medidas han ido cambiando desde su inicio teniendo variaciones
en cada uno de los trabajos anteriores. Tomando como antecedentes la evolucion
podemos mencionar las siguientes configuraciones de estructuras para el
microsatélite de Quetzal.

Figura 14 Configuracion 50 x 50 x 63 cm [14]

Figura 15 Configuracion Hexagonal 31 cm (lado) x 65 cm [15]
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Figura 17 Modelo Estructura Similar Montada en el Vibrador



Se realizaron varias pruebas de vibracion al prototipo propuesto para el tamafio de
50x50x50 cm. Se realizaron mediante conectar el vibré metro Polytec PSV-500 y el
vibrador Shaker LDS V650, amplificador PA 1000L y una base para montar la
estructura.

Parte de lo concluido es que se tiene que mejorar el disefio en cuestion de peso y
de arreglo. La Fig. 17 muestra la estructura con el disefio propuesto por la Ing. Lupita
Ortega, la cual toma medidas de 50X50x50 cm. Considerando en cuenta su disefo,
y los datos recabados; se realizaron pruebas para validar si pudiese resistir bajo los
efectos de la vibracion resultante de la mision. Uno de los objetivos mas importantes
de este trabajo es analizar por medio de simulaciones la disminucién de peso tanto
en material, dimensiones y sujeciones. Actualmente la estructura mostrada en la
Fig. 17 tiene un peso de al menos 13 kg. Uno de los obstaculos encontrados al
utilizar esta estructura con los vibradores utilizados es que se necesita una mesa
mas delgada.

Sistema de Potencia

Este sistema es el encargado de captar, almacenar, regular y controlar todo lo
relacionado con el manejo de la energia con la que el satélite estara funcionando.
Este sistema esta considerado que funcione usando celdas fotovoltaicas, que
fisicamente son 4 paneles solares de silicio de 10 W, un banco de 6 baterias de litio
con un voltaje de 3.6 V.

Los paneles, bateria y sistema de regulacion se determinan a partir de la relacién
energética necesaria para mantener lo minimo necesario los sistemas del satélite
dependiendo de su requerimiento cuando absorben energia y cuando tienen que
usarla por la posicion en la que se encuentren con respecto al sol. Es importante
recalcar que este sistema se ve afectado por los cambios de la temperatura. Es por
eso por lo que es necesario regular las variaciones durante la operacion.

Figura 18 Bateria Panasonic CGR18650CG [16]
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Sistema de Comunicaciones

Este sistema tiene la tarea de hacer que la comunicacion ocurra; entre la base de
datos obtenida por la carga util y la estacion terrena. Asi como la transmisién de
datos de telemetria y recepcion de instrucciones enviados desde la estacion en
tierra. De igual manera las operaciones del satélite tendran que estar sincronizadas
para los periodos en que el satélite se encuentre en la trayectoria de la estacién
terrena. La comunicacion; es decir transmision y recepcion de datos se lleva a cabo
por instrumentacion de radiofrecuencia, como son antenas transmisoras vy
receptoras, moduladores, demoduladores, codificadores y decodificadores. Es por
ello por lo que un transmisor de 2 a 4 GHz. es utilizado.

Sistema de Orientacién y Estabilizacién

Es necesario como lo ha hecho la evolucion de la tecnologia el hacer uso de
sensores abordo que son necesarios para poder estabilizar el satélite en el ambiente
espacial en el que estara operando. Por lo tanto 3 ruedas de reaccion una en cada
cara (X, Y, Z) asi como actuadores eléctricos proveen un torque resultante de la
aceleracion o desaceleracion de las ruedas de inercia. Cada una de las ruedas de
inercia tiene un rango de torque de 3 a 10 mNm, un momento angular mayor a 0.42
Nms, alcanzando velocidades mayores a 5000 rpm.

¥FRE 'h' t' ':'.l“ﬂ’n*r‘.-l I'q;‘;h;f.‘rﬂ'#;ﬂﬁ"I'.-l'.-.;u'r'1 F R " F Y r P rFF e >
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Figura 19 Ruedas de Inercia 10SP-M y 100SP-O [16]

Computadora de Abordo

Este sistema o cerebro, es el encargado del manejo de la informacion por sus siglas
SCMI (Sistema de Comando y Manejo de Informacién). Su trabajo es controlar y
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verificar que la carga util esté funcionando de una manera correcta. Este
funcionamiento incluye: toma de lecturas, almacenar informacién recabada,
procesar dicha informacién y envio hasta la computadora central.

El SCMI esta conformado por las siguientes partes:

CAD (Convertidor Analdgico Digital).

FPGA (Field Programmable Gate Array) la cual es un dispositivo
programable que contiene bloques de légica cuya interconexion y
funcionalidad tiene la capacidad de ser programada y pueda
reproducir funciones simples hasta un sistema combinacional de
tareas mucho mas complejo. Cuenta con Memoria SRAM (Static
Random-Access Memory.

FPGA (Field Programmable Gate Array) con memoria FLASH
Memoria RAM (Random Access Memory)

CAN (Controlled Area Network) Protocolo de comunicaciones.
ROM (Read Only Memory)

FPGA FLASH

Figura 20 Arquitectura Bloques SCMI [13]

N
(92}



Sistema de Navegacion

Este sistema lo que hace es determinar la posicion del satélite a lo largo de toda su
trayectoria dentro de la 6rbita seleccionada. Esto da pie a que se tengan mapeados
los escenarios de operacion del satélite, activando y desactivando Ila
instrumentacion. La localizaciéon de la posicidon del satélite se consigue utilizando un
receptor de posicionamiento global tales como el “GPS” por sus siglas en inglés
(Global Positioning System),

Instrumentacion A Bordo / Carga Util

Dentro de la carga util tenemos una camara multiespectral y un espectrometro. Las
caracteristicas de cada uno son las siguientes:

e La camara multiespectral banda S, con un filtro de 8 bandas espectrales con
un sensor remoto CMOS de una resolucion aproximada de 20 a 25 m por
pixel.

e Espectrometro de rango de frecuencia ultravioleta (UV FT) que es utilizando
para monitorear las particulas del didxido de azufre (SO2) en un rango de
longitud de onda de 305 hasta 315 nm. Con la caracteristica de tener de 10
hasta 12 canales espectrales.

Sistema de Telemetria y Estacion Terrena

El propdsito principal del sistema de telemetria es el monitorear el estado fisico del
satélite. Los cuales estan definidos por los parametros fisicos en lo que esta
operando el satélite sobre su trayectoria en su orbita. Este sistema debera estar
disefiado para realizar reconfiguraciones reprogramaciones por software en caso
de tener algun problema durante la mision. En el momento que se tiene
comunicacion este sistema permite definir la configuracién que se necesita utilizar.

Los parametros fisicos son: la temperatura, los niveles de voltaje tanto de entrada
como de salidas, que corriente esta utilizando, asi como el monitoreo de los
sistemas de operacion de los demas subsistemas. Dentro de los subsistemas estan:
presion, humedad, desplazamiento, temperatura interna. La retroalimentacion y
medicion de estos parametros fisicos se llevan a cabo por sensores que interpretan
las sefiales analdgicas en digitales y asi estas puedan ser entendidas y manejadas
por el microprocesador. Es asi como las bases de datos se crean, se guardan y
envian a la computadora de abordo o en su defecto al sistema de comunicaciones.
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CAPITULO 3.

3.1 Objetivo

En este trabajo trata de documentar las pruebas de simulacién estructural de un
satélite artificial que recabara y enviara informacién para el monitoreo de gases
contaminantes y percepcion remota. Este trabajo se enfocara en el disefio de la
estructura del satélite, buscando validar de manera simulada en CAD/FEA
(Computer Aided Design/Finite Element Analysis) las reacciones de temperatura y
vibraciones que por norma deben soportar los satélites.

La intencién de estas simulaciones es corroborar que la estructura, con su disefio y
procesos de manufactura puedan ser adecuadas pueda lanzarse al espacio y
cumplir la mision. Otra caracteristica es que el sistema estructural pueda interactuar
con otros sistemas de manera positiva. La estructura puede contribuir a equilibrar la
temperatura, disminuir efectos de compatibilidad electromagnética, asi como ayudar
o facilitar la labor del control de estabilizacion y apuntamiento.

Las simulaciones nos ayudaran para validar las pruebas fisicas a las que el satélite
sera sometido por la parte de vibraciones.

El disefio propuesto cuenta de las siguientes caracteristicas:

Las medidas generales son:
o 50x50x50 cm
o 40x30x30cm
o 30x30x30 cm

e Material: Aluminio Estructural 6061.

e Potencia para los sistemas: 30 Watts.

e Peso total del satélite: 40-50 kg.

e Ser capaz de soportar fuerzas de 9 a 12 g (gravedades).

e Someterse a 3 tipos de pruebas de vibracion: Senoidal, Aleatorio (0 a
2000Hz) (disefio y simulaciones).

e Soportar ciclos de esfuerzo térmico de -40°C a 180°C cada 10 minutos.
(disefio y simulaciones).

Tomar en cuenta el espacio y localizacion dentro de la estructura de los siguientes
sistemas:

e Sistema de Potencia
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e Sistema de Control y navegacion

e Computadora de a bordo y TCC/Avibdnica

e Sistema de Transmision de carga util

e Sistema de transmisién de carga de servicio
e Banco de memoria

e Baterias recargables

e Ruedas de Inercia

e Céamaras

3.2 Relevancia del Proyecto

Es comun que hoy en dia la tecnologia avanza de manera acelerada en muchos
campos, uno de ellos el aeroespacial y satélites artificiales. Ya sea determinado por
nuevos materiales que se envian al espacio con una mejor resistencia o tecnologia
mas rapida y avanzada para el envio y transmision de datos. Si bien es cierto esto,
es una rama poco estudiada y trabajada en México por los centros de investigacion
para la creacion y uso de satélites.

Dada la falta de iniciativa por parte de gobiernos y de sector privado, son pocos los
laboratorios en donde se puedan hacer pruebas o simulaciones a un costo accesible
para el desarrollo de satélites de tamafio mediano con fines de investigacion o
recoleccion de datos. Parte de esa idea es poder comenzar a conocer el disefio de
satélites y prototipos que se puedan probar de manera fisica o simulada a bajo
costo. Probar a las mismas condiciones que tendria que lidiar cualquier elemento
aeroespacial que opere en el espacio.

El reunir la informacion obtenida de diferentes fuentes y probarla con elementos y
materiales locales que sean sencillos de conseguir y que nos abran un panorama
mas real para el desarrollo de satélites.

La relevancia es poder poner en marcha el conocimiento existente y aplicarlo para
mandar y tener disponible la opcion de enviar y recibir informacion para diferentes
objetivos, como lo son medicion de contaminantes, espectro de calor y temperatura,
toma de fotografia para la construccion o medicion. Todo esto a través de un satélite
que sea comercial, que sea probado y que sea factible de construir con materiales
conocidos.

3.3 Alcance

El alcance de este proyecto es poder utilizar el conocimiento previo que se ha tenido
con respecto al proyecto Quetzal plasmado en otros trabajos. Darle una continuidad
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y seguir experimentando en una estructura funcional que cumpla con los
requerimientos necesarios para completar la mision previamente descrita.

Revisar las implicaciones a considerar en la parte de vibraciones que tendra que
soportar para realizar la mision. Poder llevarlo del modo tedrico al experimental,
revisar y analizar el estado del arte actual, para ver posibles aplicaciones que
pudieran reducir el peso de manera importante. Asi como una encontrar la relacion
precio y resistencia sin poner en riesgo la carga, circuitos y computadora a bordo.
Esto haciendo referencia a los elementos a proteger dentro del microsatélite por la
estructura.

Otro punto por considerar es que en un futuro el disefio propuesto de la estructura
pueda ser armada y probada dentro de un laboratorio de vibraciones. Bajo las
condiciones de que la estructura soporte tanto la carga como las necesidades de la
mision y la exposicion al espacio. Del mismo modo conjuntar los esfuerzos hasta
ahora hechos y hacer mejoras en cuanto a tamafo, peso y espacio. Aprendiendo
las lecciones de las pasadas estructuras realizadas.

3.4 Hipétesis y Metodologia

Objetivos de la mision
Requerimientos del usuario
Restricciones politicas
Restricciones financieras

- Funcionamiento - Confiabilidad
- Cobertura - Costo
- Tiempo de vida

Requerimientos de los sistemas de la

Vehiculo de lanzamiento nave espacial i ion terrestr
Volumen - Orbita - Potencia Estacion de monitoreo en Tierra
Sistema de Propulsién - Configuracion y - Masa Procesamiento de datos
Pais de Lanzamiento - Operacion
Distribucion de masa |
R rimien 1 items

- Térmico - Estructural - Control de altitud
- Potencia - Electronica - Comunicaciones
- Personal operativo

Figura 21 Objetivos Y Requerimientos del Satélite Para Completar Una Mision [14]

Como parte de la Hipétesis es simular un disefio que sea de bajo costo utilizando
un ensamble sencillo y ocupando un panel de abeja (también llamado “Honeycomb”)
hecho de aluminio para poder reducir el volumen y por lo tanto el peso.
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Considerando todos los componentes para lograr la mision y proteger a todos los
elementos electronicos y camaras dentro del microsatélite.

Por ello en la Fig. 21 se muestran los objetivos de la mision y los aspectos
relacionados para tener un contexto mas claro de los requerimientos y de las
condiciones a evaluar durante la misién. Mismos que se enfocaran solamente a la
parte de disefo y simulacion para la estructura de un microsatélite.

3.4.1 Velocidad Orbital

La velocidad orbital es aquella que debe tener un planeta, satélite o similar para que
su Orbita sea estable. Como ya lo hemos comentado el microsatélite estaria
orbitando en una érbita baja LEO ya que la distancia a la que estaria desde la tierra
esta entre los rangos de 500 km y 700 km.

Un dato de referencia es que la mayoria de los satélites estan puestos en 6rbita
terrestre baja, éstos viajan a una velocidad aproximada de 27 400 km/h (8 km/s),
dando una vuelta a la tierra cada 90 minutos. La excepcidn mas conocida a estos
satélites que viajan a una orbita baja son los satélites de comunicacién que
requieren Orbita geoestacionaria. Pero como consecuencia, se requiere menos
energia para situar un satélite en érbita terrestre baja y ademas el satélite necesita
transmisores menos potentes para transferencia de datos, asi que la orbita terrestre
baja se usa para muchas aplicaciones de comunicacion.

M = Masa de la Tierra

R =Radio de la Tierra

m = Masa del Satélite

r =distancia de la superficie al satélite
i Fc = Fuerza Centripeta

§até|ite FG = Fuerza de Gravedad

m
Fc

Figura 22 Esquema Velocidad Orbital del Microsatélite

Parte del trabajo y como parte de los requerimientos es saber a qué velocidad estara
viajando nuestro microsatélite y bajo que fuerzas estara afectado.
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Por lo mismo se usaron las siguientes férmulas para determinar la velocidad orbital
de nuestro microsatélite en cuestion a 500 km y a 700 km.

Tenemos entonces que:

Por lo tanto tenemos

N * m? (5)
G =667x10"11
kg?
M = 5.97x10** kg (6)
R = 6.38x10° m (7)
r = De 500 km a 700 km (8)
m=50kg 9)

Donde:

e v es la velocidad orbital de nuestro microsatélite.

¢ G es la constante gravitacional

e M la masa del cuerpo atrayente en este ejercicio la Tierra

e rladistancia de la Tierra a la érbita baja deseada

e Reselradio de la Tierra.

¢ m es la masa del satélite que esta siendo afectado por la fuerza gravitacional
del cuerpo celeste.

Si suponemos que tenemos la masa de nuestro microsatélite de 50kg y los rangos
de altitud 500 km y 700 km tenemos la siguiente velocidad orbital:



Altitud Velocidad Orbital

500 km 27387 km/h (7.6 km/s)
700 km 26998 km/h (7.5 km/s)

Tabla 2 Velocidades Orbitales a las que esta sujeto el Satélite

3.4.2 Temperatura Termosfera

Tomando en cuenta que la altitud que estamos tomando en cuenta para los analisis
es de 500 km encontramos que nos encontramos en la termosfera.

La termosfera, también conocida como ionosfera, es la capa de la atmdsfera de la
Tierra que se localiza entre la mesosfera y la exosfera. Su extension empieza
aproximadamente entre 80 y 120 kildbmetros de la Tierra, extendiéndose hasta los
500 y 1000 kildometros de la superficie terrestre. Dentro de esta capa, la radiacién
ultravioleta, pero en su gran mayoria los rayos gamma y rayos X provenientes del
Sol, provocan la ionizacion de atomos de sodio y moléculas. En dicho proceso, los
gases que la componen elevan su temperatura varios cientos de grados, de ahi su
nombre.

Es por ello, que para poder determinar la temperatura a la que estara sometido el
microsatélite es necesario tener en cuenta las fuentes de calor existentes alrededor
de él. Como se muestra en la siguiente figura siguiente.
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) Tierra Solar -
-
&
= &« -~
— « ‘
— e
P /FJ
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Figura 23 Fuentes de radiacion que presenta el microsatélite [14]
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Hay 3 formas en las que el calor se transfiere en forma de energia calorifica.
Conduccién, conveccién y radiacion. La conduccion se realiza de la temperatura
mas alta recibida a través de la incidencia recibida por la radiacion solar. Hacia las
partes internas del satélite y fluye hacia el interior a través de conducir el calor por
medio del aluminio.

En el espacio no hay un medio por el cual se pueda hacer una transferencia de calor
por conveccion debido al vacio en el espacio. La unica manera de transferir calor
de un cuerpo a otro es a través de las ondas electromagnéticas que no necesitan
un medio es por eso por lo que la radiacion es la forma en que los cuerpos
transfieren energia y calor.

En el caso especifico del microsatélite la forma de obtener la temperatura es
considerando el calor obtenido de:

e La radiacién solar

e Laradiacion infrarroja de la Tierra
e Elalbedo

e Radiacion emitida por el satélite

El albedo también es parte del efecto de calor sobre el microsatélite. Ya que el
albedo es el porcentaje de radiacion que cualquier superficie incide sobre ella. En
este caso particular es el porcentaje de radiacion que la superficie de la Tierra refleja
de la radiacion proveniente del Sol. Cabe recalcar que el sistema no es cerrado por
lo mismo habra una pérdida de ese calor que el mismo satélite emitira hacia el
espacio exterior.

Como parte del trabajo realizado se consideré como una parte importante el poder
cual es la temperatura que estara afectando la estructura para la region de la
termosfera en la cual estamos trabajando

Para las simulaciones se esta tomando como base las temperaturas obtenidas en
proyectos anteriores que han sido por debajo de los 180 grados centigrados. Es por
eso por lo que nuestra temperatura ambiente sera estara en un rango de -140 a 180
grados centigrados.
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CAPITULO 4.
4.1 Método de Solucion
4.1.1 Método de Elemento Finito

El método de elemento finito es un método que consiste en la resolucién de
sistemas de ecuaciones diferenciales para poder resolver problemas complejos en
la fisica y la ingenieria.

Las ecuaciones de la fisica nos permiten resolver problemas importantes para la
ciencia y el desarrollo del conocimiento, sin embargo, los problemas capaces de ser
resueltos analiticamente son bastante limitados, principalmente porque al
resolverse se hacen consideraciones de casos ideales y en geometrias regulares,
y resolver problemas mas complejos requiere de ecuaciones mas y mas
complicadas, lo cual ha llevado a la ciencia a expandirse para poder resolver estos
problemas.

Desafortunadamente la mayoria de los problemas y casos vistos en la vida cotidiana
consisten en problemas complejos, que dependen de muchas variables, y que
cuentan con geometrias irregulares, asimétricas, y complicadas; por lo tanto, es
imposible resolverlos de manera analitica.

En estos casos se utilizan los métodos numéricos, los cuales son un procedimiento
con el cual se obtiene una solucion aproximada de problemas realizando calculos
aritméticos y légicos. El método de elemento finito surge de este método numérico
al realizar sistemas de ecuaciones algebraicas sobre un dominio especificado.

El fundamento principal del elemento finito consiste en dividir a un objeto (al cual
ocurre el fendmeno fisico de nuestro interés) en pequefios elementos regulares
(discretizacion), de tal forma se puedan resolver las ecuaciones analiticas en cada
uno de los elementos, y al final considerar todas las contribuciones.

De esta manera una geometria complicada se puede reducir a cientos, o miles (o
cientos de miles) de geometrias simples, en las cuales las soluciones de las
ecuaciones son bastante faciles de obtener.
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Figura 24 Discretizacion de un cuerpo en elementos regulares para el método de elemento finito

El punto clave de los elementos son los nodos, los cuales son los puntos que unen
a los elementos entre si. Son entes puramente geométricos que representan la
ubicacion dentro del objeto en la cual se resolveran las ecuaciones. De esta manera
para un elemento cubico se contara con 8 nodos, es decir, un sistema de 8
ecuaciones diferenciales (después traducido a 24 ecuaciones algebraicas, 3 por
cada nodo para las direcciones X, Yy, z). Los programas de resoluciéon por método de
elemento finito también permiten definir nodos intermedios, mas adelante veremos
las consecuencias de tomar los nodos intermedios.

Figura 25 Elemento cubico y sus nodos. Los puntos rojos representan los nodos originales, mientras
que los azules muestran los nodos intermedios

A este conjunto de nodos, considerando las relaciones de adyacencia entre ellos,
se le conoce como “malla”. Y como bien se habia dicho, cada nodo representa un
lugar en el espacio donde sera resuelta una ecuacion para cierta incognita
(desplazamiento, por ejemplo). Al representar el sistema de ecuaciones
diferenciales en forma matricial se obtendra la matriz de rigidez de sistema. Para
que cada ecuacion diferencial se pueda igualar con la incognita se necesita una
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funcién de forma (shape function). Cuando se utilizan los nodos originales la funcion
de forma es de orden lineal, pero cuando se utilizan adicionalmente los nodos
intermedios la funcién de forma es de orden cuadratico, generando una mejor
aproximacion a la solucién, pero también consumiendo mas recursos
computacionales.

A partir de la incégnita calculada por el método de elemento finito (tipicamente el
campo de desplazamientos) el programa puede calcular, a través de relaciones
cinematicas y constitutivas, las deformaciones y tensiones respectivamente (en el
caso de un estudio de fuerzas), y darnos asi el resultado buscado.

Asi bien la precisién del método depende de dos variables. La primera es el tamafio
del mallado, pues mientras mas pequefos sean los elementos, menos errores de
convergencia habra en la resolucion de la matriz de rigidez, y mejor sera el
resultado. Y la segunda y mas importante, es el uso de nodos intermedios, pues al
considerar una funcion de forma cuadratica, mejores aproximaciones tendremos al
resolver la matriz de rigidez. Ambas variables se tienen que considerar al resolver
un problema, tanto por el tiempo que se tendra para resolver el problema, como por
la precisidn que se requiera y las capacidades de computo que tenga el computador
que se esté utilizando.

Dentro de las condiciones fue revisar el tamano para el cual se realizaron 3
simulaciones la primera es considerando el tamafo de 50 x 50 x 50 centimetros. El
cual solamente presenta casos sin temperatura.

Conforme lo aprendido se trabajé en un mejor disefio complementando con lo
aprendido de los trabajos previos, asi como el propio. Para los disefos finales que
se presentaran en esta tesis son 40 X 30 x 30 centimetros considerando el uso de
un material de “Honeycomb” o placa con una estructura hexagonal tipo colmena
para dar mas rigidez, también las placas de proteccion. Del mismo modo en estos
ultimos 2 disefios se consideran las cajas internas que serviran de proteccion, asi
como elementos estructurales. Las cajas son para la camara y el espectroscopio
considerados para la toma de lecturas. La tercera caja es para todos los circuitos a
bordo del microsatélite.

Las condiciones que se tomaron en cuenta para realizar las simulaciones son:

e Temperatura ambiente de -180°C

e Temperatura entrando a satélite Cara Superior/Cara que recibe la mayor
cantidad de radiacion solar (solo para simulaciones de microsatélites
40x30x30 cm & 30x30x30 cm)**
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**Solamente se realiza este paso para el disefio mas simplificado utilizando
el panel de abeja, asi como una distribucién mas sencilla en la estructura
porque el objetivo es tener menos peso y menos volumen.

Temperatura del ciclo de temperatura va de -40°C a 140°C (solo para
simulaciones de microsatélites 40x30x30 cm & 30x30x30 cm)**
**Solamente se realiza este paso para el disefio mas simplificado utilizando
el panel de abeja, asi como una distribucién mas sencilla en la estructura
porque el objetivo es tener menos peso y menos volumen.

Pruebas estructurales térmica y fuerza 9g.

Prueba de Impulso a 9 gravedades.

Prueba Sinusoidal de 400 Hz.

Prueba de Vibracién Aleatoria (“Random”) de 0 a 2000 Hz.

Tapa Inferior / Parte inferior del microsatélite fija

Todas las uniones/interfaces son consideradas como soldadas

El material para usar es Aluminio 6061

A 0 000

Propiedades
Esfuerzo ultimo a la tension 310 [MPa]
Moédulo de Young 69 [GPa]
Modulo Cortante 26 [GPa]
Porcentaje de Elongacién 14%
Temperatura de Fundicion 582 °C
Esfuerzo Ultimo Tension 310 [MPa]
Esfuerzo de Fluencia/Elastico | 276 [MPa]
Esfuerzo de fatiga a 1077
ciclos 97 [MPa]
Modulo de Poisson 0.33
Expansion Térmica 23.6 [um/m K]
Conductividad Térmica 167 [W/m K]
Emisividad 0.06
Calor Especifico 896 [J/kg K]
Densidad 2700 kg/m*3

Tabla 3 Propiedades del Aluminio 6061
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4.1.1.1 Simulacion 50 x 50 x 50

Para esta simulacion se utiliz6 un disefio preliminar basado en una propuesta
practica en la que el material fuera sencillo de conseguir para un futuro prototipo
que fuera practico y a bajo costo para construir. El material por utilizar para las
simulaciones fue Aluminio 6061.

Figura 26 Primer Esquema Simple del Modelo 50 x 50 x 50

La idea detras de esta primera propuesta es disminuir el peso y volumen de sus
versiones predecesoras al tener un mismo perfil para la base y tope y cinturones en
las paredes laterales como se puede observar en el primer borrador mostrado en la
Fig. 26 que fue el inicio de cdmo ensamblar y tener una estructura sencilla y a bajo
costo. Todas las caras estan cubiertas con una tapa de un calibre 14 el cual tiene
un espesor de placa de 2.108 mm. Con este disefio la intencidén era soportar las
vibraciones internas de la misidon, asi como distribuir el calor de una manera
eficiente.

Figura 27 Isométrico Modelo CAD 50x50x50 cm



La parte frontal se muestra el cruce de los cinturones con la finalidad de darle mas
rigidez a la estructura. Se diseno asi para que en la base estén las camara y
espectroscopio.

Figura 28 Modelo CAD Frontal Cinturén Soporte Placas

El disefio preliminar era utilizar solera de 1 pulgada de ancho por 1 pulgada con un
espesor de calibre 14 (2.108 mm) para toda la estructura tanto para los postes
exteriores como para los cinturones. En los postes la solera es una en forma de “L”
con ambos lados iguales.

Figura 29 Solera Angulo de Aluminio para Estructura Microsatélite

Al final el disefio se realizé para revisar su viabilidad y se realizaron las pruebas
de:

e Pruebas estructurales térmica y fuerza 9g

e Prueba de Impulso a 9 gravedades.

e Prueba Sinusoidal de 400 Hz.



Figura 30 Isométrico Modelo CAD Estructura 50x50x50 sin placas

Los modelos se realizaron en NX version 12. Y se exporté a ANSYS Workbench
para realizar el analisis.

Primeramente, se tomd como primer paso determinar el material Aluminio, después
se importd y proceso la geometria mostrada en las figuras anteriores para el tamano
de 50x50X50. Para ir procesando la informacién cada uno de los médulos se fue
agregando conforme se iba procesando la solucion bajo las caracteristicas y
condiciones de frontera que se explicaran mas adelante.
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Se selecciond el material para la utilizacién y se revisaron las propiedades que
fueran las correctas con respecto al Aluminio 6061.
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Figura 32 Propiedades Aluminio 6061-T6

Como se muestra en la Fig. 36 se revisd que la importacion de la geometria traida
a través de un formato para sélido -.xt La revision es el proceso que se tiene que
realizar para que todas las piezas tengan la capacidad de ser malladas. No debe
existir alguna inconsistencia en el modelo como partes o interfaces ocupando un
mismo espacio para evitar errores durante el proceso de solucion de ANSYS, asi
como evitar que exista un mallado deficiente. Cualquier error de este tipo debe
corregirse antes de seguir con el proceso de mallado.

Un punto mas a tomar en cuenta es la herramienta de contacto, hacer una revision
de las piezas, asi como de sus contactos. Cada pieza debe tener un objetivo y un
contacto. Esto es parte del proceso que realiza ANSYS para que la solucion pueda
tener una convergencia.

Otro punto importante mostrado por las Fig. 34 y 35 es verificar que cada uno de los
cuerpos tienen asignados un material. En este caso en particular es Aluminio.
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ANSYS cuenta con una herramienta util para verificar algun punto que no esté
adecuadamente haciendo contacto y delimita cuales tendran un comportamiento
que imposibilitara correr el programa para el mallado y su solucién.
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Una vez que realiz6 una revision de los contactos entre cada uno de los cuerpos en
ANSYS se procede a realizar el mallado y poner controles que permiten tener un
alcance mas adecuado a las juntas o interfaces que nos interesa mas analizar de
acuerdo con los parametros que estamos anadiendo. Se hacen un par de pruebas
hasta lograr que el mallado sea lo suficientemente fino o con el tamafio de
elementos adecuado para obtener una solucién coherente al sistema.
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Figura 37 Se refin6 el mallado para cruces y costillas

Como se muestra en la Fig. 37 se tomd un control mas pequefio para los elementos
de mallado en las partes que hacen contacto en la estructura con las placas
exteriores. Esto para tener una mejor respuesta a la solucion numeérica que da
ANSYS después de realizar el pos-procesamiento de los elementos que tienen
contacto en ese punto.

Ademas, se puso la condicionante de 9 gravedades como aceleracion en el sentido
como estaria moviéndose el microsatélite durante el despegue. Otra condicion fue
que la base o tapa inferior donde estara el lanzador y la cara de la camara estan
delimitadas como fijas esto se puede apreciar en la Fig. 39. Esto es una de las
premisas que se consideran para hacer los siguientes analisis.

Una vez que se tuvieron tanto la geometria definida como las condiciones de
frontera se continud a realizar los siguientes modulos y modelos de ANSYS que fue
el moédulo “Modal” necesario para poder seguir analizando el modelo de Respuesta
Arménica “Harmonic Response” o Prueba sinusoidal y el modulo de Vibracion
Aleatoria “Random Vibration”. Esto se puede revisar en la Fig. 40.
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Figura 40 Diferentes Médulos Utilizados para las pruebas y simulaciones 50x50x50

4.1.1.2 Simulacion 40 x 30 x 30

Para la parte de ANSYS se trabajo utilizando “SpaceClaim” después de comenzar
a realizar la primera parte con NX los cuales son herramientas de software para
modelado de piezas en CAD. El primer modelo solamente cuenta con toda la
estructura externa la cual consiste en 4 angulos como postes en sus aristas laterales
tanto traseras como frontales, dos placas para soportar la parte interna, asi como
las camaras. Y esta completamente forrado alrededor con un panel de aluminio con
forma de panal.

Mismo que sera recubierto con una lamina de aluminio y por fuera tendra sujetas
las celdas solares que captaran la energia solar para convertirla en energia para
todo el microsatélite.

El mismo procedimiento se siguio para el microsatélite 40x30x30 cm, pero tomando
en cuenta cambios significativos en la geometria se siguieron tomando los angulos
comerciales, pero en otra configuracion como lo muestra la Fig. 41.
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Figura 41 Isométrico NX Modelo CAD para microsatélite 40x30x30

Los cambios mas sustanciales es el agregar el panel de aluminio de panal de abeja
conocido comercialmente como “Honeycomb” el cual excede en rigidez al primer
disefio presentado con las dimensiones 50x50x50 cm. También se modelaron
internamente las cajas tanto para la camara como el espectroscopio. Las cajas
estan hechas con las siguientes medidas 120x140x160.

Eso en Largo x Ancho x Alto y con laminas de un calibre 14 (2.108 mm). Son dos
cajas ubicadas en la base del satélite. Ademas, de una tercera caja la cual va de
pared a pared transversalmente para dar de igual modo mas rigidez a la tapa o cara
superior del satélite que estara apuntando de forma contraria a donde se coloca la
toma de imagenes por parte de las camara y espectroscopio. La tercera caja
ademas de dar rigidez protegera y contendra todas las tarjetas y circuitos necesarios
para el funcionamiento del microsatélite.
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Figura 42 Isométrico Modelo CAD 40x30x30 Cubierto

Las medidas de la tercera caja son Largo x Ancho x Alto: 286.65 x 70 x 70 mm. El
panel esta sostenido sobre los postes laterales. Cada caja tiene topes para poder
hacer el contacto con el panel. Y las placas recubren el microsatélite en contacto
con el panel de abeja. Nuevamente todos cuerpos se revisan para que tengan el
material asignado de manera correcta.

El panel tiene un espesor de 4 mm mostrado en la Fig. 43 y cada pared del
hexagono que completa el panel tiene un ancho de 1.116 mm ver Fig. 44. Y de
pared exterior a pared exterior hay 10.8923 mm de distancia, como se muestra en
la Fig. 45.



Figura 43 Espesor Detalle Panel de Abeja Aluminio

Minimum distance between axes

1.116mm

Minimum distance between objects

1.116mm

Angle between objects

180.00° (Parallel)

Overall length

10mm

Figura 44 Detalle Espesor Panel de Abeja Aluminio
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10.8923mm

10.8923mm

80.00° (Parallel).

Figura 45 Detalle Panel de Abeja Aluminio

Figura 46 Isométrico Modelo CAD 40x30x30 Mostrando Interior
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Se puede observar las en las Fig. 47 a Fig. 49 fotografias de como son los disefios
de estructuras para nano y microsatélites. Es un hecho la utilizacién de panales
como parte de la estructura para lograr evitar desplazamientos tan grandes debidos
a las condiciones de la misién. Asi como para sustentacion de la misma estructura
y generando

Figura 47 Estructura Nanosatélite [17]

<= -
Figura 48 Estructura Nanosatélite Detalle Panel 1 [17]
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Figura 49 Estructura Nanosatélite Detalle Panel 2 [17]

Se puede apreciar los Modulos de ANSYS como se estructuraron similar a la
primera simulacion del tamafio 50x50x50 cm esto en la Fig. 50. Ademas del cambio
de la geometria también se agregd una condicion de frontera la cual es la
temperatura en la cara superior simulando la radiacién recibida por el sol en una de
las peores condiciones recibiendo la energia del sol. Esto fue agregado en el médulo
de ANSYS Structural, en el cual el rango de temperatura inicial va de -40° C hasta
los 140°C. Y en un ambiente con una temperatura de -180°C.
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Figura 50 Médulos ANSYS Disefo 40x30x30

Del mismo modo se revisaron los contactos de la nueva geometria para que no
hubiera ningun tipo de contacto inusual. Y no se encontraron errores.
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Figura 51 Resultado de revision de contactos ANSYS Contact Tool Microsatélite 40x30x30 cm

En la Fig. 52 podemos ver el mallado realizado al panal de abeja, asi como parte
de la estructura principal en los postes en la Fig. 53 se puede apreciar el mallado
interno de las cajas, asi como el de las paredes externas.

Figura 52 Mallado del Panal de Abeja “Honeycomb” 40x30x30 cm



0.200(m)

Figura 53 Mallado Estructura Microsatélite 40x30x30 cm pared externa y cajas internas GOM

Se realizaron las consideraciones de fijar la parte inferior del microsatélite y se
agrego también la condicion de entrada de temperatura por la parte superior
simulando la energia recibida por radiacion del sol siguiendo ciclos de -40°C hasta
140° C. Esto se muestra en la Fig. 54. Con la letra “A” se esta asignando el vector
que representa la aceleracion de impulso de las 99 en direccion Z. Asi como la parte
inferior con la letra “B” la cual esta fijando al microsatélite de su pate inferior.

ANSYS

R18.2
Academic

0400 ()

0100 0200

Figura 54 Condiciones de frontera utilizadas en aceleracion y fijacion.

En la Fig. 55 se muestran los pasos que se determinaron para ir de 0 a 9 segundos
de 0 a 9¢g’s. Esto con la finalidad de visualizar cada una de las gravedades en cada
paso y verlo de una manera mas detallada en la simulacion.
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Figura 55 Pasos en los que fue determinado la aceleracién de 9g en 9 segundos

En la Fig. 56 se muestra la condicion de temperatura agradada en una de las caras
para ver como actua en el analisis estructural el calor y se muestran los pasos en
los que se va de -40°C hasta los 140°C.
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Figura 56 Condicion de Frontera de la temperatura en una de las caras



4.1.1.3 Simulacion 30 x 30 x 30

Para la parte de ANSYS se trabajo utilizando “SpaceClaim” después de comenzar
a realizar la primera parte con NX los cuales son herramientas de software para
modelado de piezas en CAD. El primer modelo solamente cuenta con toda la
estructura externa la cual consiste en 4 angulos como postes en sus aristas laterales
tanto traseras como frontales, dos placas para soportar la parte interna, asi como
las camaras. Y esta completamente forrado alrededor con un panel de aluminio con
forma de panal.

Mismo que sera recubierto con una lamina de aluminio y por fuera tendra sujetas
las celdas solares que captaran la energia solar para convertirla en energia para
todo el microsatélite.

El mismo procedimiento se siguio para el microsatélite 30x30x30 cm, pero tomando
en cuenta cambios significativos en la geometria se siguieron tomando los angulos
comerciales, pero en otra configuracion como lo muestra la Fig. 57.

Figura 57 Isométrico Modelo CAD 30x30x30 Cubierto



Figura 58 Isométrico Modelo CAD 30x30x30 Mostrando Interior

Los cambios mas sustanciales es el agregar el panel de aluminio de panal de abeja
conocido comercialmente como “Honeycomb” el cual excede en rigidez al primer
disefio presentado con las dimensiones 50x50x50 cm y al segundo 40x30x30 cm al
reducir nuevamente el tamafio 10 cm en la altura total del microsatélite. También se
modelaron internamente las cajas tanto para la cdamara como el espectroscopio. Las
cajas estan hechas con las siguientes medidas 120x140x160. Eso en Largo x Ancho
x Alto y con laminas de un calibre 14 (2.108 mm). Son dos cajas ubicadas en la
base del satélite. Ademas, de una tercera caja la cual va de pared a pared
transversalmente para dar de igual modo mas rigidez a la tapa o cara superior del
satélite que estara apuntando de forma contraria a donde se coloca la toma de
imagenes por parte de las camara y espectroscopio. La tercera caja ademas de dar
rigidez protegera y contendra todas las tarjetas y circuitos necesarios para el
funcionamiento del microsatélite.

Las medidas de la tercera caja son Largo x Ancho x Alto: 286.65 x 70 x 70 mm. El
panel esta sostenido sobre los postes laterales. Cada caja tiene topes para poder
hacer el contacto con el panel. Y las placas recubren el microsatélite en contacto
con el panel de abeja. Nuevamente todos cuerpos se revisan para que tengan el
material asignado de manera correcta.

El panel tiene un espesor de 4 mm mostrado en la Fig. 43 y cada pared del
hexagono que completa el panel tiene un ancho de 1.116 mm ver Fig. 44. Y de
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pared exterior a pared exterior hay 10.8923 mm de distancia, como se muestra en
la Fig. 45.

Se puede apreciar los Moédulos de ANSYS para la simulacion cdmo se estructuraron
similar a la primera simulacion del tamafio 50x50x50 cm y 40x30x30 esto en la Fig.
59. Ademas del cambio de la geometria también se agregd una condicion de
frontera la cual es la temperatura en la cara superior simulando la radiacion recibida
por el sol en una de las peores condiciones recibiendo la energia del sol. Esto fue
agregado en el moédulo de ANSYS Structural, en el cual el rango de temperatura
inicial va de -40° C hasta los 140°C. Y en un ambiente con una temperatura de -
180°C.

Esta ultima condicion es exactamente la misma a la encontrada para la simulaciéon
40x30x30 cm con el unico cambio en la geometria para ser aun mas pequefia y
lograr a ser de 30x30x30 cm.

Project Schematic
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Figura 59 Médulos ANSYS Disefio 30x30x30

Para la revisidén de los contactos para la nueva geometria 30x30x30 cm también se
revisé la herramienta de contactos con la cual se puede observar en la Fig. 60 que
no hay ningun error al correr el reporte.

También se tomaron en cuenta los controles de mallado necesarios para tener los
elementos en el tamafno adecuado y evitar errores al momento de correr el programa
para la solucion. En las Figs. 61 y 62 podemos observar el detalle del mallado para
en panal “Honeycomb” asi como también la imagen del mallado interno de las cajas,
estructura de los postes y caras laterales. El mallado tiene un control de tamafo
tomando en cuenta elementos de 0.00/5 m de tamafo. En las Figs. 61-62 hay
ejemplos de estructuras modernas similares a las disefiadas para las geometrias
40x30x30 cm y 30x30x30 cm.
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Figura 60 Resultado de revision de contactos ANSYS Contact Tool Microsatélite 30x30x30 cm

Figura 61 Mallado del Panal de Abeja “Honeycomb” 30x30x30 cm
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Figura 62 Mallado Estructura Microsatélite 40x30x30 cm pared externa y cajas internas

Dentro de las condiciones para la simulacién 30x30x30 cm sigue los mismos pasos
y la misma geometria interna que su predecesor 40x30x30 cm. Por lo demas,
también se fijo la parte inferior del microsatélite y se agregé también la condicion de
entrada de temperatura por la parte superior simulando la energia recibida por
radiacion del sol siguiendo ciclos de -40°C hasta 140°C. Esto se muestra en la Fig.
63. Con la letra “A” se esta asignando el vector que representa la aceleracion de
impulso de las 9g en direccion Z. Asi como la parte inferior con la letra “B” la cual
esta fijando al microsatélite de su pate inferior.
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Figura 63 Condiciones de frontera utilizadas en aceleracion y fijacion.
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En la Fig. 64 se muestran los pasos que se determinaron para ir de 0 a 9 segundos
de 0 a 9g’s. Esto con la finalidad de visualizar cada una de las gravedades en cada
paso y verlo de una manera mas detallada en la simulacion.
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Figura 64 Pasos en los que fue determinado la aceleraciéon de 9g en 9 segundos

En la Fig. 65 se muestra la condicion de temperatura agradada en una de las caras
para ver como actua en el analisis estructural el calor y se muestran los pasos en
los que se va de -40°C hasta los 140°C.
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Figura 65 Condicion de Frontera de la temperatura en una de las caras



CAPITULO 5
5.1 Resultados

5.1.1 Resultados Simulaciones 50x50x50 cm

En la Fig. 66 del analisis de fuerzas estaticas con aceleracion de 9g se nota que la
maxima deformacién ocurrira en el centro de la placa superior, y sera de 0.33676
mm, la cual es una dimension considerablemente pequefia a comparacion de las
dimensiones maximas del satélite (500 mm), lo cual equivale al 0.067352%.
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Figura 66 Analisis estatico deformaciéon maxima de 0.33 mm

Del mismo analisis estatico, pero ahora del analisis de esfuerzo de von Mises Fig.
67, podemos apreciar que el maximo esfuerzo que va a sentir el satélite sera en la
parte central de la placa superior, en direccion Z, y con una magnitud de 2.87 MPa,
la cual es poco representativa con los esfuerzos de fluencia y ultimo del aluminio
6061-T6, los cuales son de 276 y 310 MPa respectivamente. Por lo tanto, el esfuerzo
maximo obtenido representa el 1.04% y el 0.92% de los esfuerzos de fluencia y
ultimo respectivamente.
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Asi también, del analisis modal, podemos notar Fig. 69 que los modos de oscilacion
natural comienzan en 97.6 Hz y al menos los siguientes 19 modos naturales se
encontraran entre los 100 y los 300 Hz aproximadamente, todos ellos en direcciones
variadas y diversas magnitudes Figs. 70-74. Veamos que las deformaciones dadas
por el andlisis modal estan en el orden de 1 metro, lo cual parece no tener sentido,
pero estos resultados deben interpretarse cuidadosamente. El método de elemento
finito expulsa estos resultados normalizando el modelo con respecto a su masa,
pero no considera cargas aplicadas ni fuerzas, por lo tanto, tampoco energia. Los
resultados de deflexion en los analisis modales dan informacién valiosa en cuanto
a la forma de los modos de vibracion y a la frecuencia a la cual ocurre cada modo
de vibracion. Es importante poder comparar las deformaciones entre dos puntos en
el mismo modo de vibracion, pero pierde sentido al quererse comparar el mismo
punto entre diferentes modos de vibracion.
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Figura 69 Andlisis modal se encontraron los primeros 20 nodos entre 97 y 307 Hz
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Asi también se debe tener cuidado al considerar los modos de vibracién, pues el
programa ANSYS muestra todos los modos de vibracion considerando cualquier
combinacion de componentes de fuerza que estimulen a la estructura. Los unicos



modos de vibracion que nos sean de interés seran aquellos que soélo involucren
oscilaciones en la direccién Z, pues las pruebas de vibracion y la vibracién del
satélite en la realidad son practicamente en la direccion del lanzamiento.

Para el andlisis de vibracion arménica/sinusoidal, la Fig. 75 da informacién muy
importante, pues lo que nos indica es la cantidad de deformacion que habra en
direccion Z dada la frecuencia de vibracién. Y se puede ver claramente que las
mayores deformaciones ocurriran cuando la estructura del satélite vibre de 100 a
200 Hz, y la deformacion maxima (0.192 mm) ocurrira exactamente en 131.95 Hz.
Asi como con el andlisis estatico, se puede comparar esta deformacién con la
dimension maxima del satélite, la cual representa un 0.0384%.
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Figura 75 Analisis sinusoidal definido en un rango de 0 a 2000 Hz
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La ultima prueba realizada fue la de vibracién aleatoria, a la cual se le definié una
aceleracion PSD (“Power Spectral Density”), la cual es la raiz cuadrada del area
debajo de la curva de aceleracion en el espacio de las frecuencias y esta en
unidades de g%/Hz. Es usualmente utilizada para expresar la energia en general de
un evento de vibracion aleatoria en particular. Se usa en aplicaciones de ingenieria
mecanica para disefio estructural.

La aceleracion PSD que se definié es aquella utilizada en las pruebas estandares
de vibracion aleatoria, se puede ver la tabla de los valores en la Fig. 77. Y se pidi6
ANSYS dos tipos de resultados a partir de la vibracion aleatoria, el esfuerzo
equivalente de von Mises Fig. 79, y la deformacion en el eje Z Fig. 78. Se puede ver
que el esfuerzo maximo provocado por las vibraciones aleatorias resulta de 2.83
MPa, al centro de la placa superior, y que existira una probabilidad del 68.27% de
que este esfuerzo maximo ocurra. Se puede ver que el esfuerzo es apenas un
1.025% del esfuerzo de fluencia del aluminio 6061-T6 y un 0.913% del esfuerzo
ultimo del mismo material.
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Figura 79 Analisis Aleatorio “Random” se obtiene la deformacién maxima de 0.302 mm con 68.269% de
que suceda




Asi también, en el analisis de vibracion aleatoria se obtuvieron resultados para la
deformacion en el eje Z. Es posible ver que la deformacion maxima obtenida es
también al centro de la placa superior y de apenas 0.30287 mm, es decir, un 0.06%,
y también con una probabilidad del 68.27% de que ocurra.

5.1.2 Resultados Simulaciones 40x30x30 cm vs 30x30x30 cm

Para este trabajo el detalle para cada paso de las simulaciones es el mismo que el
anteriormente explicado la Unica cosa que varia es que para la parte estructural
solamente se encuentra para las geometrias 40x30x30 cm & 30x30x30 cm es la
adicion de la temperatura como una condicién en la tapa superior para ambos
disefos, considerando la radiacion solar que recibira en uno de los puntos mas
criticos y donde presenta la radiacion mas intensa durante la orbita. Esto bajo la
consideracién que la tapa inferior contendra la camara y el espectroscopio.

Aqui hago una comparacién de los resultados obtenidos en las simulaciones entre
ambos disefios 40x30x30 cm y 30x30x30 cm.

Categoria\ Tamano | 40x30x30 cm | 30x30x30cm
Volumen Total [m3] 3.1618E-03 | 2.7673E-03

Masa Total [kg] 8.5369 7.4116
Tabla 4 Volumen y Masa 40x30x30 cm vs 30x30x30 cm

Categoria\ Tamafo 40x30x30 cm | 30x30x30cm
Deformacién Maxima [m] 1.37E-05 1.20E-05
Esfuerzo Maximo [MPa] 3.0856 3.111

Tabla 5 Resultados Impulso Estatico Estructural
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Figura 80 Deformacion Max. 40x30x30 cm vs 30x30x30 cm

A: Static Structural
Equivalent Stress
Type: Equivalent (von-Mises) Stress
Unit: Pa

Tirne: 9

6/%/2019 315 PM
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Nuevamente hay que tomar en cuenta que las deformaciones dadas por el analisis
modal estan en el orden de 1 metro, lo cual parece no tener sentido, pero estos

Figura 81 Esfuerzo Max. 40x30x30 cm vs. 30x30x30 cm




resultados deben interpretarse cuidadosamente. El método de elemento finito
muestra estos resultados normalizando el modelo con respecto a su masa, pero no
considera cargas aplicadas ni fuerzas, por lo tanto, tampoco energia. Los resultados
de deflexidon en los analisis modales dan informacion valiosa en cuanto a la forma
de los modos de vibracion y a la frecuencia a la cual ocurre cada modo de vibracion.
Es importante poder comparar las deformaciones entre dos puntos en el mismo
modo de vibracién, pero pierde sentido al quererse comparar el mismo punto entre
diferentes modos de vibracion.

Categoria\ Tamario 40x30x30 cm | 30x30x30cm

Deformacién Maxima [m] 2.0626 3.4364

Esfuerzo Maximo [GPa] 0.40023 0.54456

Max. Defor. Modal 1 [m] 2.0626 3.4364

Max. Defor. Modal 2 [m] 2.1326 3.3122

Max. Defor. Modal 3 [m] 1.7579 5.6383

Max. Defor. Modal 4 [m] 1.8047 5.6536

Max. Defor. Modal 5 [m] 3.157 2.0612

Tabla 6 Resultados Simulaciones Modal / Freq. Naturales
Avimation o =W P[0 20 Frames + || Mode |7 Frequency [He] | Aimaton [ B D] 120 20 frames + [ Mode > Freauency |
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Figura 82 Primeras 20 Frecuencias Naturales 40x30x30 cm vs 30x30x30 cm respectivamente



B: Modal

Total Defarmation 1
Type: Total Deformation
Frequency: 34,12 Hz
Unit:

6/8/2019 318 PM

2.0626 Max

B: Modal

Total Defarmation 1
Type: Total Deformation
Frequency: 575,77 Hz
Unit: m

6/8/20193:19 PM

Total Deformation 2
Type: Total Defarmation
Frequency: 41143 Hz
Unit: m
6/9/20193:20 P

2.1326 Max
18836
1.6387
14217
11848
0.84781
0.71088
047391
023695

0 Min

B: Madal

Total Defarmation 2
Type: Total Defarmation
Frequency: 665.63 Hz
Uniti m

6/3/2010 320 PM

3.3122 Max
29442
2.5781
2.2081
1.8401
14721
1104
0.73604
036802

0 Min
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18934 1.0545
16043 26727
13751 22009
11459 1.9091
091672 15273
0.68754 11455
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Figura 83 Modo de Vibraciéon 1 40x30x30 cm vs. 30x30x30 cm
B: Madal

Figura 84 Modo de Vibracién

2 40x30x30 cm vs. 30x30x30 cm
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B: Modal
Total Deformation 3
Type: Total Defarmation
Frequency: 432,30 Hz
Units m

6/5/20193:21 PM

1.7379 Max
1.5626
1.3672
11719
0.8766
078128
0.58396
0.38064
019532

0 Min

B: Modal
Total Deformation 3
Type: Total Defarmation
Frequency: 683.01 Hz
Units m
6/3/20193:21 P

3.6383 Max
5.0118
43833
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31324
2,3058
1.8794
1.253
062648

0 Min
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Figura 85 Modo de Vibraciéon 3 40x30x30 cm vs. 30x30x30 cm

B: Modal

Total Defarmation 4
Type: Total Defarmation
Frequency: 46051 Hz
Unit: m

6/5/20103:22 PM
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B: Madal
Total Deformation 4
Type: Total Defarmation
Frequency: 63543 Hz
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Figura 86 Modo de Vibracion 4 40x30x30 cm vs. 30x30x30 cm
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B: Madal

Total Deformation 5
Type: Total Deformation
Frequency: 54957 Hz
Unit: m

6/9/20103:23 PM

3.157 Max
28062
24355
21047
1.7339
1.4031
1.0523
0.70156
033078
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B: Madal
Total Defarmation 5
Type: Total Deformation
Frequency: 7193 Hz
Uniti m
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Figura 87 Modo de Vibracion 5 40x30x30 cm vs. 30x30x30 cm

Resultados Respuesta Armoénica/Sinusoidal

Categoria\ Tamafio

40x30x30 cm | 30x30x30cm

Deformacion Maxima [m]

1.1831E-06 | 1.2622E-06

Esfuerzo Maximo [MPa]

0.32599 0.36533

Tabla 7 Resultados Respuesta Arménica/Sinusoidal

Details of "Analysis Settings"

—|| Options
Frequency Spacing
Range Minimum
Range Maximum
Solution Intervals

Linear

0. Hz
2000, Hz
300

Figura 88 Datos Iniciales para el Andlisis de Respuesta Armdénica/Sinusoidal
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C: Harmonic Response C: Harmonic Response
Total Deformation Total Deformation
Type: Tatal Deformation Type: Total Deformation
Frequency: 2000, Hz Frequency: 2000, Hz
Sweeping Phase: 0. Sweeping Phase: 0. =
Uniti m Uniti m e
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7.8872e-7 £.4145¢-7
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Fig-l.lr-a 89 Deformacién-M.ax Réépllésta Afménica 40x30x30“c-m .vs. 30x30x30 cfn

C:Harmonic Response C:Harmonic Response
Equivalent Stress Equivalent Stress
Type: Equivalent (van-Mises) Stress Type: Equivalent (von-Mises) Stress
Frequency: 2000, Hz Frequency: 2000, Hz
Swazping Phase: 0.° Swezping Phase: 0.°
Unit; Pa Unit; Pa
6/5/2019 331 PM 6/5/2019 331 PM
3.259%e5 Max 3.6533e5 Max
2897725 3.2474¢5
2.5355¢5 2.8414e5
2173265 2.4355¢5
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1.086625 1.2178:5
72442 B1164
36201 40592
0.00011742 Min 2.716e-6 Min
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Figura 90 Esfuerzo Max. Respuesta Arménica 40x30x30 cm vs. 30x30x30 cm



Frequency Response Deform Frequency Response Deform
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Figura 91 Diagrama Amplitud [m] vs Freq. 40x30x30 cm vs. 30x30x30 cm
. ~ 40x30x30
Categoria\ Tamano om 30x30x30cm
Deformacion Maxima [m] | 1.0358E-05 | 3.6052E-06
Esfuerzo Maximo [MPa] 5.1456 5.6258
Tabla 8 Resultados Respuesta Random Vibration
600. | |Frequencv [Hz] ”7 G Acceleration [G*/Hz]
le-2 » m 2.521e-003
1.e-002
1.e-002
1.7605¢-003
5.3
2.5e-3
171163 .

Figura 92 Perfil PSD (Power Espectral Density) utilizado para vibracién de satélites
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D: Random Vibration
Directional Deformation

Type: Directional Defarmation( duis)
Scale Factor Yalue: 1 Sigma
Probability: 68,260 %
Unit: m
Solution Coordinate System
Time: 0
6/3/20193:36 P11

1.0358e-5 Max
8.2075e-6
8.0365-6
6.9036e-6
5.7547e-6
4.6037e-6
345286
2.3019-8
1.1509-6
0 Min

0.000

0.030

0.100(rm}

z

=

D: Random Wibration
Directional Deformation

Type: Directional Defarmation( Avis)
Scale Factor Value: 1 Sigma
Probability: 68.269 %

Unit: m

Solution Coordinate Systerm

Time: 0
6/%/2019 3:36 P

3.6052e-6 Max
3.2046e-6
2.8Me-6
24034¢-6
2.0029-6
1.6023e-6
1.2017e-6
8.0115e-7
4.0057e-T
0 Min

0,000 0100 ¢m)

0.050

Figura 93 Deformacién Max. Vibraciéon Aleatoria 40x30x30 cm vs 30x30x30 cm

D: Random Yibration
Equivalent Stress

Type: Equivalent Stress
Scale Factor Value: 1 Sigrma
Probabillty: 63.269%

Unit: Pa

Time: 0

6/3/2019 338 M

5.1456e6 Max
4.573%:6
4.0021&6
3.4304e6
2.8587e6
2.2869:6
1.7152e6
1.1435e6
5.7173e5
0.015475 Min

0.000

0100

0.200¢m)

D: Random Yibration
Equivalent Stress

Type: Equivalent Stress
Scale Factor Value: 1 Sigma
Probability: 68.269%

Uniit: Pa

Time: 0

6/3/2019 338 PM

5.6258e6 Max
5.0007e6
4.3756e6
3.7505e6
3.1254e6
2.5003e6
1.8753e6
1.2502e6
6.2508e5
0.00013017 Min

0.000 0.100¢m)

0.050

Figura 94 Esfuerzo Max. Vibracion Aleatoria 40x30x30 cm vs 30x30x30 cm
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5.2 Conclusiones

Con base a los resultados obtenidos en la prueba estatica a 9g, para ambitos
satelitales comunes no hay grandes problemas. Pero si se requiere un sistema de
captura de imagenes de alta precisidn, no es conveniente colocar el sistema 6Optico
al centro de la placa, pues incluso una deformacion tan pequefia como la obtenida
puede alterar una imagen bastante (pues la imagen se toma a muy largas
distancias). En cuanto a los resultados de esfuerzo maximo, éste apenas representa
el 1% del esfuerzo de fluencia, por lo tanto, habra deformaciones que son
despreciables durante la mision.

El analisis modal lo que nos dice es que habra que tener cuidado con la estructura
del satélite en su vibracion a frecuencias aproximadas a 100 Hz y mayores, Estos
resultados cambian con respecto a la geometria y a la distribucion de masa del
modelo, por lo que al modificar el modelo de la estructura satelital éstos valores
cambiaran y se debera tener en cuenta para las pruebas de vibracion.

Con respecto a las simulaciones de vibracion sinusoidal, o de respuesta armodnica,
por lo tanto, esto debe ser considerado en el disefio y modificaciones futuras de la
estructura. Asi también es importante notar que aun la maxima deformacién sélo
representa una infima parte de las dimensiones maximas del satélite (0.038%), por
lo que las deformaciones producidas seran de poca relevancia (son un poco
mayores a la mitad de la deformacién maxima obtenida por el analisis estatico).

Es importante notar que al hacer pruebas de vibracion de barrido (“sweep”), la
estructura vibrard a cierta frecuencia e ird aumentando su frecuencia
periddicamente en un rango preestablecido (desde 0 a 2000 Hz), y donde habra
mas problemas de deformacion sera entre los 100 y 200 Hz, por tal razén la prueba
debera ser breve en esos rangos de vibracion, de lo contrario habra resonancia,
afectando al equipo y deteniendo la prueba dejandola inconclusa.

En cuanto a los resultados obtenidos en el analisis de vibracién aleatoria, es
importante notar que el esfuerzo maximo debido a vibraciones aleatorias no va a
provocar fallas en el material o deformaciones plasticas pues éste es de
aproximadamente el 1% del esfuerzo de fluencia del material del satélite. Asi
también la mayor deformacion que puede ocurrir en la estructura satelital debida a
vibraciones aleatorias sera realmente pequefia (0.303 mm), aproximadamente igual
a la deformacién maxima ocurrida por la aceleracion a 9g. Por lo tanto, sera una
deformacion poco importante en la estructura satelital a excepcidén de que se busque
colocar sistemas opticos para fotografia a alta resolucién al centro como se habia
discutido brevemente.
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En general podemos ver que los esfuerzos maximos y deformaciones maximas en
la estructura satelital generados por las simulaciones estética, sinusoidal y aleatoria,
son realmente pequefios comparados a aquellos que en verdad pueden poner en
riesgo a la estructura del satélite. Por lo tanto, se puede concluir que es una
estructura bastante resistente y que de comportarse en las pruebas reales como lo
ha hecho en las simulaciones computacionales, resistira sin problemas las pruebas
de vibracion, asi como un vuelo real.

Tomando en cuenta las ultimas simulaciones podemos concluir dénde es
conveniente utilizar los espacios internos del microsatélite. Por la parte de rigidez,
podemos concluir que no tiene ningun problema para resistir la mision desde el
despegue hasta el momento en que esta en orbita. Las mismas cajas internas
disefiadas para cubrir y proteger tanto la camara como el espectroscopio, asi como
la caja que contendra los circuitos cumplen también una funcion de hacer mas rigida
la estructura externa.

Se determind que es posible disminuir el tamafio del microsatélite de 50x50x50 a
30x30x30. La disminucién de espacio y de peso nos dan la ventaja de una mejor
distribucion con los demas elementos internos como lo son: las ruedas de inercia 'y
baterias. Al saber como es que se comporta la estructura podemos determinar la
mejor localizacion de estos componentes. Dentro de las conclusiones por las
simulaciones podemos encontrar que hay espacio en donde conviene colocar
ciertos componentes. Del mismo modo se tiene ya mucho mas claro que el avance
de la tecnologia, asi como de los materiales en un lapso de 5 afios han podido lograr
que esto sea posible, tanto por la camara, espectroscopio y los circuitos que
manejan y controlan al microsatélite.

Lo importante que hay que recabar de este proyecto es tener la seguridad que una
estructura con las caracteristicas antes mencionadas es capaz de sobrevivir la
mision.

5.3 Trabajo Futuro

Como trabajo a futuro resta incluir los subsistemas satelitales al modelo, pues esto
afectara la masa y la geometria de la estructura satelital y por lo tanto las tres
pruebas de vibracion, asi como los modos de vibracién natural, seran modificados,
lo cual sera de suma importancia para el disefio del satélite. Asi también resta hacer
las simulaciones de impacto y las de control térmico, pues es muy importante que
aguante impactos por guijarros rocosos y basura espacial, asi como también que el
calor se distribuya en el satélite de manera adecuada para que la electrénica y la
carga util sea funcional dentro de sus rangos operacionales de temperatura. No se
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puede permitir que subsistemas clave en el satélite estén a temperaturas que
provoquen que una mision espacial sea abortada.

Contemplando las ultimas simulaciones parte del trabajo futuro es conocer como es
que la conduccién térmica actuara y afectara los componentes internos esto para
poder determinar una mejor disipacion de calor para las areas en que se requiera
aumentar o perder calor de una manera mas eficiente.

Otro punto es la localizacion final de las camara y espectroscopio. Con las
simulaciones se tiene una idea de los desplazamientos que hay que tomar en cuenta
para evitar una desalineacion o cualquier otra perturbacion que pudiera provocar
que el lente no estuviera en la posicion Optima para la recoleccion de imagenes.

Como parte del trabajo a futuro que se esta considerando es realizar de manera
experimental las pruebas realizando un prototipo basandose en la geometria
propuesta, asi como los materiales y ensamble mostrado en el modelo CAD. En
resumen, es construir el modelo fisico para tener una retroalimentacion completa de
su manufactura y ensamble.

Parte del trabajo para las pruebas experimentales es explorar las fijaciones con
anillos considerando las dimensiones del satélite y su impacto en cuestion de
espacio y ensamble contra el anillo y lo componentes cercanos a este anillo. Del
mismo modo revisar una posible mejor ubicacién a partir de los resultados
experimentales.

Del mismo modo considerar las simulaciones actuales para complementar la
distribucion interna, considerando el area de sefales electromagnéticas, asi como
la conduccion interna de la transferencia de calor. Para esto se utilizaria la misma
geometria ya reducida, pero contemplando la simulacion del calor interno tanto por
la radiacion externa mas la radiacion de los componentes internos y su distribucién.
Parte también es considerar el peso extra que se consideraria de la masa de la
estructura mas los 8 a 10 kg extras de masa para el peso total del microsatélite.
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