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Resumen

El analisis térmico que se realizo en ANSYS Workbench es una parte fundamental para
garantizar la seguridad de los componentes electronicos y el éxito de la mision. Este per-
miti6é obtener informacién sobre las temperaturas a las que estara expuesto el satélite en el
espacio y si los componentes electronicos soportaran estas condiciones o si se necesitara de
un protector térmico. Para poder garantizar un analisis que refleje las temperaturas reales
se necesito realizar una libreria de materiales de todos los componentes mecanicos y electro-
nicos del satélite, donde se colocaron propiedades como densidad, emisividad, absortividad,
conductividad y calor especifico. Esta informacién se obtuvo de proveedores o de péginas en
linea que poseen base de datos de los materiales que se venden en el mercado. Asimismo,
se debi6 realizar un analisis orbital el cual permitié conocer la cantidad de tiempo que el
satélite estard expuesto al sol o se encontrara en sombra, con la ayuda de softwares como
tracksat space o STK 12. Estos datos permitieron realizar un andlisis térmico transitorio,
ya que la radiacién a la que estara expuesto el satélite es variable a través del tiempo. Co-
nociendo los valores de los diferentes tipos de radiacion, la conduccién entre los materiales,
la generaciéon de calor en los componentes electronicos y la capacidad de disipacién de calor
que tienen algunos componentes se pudo realizar el anélisis. Se analizaron los resultados
y se realizaron correcciones en mallado, tipos de contacto, valores de radiacién, etc. para
poder realizar una simulacion precisa que refleje las temperaturas reales en el satélite. Las
correcciones se validaron con la informacién obtenida de los sensores de temperatura del
Quetzal-1, los cuales reflejan las temperaturas reales del espacio exterior y los componentes
dentro del satélite.

Al haber finalizado el analisis, se encontr6é que los componentes si se encuentran dentro
de los rangos de temperatura operacional garantizando que no fallardn por encontrarse en
temperaturas extremas. Asimismo, se pudo observar que los componentes criticos como lo
son las baterfas, las caAmaras, el OBC, y los transceptores, tenfan un patréon de temperaturas
similar, el cual se normalizaba luego de realizar un par de ciclos orbitales. De igual manera,
se mejoro la simulacién anterior, tomando en cuenta las radiaciones que afectaran al satélite
en el espacio e implementando un modelo que permite predecir la posicion exacta del satélite
y cudnta radiacién recibira debido al tiempo que se encontrard en luz y sombra.

XI






Abstract

The thermal analysis that was performed in ANSYS Workbench is a critical part of
ensuring electronic components safety and the mission success. This allowed to see the
temperatures to which the satellite will be exposed in space and if the electronic components
will withstand these conditions or if a thermal coating will be needed. In order to guarantee
an analysis that reflects the real temperatures, it was necessary to create a material library
of all the mechanical and electronic components of the satellite, where properties such as
density, emissivity, absorptivity, conductivity and specific heat were placed. This information
was obtained from suppliers or from online pages that have a database of materials sold in
the market. Likewise, an orbital analysis had to be carried out which allowed to know the
amount of time that the satellite will be exposed to the sun or will be in the shade, with the
help of software such as tracksat space or STK 12. These data allowed a transient thermal
analysis to be carried out, since the radiation to which the satellite will be exposed is variable
over time. Knowing the value of the different types of radiation, the conduction between the
materials, the generation of heat in the electronic components and the heat dissipation
capacity of some components, the analysis could be carried out. The results were analyzed
and corrections were made in meshing, types of contact, radiation values, etc. to be able to
perform an accurate simulation that reflects the actual temperatures on the satellite. The
corrections were validated with the information obtained from the Quetzal — 1 temperature
sensors, which reflect the actual temperatures of outer space and the components within the
satellite.

Upon completion of the analysis, it was found that the components are within the ope-
rational temperature ranges, guaranteeing that they will not fail due to being in extreme
temperatures. Likewise, it was observed that critical components such as batteries, cameras,
OBC, and transceivers, had a similar temperature pattern, which the normalize after perfor-
ming a couple of orbital cycles. Likewise, the previous simulation was improved, taking into
account the radiation that will affect the satellite in space and implementing a model that
allows predicting the exact position of the satellite and how much radiation it will receive
due to the time it will be in light and shadow.
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CAPITULO 1

Introduccién

El sistema térmico de un CubeSat es capaz de mantener sus componentes eléctricos
a través de un aislamiento térmico. Dadas las altas temperaturas, estos elementos no son
capaces de llevar a cabo sus misiones espaciales ante tales condiciones extremas. Es por esto
que es necesario realizar un analisis térmico preciso que permita obtener resultados sobre el
estado de los componentes.

El referente més importante para la historia de Guatemala es el Quetzal-1, el cual es un
CubeSat 1U, enviado al espacio en el aio 2020. Con este satélite se probé que Guatemala
tenfa las capacidades para ejecutar una mision de alta exigencia. Con este satélite como
antecedente, se desea enviar otro que permita monitorear el progreso de cianobacteria en el
Lago de Atitlan, por medio de un sensor multiespectral.

El CubeSat recorrerd la misma orbita que transita la estacion espacial por la Tierra.
Como se habia mencionado, el satélite estard expuesto a condiciones extremas debido a la
radiacion que recibe tanto del Sol como de la Tierra. Uno de los objetivos principales de
este anélisis es simular el estado de los componentes del satélite en donde se vean reflejadas
las temperatuas a las que estardn sometidas. Asimismo, se desarollar mejoras en las simula-
ciones térmicas anteriores basandose en las mediciones obtenidas del Quetzal-1 y asi, poder
identificar las piezas mas criticas.

En este documento, se desarrollara un anélisis térmico con la ayuda del programa ANSY'S
2021. ANSYS es un ecosistema de programas CAE (Computer Aided Engineering) para
disefio, analisis y simulacion de partes por elementos finitos. El uso de este programa junto
con el codigo desarrollado por Pablo Noack, el cual realiz6 el trabajo de graduacién titulado
como Modelo de Temperatura contra Posicion para el Quetzal-1, describiendo la posicién y
la rotacién del satélite en el espacio, permitieron obtener las temperaturas a las que estara
expuesto el satélite para asi tomar una decisién sobre si se necesitara un aislante térmico o
no.






CAPITULO 2

Antecedentes

La industria aeroespacial se ha ido desarrollado a través de los afios a tal punto que ahora
instituciones educativas tienen acceso a realizar satélites miniatura, como lo fue el caso de
la Universidad del Valle de Guatemala que envié su primer satélite al espacio hace unos
meses. Esto ha llevado a que las diferentes ciencias e ingenierias que desarrollan el satélite
trabajen en conjunto para poder disenar y manufacturar sus diferentes modulos, como lo
son la estructura, el sistema eléctrico, el sistema de energia, etc.

Jonatén Lara (2017) realizé un estudio cuyo objetivo era determinar un aislamiento tér-
mico que permitiera al satélite, CubeSat 1U, soportar las temperaturas del espacio exterior.
Para esto, se disenié el modelo utilizando un programa de dibujo incorporando la forma de
los componentes electronicos, estructura interna, paneles solares y dispositivos de comuni-
cacién. Con ayuda de un analisis orbital, se obtuvo que el satélite tardaria 92.34 minutos
en completar una oOrbita y que en 1 dia daria 15.65 vueltas a la Tierra. Con esto, pasaria
57.46 minutos (aproximadamente un 62 % del tiempo de orbita) expuesto directamente a los
rayos solares. Posteriormente se hizo un analisis térmico junto con una interpretaciéon de la
transferencia del calor de dispositivo. Basado en los resultados, se encontré que diferentes
tipos de radiaciones afectaban directamente al satélite, como lo son: la radiacion solar, la ra-
diaciéon de albedo, la radiacién infrarroja, entre otros. Por tltimo, se efectué una simulaciéon
partiendo de dos estados, estacionario y transitorio, del cual se logré conocer la temperatura
de equilibro que podria alcanzar el CubeSat en los peores casos. Para finalizar, se concluyd
en que las caras externas del satélite si podian ser utilizadas como sistema de control térmi-
co que protegiera a los subsistemas internos, ya que hay un margen de seguridad entre las
temperaturas alcanzadas en el espacio y los rangos de temperaturas de los componentes.

En 2007, se construy6 un satélite CP3 de 10x10x10 em? en Cal Poly San Luis Obispo
el cual fue lanzado al espacio y se recolecté informacion sobre las temperaturas a las que el
satélite estuvo expuesto en el espacio exterior. Esta investigacion a diferencia de la anterior
contiene los datos reales en lugar de ser una simulacién. Debido a la naturaleza del satélite,
este era considerado uno de baja érbita, por lo que al igual que el CubeSat, completaba una
orbita a la tierra en aproximadamente 90 minutos. En los resultados se pudo observar que



la temperatura en los casos donde el satélite no era afectado por los rayos solares su rango
se encontraba entre -30 °C a 20 °C. Mientras que en el caso donde si se ve afectado por los
rayos solares el rango de temperatura variaba entre 15 °C y 30°C. Uno de los hallazgos de
esta investigacion es que, mediante el uso de dos sensores de temperatura, uno en el exterior
y otro en los componentes internos se llegd a demostrar que las temperaturas en ambos
lugares eran aproximadamente las mismas.

En 2019, Saul Piedra, Mauricio Torres y Saul Ledesma de CENTA (National Center
for Aeronautics Technologies) y CONACYT (National Council of Science and Technology)
realizaron un estudio sobre un analisis térmico mediante el método de elementos finitos a la
estructura compuesta de un CubeSat. Esta investigacion se realizé con el fin de demostrar
que los paneles compuestos que conforma las caras externas del CubeSat, son capaces de
proveer un adecuado ambiente de trabajo para los componentes electrénicos durante la mi-
sion del satélite. Utilizando un modelo simplificado de un CubeSat y con el uso del programa
ANSYS demostraron que los componentes electronicos tienen una temperatura similar a la
cara exterior mas cercana. De igual manera, la simulacién proporciond que la temperatu-
ra maxima en las caras externas serda de 67 °C y la temperatura minima serd de -18 °C.
Llegando a la conclusién que el diseno térmico de la estructura del CubeSat satisface los
requerimientos de temperatura para los componentes electrénicos.

La universidad Sergio Arboleda de Bogota, Colombia se construydé un CubeSat 3U co-
nocido como Libertad 2, el cual tenia como proposito principal capturar fotografias de la
superficie terrestre con potencias para ser una zona de agricultura. Debido a que atn no ha
sido lanzado, se elabor6é un analisis térmico para poder predecir las temperaturas a las que
se encontrara en el espacio exterior. Se realiz6 un modelo matematico donde se tomaban
en cuenta los diferentes tipos de radiaciones que afectaban directamente al satélite y los
componentes que disipaban calor. De igual manera, se tomé en cuenta la 6rbita del satélite,
la altitud y su dngulo de inclinacién para poder tener una nocién del tiempo que el satélite
recibira radiacion solar y la fraccién del tiempo que se encontrara en la sombra. Este modelo
matematico se resolvié utilizando MATLAB donde dio como resultado que las temperaturas
méximas y minimas a las que serd expuesto el satélite son de -27 °C y 30 °C, respectiva-
mente. Esto concuerda con los resultados obtenidos en previos anélisis utilizando diferentes
herramientas.

Para el diseno de vehiculos espaciales o de satélites, la mayoria utiliza la guia de selecciéon
de parametros de ambientes térmicos de érbitas bajas, la cual la desarrollo NASA (National
Aeronautics and Space Administration), a principios de los afios 90. En esta se nombran las
diferentes constantes para los tipos de radiaciones que afectan el objeto en cuestion. Se men-
ciona la constante solar, las ecuaciones los diferentes factores que se utilizan para el calculo
de la radiacion, como los factores geométricos. Este documento es de suma importancia, ya
que los datos proporcionados vienen de pruebas con satélites. NASA realizé un experimento
con 3 satélites, el primero era un satélite que almacena informacion sobra la radiacién de
la Tierra, mientras que los otros dos se sincronizaban con el sol para recolectar datos de su
radiacion.

Muchas empresas y universidades han empezado a disenar y manufacturar nano satélites
tipo CubeSat, debido a su relativamente bajo costo, una gran cantidad de modulos de los
que pueden obtener experiencia en los diferentes campos y los datos que se pueden obtener
de un satélite orbitando la tierra. Esto ha generado un gran interés por los diversos datos



del espacio y como estos pueden afectar al satélite. Por eso es Reiss propone que se debieran
implementar nuevos métodos o aplicaciones para desarrollar los anélisis térmicos que se
realizan en todos los satélites antes de ser lanzados al espacio. Esto se debe a que la mayoria
de los analisis se realizan de la misma forma y requieren una gran cantidad de datos como
lo son los materiales y sus propiedades térmicas, las temperaturas de trabajo, la cantidad de
calor que se puede disipar con los dispositivos, etc. De momento, los tinicos métodos para
realizar un analisis térmico que refleje temperaturas reales a las que se expondré el satélite,
es por medio de programas que realicen calculos de elementos finitos, como lo puede ser
ANSYS o disenar un modelo matemético para que herramientas como Matlab proporcionen
un resultado estimado.






CAPITULO 3

Justificacién

Los CubeSat son un satélite pequeno (10x10x10 c¢m) los cuales tienen tres ventajas
principales: bajo costo, tiempo de diseno y manufactura comparado contra otro tipo de
sistemas. Esto ha propulsado a paises que no cuentan con una agencia espacial a desarrollar
sus propios CubeSats con fines educativos y de investigacion. Tal fue el caso de Costa Rica,
que en el 2018 mandé su primer CubeSat al espacio. Asimismo, Guatemala en marzo de 2020
lanzo6 el primer satélite del pais conocido como Quetzal-1. Siendo su fin probar un sistema
de intercambio de filtros para tomar fotografias y determinar si el proximo CubeSat podria
monitorear cuerpos de agua con la ayuda de un sensor multiespectral. Especificamente se
desea monitorear el progreso de cianobacteria en Lago Atitlan, para desarrollar distintamente
la situacién actual en la que se encuentra.

La Universidad del Valle de Guatemala continuara con el desarrollo de un segundo Cu-
beSat, pero a diferencia del primero, este seré dos veces el tamaiio del primero. Esto abrira
puertas a muchos estudiantes e investigadores a trabajar en el desarrollo en conjunto con
otras universidades. Obtener experiencia en un campo, como lo es la ingenieria aeroespacial,
ayuda a que un pais como Guatemala a dar pasos importantes para convertirse en un pais
desarrollado. Desde que se cred el primer taller de ingenieria aeroespacial del pafs, esto ha
creado nuevas oportunidades laborales, asi como de estudio. De igual manera, inspiré a la
poblacién, por medio de los articulos del peridédico Prensa Libre, donde la gente menciond
que se sentia orgullosa de la misiéon. Como indicé Roberto Moreno, rector de la Universidad
el Valle, luego de la liberacion del primer satélite guatemalteco al espacio “Quetzal 1 da
un mensaje de que en Guatemala se puede trabajar unidos y se puede poner la ciencia y
tecnologia al servicio de la sociedad para generar grandes cambios.”

Debido a que el sistema del satélite estd compuesto de varios componentes electrénicos
que solo pueden operar en un rango de temperaturas, es necesario realizar un analisis térmi-
co que refleje las temperaturas en el espacio a las que estaran sometidos los componentes.
Como mencioné Thanarasi en su informe Thermal Analysis of CUBESAT in Worse Case
Hot and Cold Environment Using FEA Method, el analisis térmico es una de las partes nece-
sarias para el diseno de un CubeSat; provee las temperaturas operacionales y su distribuciéon



dentro de todos los dispositivos dentro del CubeSat. Con base en los resultados, se obten-
dra informacién que permita validar la seguridad y el éxito de la misién. Se podra tomar
decisiones sobre si se necesita un aislante térmico o una redistribucién de los componentes
electronicos para obtener una transferencia de calor 6ptima que permita a los dispositivos
trabajar en sus temperaturas ideales.

Se llevd a cabo un analisis por medio de elementos finitos donde se elaboré un modelo
matematico que representa las condiciones a las que estard sometido el CubeSat en el espacio.
Con ayuda de programas como ANSYS y Autodesk Inventor se examind la validacion del
modelo que permitié realizar un analisis més certero y apegado a la realidad. Este proceso
posee una clara ventaja sobre realizar un modelo fisico, ya que se pudieron realizar diversas
simulaciones y cambios al modelo sin necesidad de un gasto econémico. Una vez se obtengan
resultados satisfactorios, se prosigue a realizar el modelo fisico con la garantia de que este
serd un éxito.



CAPITULO 4

Objetivos

4.1.

Objetivo general

Realizar un anélisis térmico que refleje las temperaturas que se sometera el CubeSat en
el espacio exterior.

4.2.

Objetivos especificos

Determinar las temperaturas de trabajo de los componentes electrénicos del CubeSat.

Generar un modelo matemaético que refleje la transferencia de calor a la que se vera
expuesto el CubeSat en el espacio.

Establecer mejoras en las simulaciones térmicas con base a las mediciones obtenidas

del Quetzal-1.
Realizar simulaciones térmicas empleando el programa ANSYS.

Identificar componentes en riesgo debido a temperaturas extremas.






CAPITULO b

Marco tedrico

5.1. Subsistemas de satélites tipo CubeSat 3U

Construir un satélite es una tarea ardua donde se necesita un equipo de personas espe-
cializadas en diferentes modulos o subsistemas, para garantizar el éxito de la misién. Debido
a esto, un CubeSat es un tipo de satélite que muchas universidades optan por desarrollar.
Esto permite a estudiantes de diferentes carreras desenvolverse en areas como mécanica,
electronica, fisica, computacion, etc. Asi, el satélite se divide en subsitemas.

» Potencia Se encarga de producir, almacenar, regular y distribuir la potencia a los
sistemas que la necesitan. Se necesita especificar la cantidad de potencia y el tipo,
as{ como determinar componentes como: convertidores de DC, switches de apagado y
encendido y reguladores de las baterfas. Los principales componentes, son los paneles
solares, que convierten la energia solar en energia eléctrica; y las baterias, quienes la
almacenan. El sistema de manejo y distribucion de potencia (PMAD por sus siglas en
inglés) es el responsable de condicionar la cantidad de potencia que se distribuye y
toma la decisién de distribuir la energia al subsitema que mas lo necesite cuando se
excede la cantidad disponible de energia (Patel y col., [2011)).

s Estructura Es el encargado de soportar y mantener todos los componentes en su
lugar. De igual manera, es el encargado de resistir vibraciones, esfuerzos y aceleracio-
nes que sufrird el satélite. Los materiales establecidos por norma de JAXA (Agencia
Japonesa de Exploracion Aeroespacial) son aluminio 5005, 5052, 6061 y/o 7075(Patel
y col., 2011)).

= Control térmico Es el encargado de soportar las temperaturas del espacio exterior
y mantener un ambiente donde todos los componentes puedan operar en sus tempera-
turas de trabajo (Patel y col., |2011]).

» Procesamiento de datos (OnBoard Computer, OBC) Es la computadora dentro
del satélite la cual se encarga de procesar la informacion entre los diferentes subsis-
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temas. Mientras més grande sea el CubeSat, se puede tener una mayor cantidad de
computadoras. La OBC y el communications system disipan calor al ser componentes
electronicos. (Patel y col., 2011).

= Comunicaciones Es el encargado de recibir y enviar datos entre el satélite y la
estacion de comunicacion en Tierra. Se determina de antemano la manera en la que se
transmitiran los datos, utilizando un ancho de banda adecuado y la frecuencia con la
que se transmitird y recibira el mensaje (Patel y col., 2011)).

» Control de actitud Es conocido como ADCS (Attitude and Determination Control
Subsystem) el cual tiene como funcién principal controlar la posicion y orientacion del
satélite en la orbita. Asimismo, este evita que el satélite gire sobre si mismo a grandes
velocidades. Este subsistema se divide en dos configuraciones, activo y pasivo. El sis-
tema activo contiene elementos que se encargan de orientar al satélite a una posicién
exacta utilizando volantes de inercia y magnetorques, pero necesitan ser energizados.
El sistema pasivo no utiliza energia eléctrica ya que la mayoria utiliza los campos
magnéticos de la tierra para orientar su posicion (Patel y col., |2011]).

5.1.1. Rangos de temperatura

El Quetzal-1 defini6 las temperaturas de trabajo para los diferentes componentes que
conforman el sistema. Es importante apoyarse en esta informacion, ya que el CubeSat
3U utilizara productos similares (Lara, 2017)).

Cuadro 1: Temperaturas de trabajo de componentes del Quetzal-1

Componente/Superficie | Temperatura minima (°C) | Temperatura maxima (°C)

Estructura -195 122
PCB -40 130
Camara -30 75
Motor -30 70
Mecanismo de Carrusel -100 135
Transceptor UHF /VHF -30 85

Antena No definida No definida
Microprocesador -40 85
Bateria 5 45
EPS -20 85
Celdas solares -170 120
Imén -30 85

Barras de histéresis No definida No definida

Fuente: Lara (2017)

5.2. Transferencia de calor

5.2.1. Tipos de transferencia de calor

= Conduccién Se da lugar cuando dos objetos con diferentes temperaturas entran en
contacto. El flujo de calor se da desde el objeto mas caliente al méas frio hasta que se
llega a un equilibrio térmico. Este tipo de transferencia de calor ocurre debido a las
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colisiones de las moléculas que conforman a los objetos en cuestion. A mayor tempera-
tura, las moléculas del objeto caliente se moveran con mayor velocidad y colisionaran
con las moléculas del objeto frio. Los choques generan una aceleracion haciendo que
ambos objetos acaben con un movimiento constante. Todos los materiales poseen di-
ferentes propiedades, por lo que su habilidad de transferir el calor por conveccién
también cambia. Los metales son capaces conducir altas cantidades de calor compa-
rado con materiales como el corcho cuyas propiedades no le permiten hacerlo de la
misma manera que un metal. Por ello a cada uno se le clasificd y se obtuvo diferentes
coeficientes de transferencia de calor que representan una de las propiedades de los
materiales (Caltech).

= Conveccion La conveccion se define como el modo de transferencia de energia entre
una superficie sélida y el liquido o gas adyacente que esta en movimiento y comprende
los efectos combinados de conducciéon y el movimiento de fluidos (Cengel & Ghajar,
2011]).

= Radiacién La radiacion es un método de transferencia de calor que no requiere de
contacto entre la fuente y el receptor del calor. Este tipo de transferencia de calor
permite transferir el calor a través del espacio vacio en forma de radiacién térmica,
conocida como radiacién infrarroja. Esta consiste en la propagacién de ondas electro-
magnéticas que viajan a la velocidad de la luz, por lo que no hay intercambio de masa
y no se necesita un medio o contacto (Cengel & Ghajar, [2011)).

5.2.2. Transferencia de calor en el espacio

Los tres modos de transferencia de calor no pueden ocurrir simultaneamente en un me-
dio,para que haya conveccién se necesita un fluido como medio interventor, el cual no existe
en el espacio que se encuentra a vacio. La ausencia de este fluido interventor permite que
solo haya conducciéon por medio de los mismos materiales del satélite y radiacién que no
necesita de un medio para existir. Hay conduccién entre sus mismos componentes. Un PCB,
una celda solar, el motor, todos se encuentran a diferentes temperaturas, por lo que existira
esa transferencia de calor entre ellos mismos por medio de conduccion.

= Radiacién solar La radiacién solar sale en forma de ondas electromagnéticas, esta
forma de transferencia de calor llega a los objetos en el espacio, como lo pueden ser
un planeta, un satélite, etc. La energia solar que llega a la atmosfera terrestre se llama
irradiancia solar total (Gs), la cual tiene un valor de 1373 W/m? aproximadamente.
Esta representa la tasa a la cual la energfa solar incide sobre una superficie perpendi-
cular a los rayos del sol en el borde exterior de la atmosfera (Cengel & Ghajar, [2011)).
Se utiliza la siguiente expresion para representar la radiaciéon solar:

qun = G Asa (1)

Donde qun es la radiacion solar, G es la irradiancia solar total, As es el 4rea super-
ficial y « es la absortividad de las superficies afectadas por la radiacion solar.

= Radiacién de albedo Debido a que no toda la radiacién puede ser absorbida por los
cuerpos, un porcentaje de esta siempre se refleja. La radiacion de albedo es la radiacién
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solar que no pudo ser absorbida por la Tierra y es reflejada al espacio. Esta depende
de varios factores, como lo es la latitud, la estacion del ano, las condiciones climéaticas,

etc. (Cengel & Ghajar, [2011)).

La radiacion de albedo en el espacio depende de varios factores que se veran en la
siguiente expresion:

Jo = GeaF Asa (2)

Donde J, es la radiacién de albedo, a es una constante para el albedo de diferentes
planetas que se puede ver en el Cuadro 2, F' es el factor de visibilidad y G, es la
constante solar, A es el area superficial afectada por la radiaciéon de albedo y « es la
absortividad de los materiales.

El factor de visibilidad se obtiene de la siguiente manera:

R3
F=0T Ry ¥

Donde R, es el radio de la tierra y h es la altitud a la cual estard ubicado el satéltie.

La constante de albedo para diferentes planetas a varia por temporadas. Segun Gil-
more en su libro Spacecraft Thermal Control Handbook calcular el valor de albedo por
temporadas es inviable, asi que se utiliz6 la informacién obtenida por solargis, una
compania que se encarga de obtener datos promedios mensuales del albedo afuera de
la tierra. La constante obtenida es la més alta de 0.16 para el mes de julio del afio

2020 (Solargis, [s.).

Figura 1: Variacién anual del albedo
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Fuente: Solargis. (2021)

= Radiacién infrarroja de la tierra La tierra emite radiaciéon en forma de ondas
infrarrojas que se convierten en radiacién térmica. Esta radiacion de igual manera es
absorbida por las caras del satélite que miran a la tierra. La radiacion infrarroja que
emite la Tierra tiene una intensidad de 237 W/m? y esta se emite uniformemente en
todos los rincones del planeta (Fortescue y col., . Debido a que la intensidad dis-
minuye dependiendo de la altitud en la que se encuentra el objeto, se puede aproximar
un valor con la siguiente expresion:

Jp = qirF'Age (4)
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Donde g;j es el promedio de radiaciéon infrarroja y F' es el factor de visibilidad, Ag
es el area superficial afectada por la radiaciéon infrarroja y € es la emisividad de las
superficies exteriores afectadas por la radiacion.

= Radiacién emitida por el satélite El satélite emitira radiacién de su propio cuerpo
debido al cambio de temperaturas que hay entre él y el ambiente. Esta se encuentra
expresada por la siguiente ecuacion:

Qemitida = €0 As (Te4 - Télspacio) (5)

Donde € es la emisividad en las superficies del CubeSat, o = 5.67 * 108 es la constante
de Steffan-Boltzmann, 7, es la temperatura de equilibrio y Tispacio €s la temperatura
del espacio (Cengel & Ghajar, 2011)).

5.2.3. Resistencia térmica por contacto

En el anélisis de conduccién de calor hacen la suposicién que existe un contacto perfecto
entre dos capas, pero este caso no es real. En la realidad hasta las capas lisas poseen un
grado de aspereza cuando se examinan con un microscopio, ya que se pueden encontrar picos
y valles. Al existir este tipo de topologia en las piezas, en los valles se formaran vacios de
aire y como resultado de las numerosas brechas de aire, se obtiene un aislamiento debido
a la baja conductividad del aire. Este se le conoce como resistencia térmica por contacto,
R, donde su valor se ha determinado experimentalmente. Esta se puede obtener usando la
conductancia térmica por contacto, la cual se expresa de la siguiente manera:

Q/A

he= —4 2
‘ AT’interfase

(6)

Donde h. es la conductancia térmica por contacto, Q es la transferencia de calor a través
de la interfase, A es el drea aparente de la interfase y AT}, ser fase €8 la diferencia efectiva de
temperatura en dicha interface (Cengel & Ghajar, 2011)). Esta se relaciona con la resitencia
térmica de la siguiente manera:

R.= — (7)

Este tipo de calculo es importante para obtener un resultado més acertado, pero debido
a que el ambiente en el que se encontrara el satélite es el espacio, no habra aire. Debido al
vacio que hay en el espacio no habran brechas de aire, por lo que se puede despreciar este
tipo de céalculo.
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5.3. Orbita

5.3.1. Factores que afectan el tiempo de vida del satélite

= Altura de 6rbita La 6rbita en la que se encontrara el satélite es de suma importancia
ya que permite predecir el tiempo de vida que tendra el satélite debido a las condiciones
de la atmosfera y de igual manera, permitird analizar los tiempos en los que el satélite
se encontrara en sombra o cuando sera afectado por la radiacion solar. Como se puede
apreciar en la Figura 2, el centro de investigacion australiano de ingenieria espacial
elaboré una gréfica donde se ve que conforme el satélite tiene una mayor altura de
Orbita, su tiempo de vida es mayor (Qiao y col., 2013).

Figura 2: Tiempo de vida vs altura inicial de 6rbita
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Fuente: Qiao y col. (2013)

= Masa El tiempo de vida de los satélites puede variar significativamente dependiendo
de varios factores. La masa es un factor relevante, pese a tener una geometria estan-
darizada, la masa puede variar debido a los diferentes métodos de manufactura. En la
Figura 3 se puede apreciar que conforme se aumenta la masa de un satélite CubeSat
3U, su tiempo de vida aumenta (Qiao y col., 2013).
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Figura 3: Tiempo de vida vs masa de un CubeSat 3U
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Fuente: Qiao y col. (2013)

» Area de arrastre El area de arrastre afecta significativamente el tiempo de vida de un
CubeSat. El Centro de Investigacion Australiano de Ingenieria Espacial ha realizado
pruebas donde a una de las dimensiones del satélite se le modificé su medida estandar
y se demuestroé que el tiempo de vida se redujo drasticamente. En la Figura 4 se aprecia
que al aumentar el largo o el ancho 1 centimetro, se puede reducir el tiempo de vida
de dias hasta anos, dependiendo la altura de érbita en la que se encontraré el satélite

(Qiao y col., |2013)).

Figura 4: Tiempo de vida vs area de arrastre
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Fuente: Qiao y col. (2013)

= Flujo de calor El flujo de calor es un valor que se debe estimar previo al lanzamiento
del satélite. Dependiendo del valor obtenido se obtendran diferentes tiempos de vida,

por lo que hoy en dia solo se pueden tener aproximaciones.
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5.3.2. Tipos de oérbitas

El planeta tierra tiene diferentes tipos de érbitas que se pueden clasificar por su altura,
por el tipo de aplicacién que se le dé, por su inclinacién o por la forma.

= Orbita terrestre baja Tiene una altura de 250 a 1000 kilometros. Se debe tener en
cuenta que posee una velocidad mayor a 7 km/s, continuos eclipses y hay facilidad de
puesta en Orbita. Por lo mismo, los satélites tipo CubeSat utilizan este tipo de érbitas
bajas. Dentro de esta se han desarrollado misiones importantes como la Estacion Es-
pacial Internacional (ISS por sus siglas en inglés), el telescopio Hubble y otros satélites
que tienen seguimiento atmosférico. Dentro de sus ventajas se puede encontrar cober-
tura global, uso eficiente del espectro y determinaciéon de la posicién del cuerpo. De
igual manera, posee inconvenientes, ya que como de las érbitas mas utilizadas posee
una gran cantidad de basura espacial, asi como muchos eclipses (R. Martinez & Calvo,

2014).

» Orbita terrestre media Esta orbita tiene una altura de 1000 a 30,000 km. Posee de
igual manera una alta velocidad que varia entre 3 y 7 km/s. Es mas complicada la
puesta en Orbita a comparaciéon de la 6rbita terrestre baja ya que requiere de varias
etapas.Tiene como ventaja una cobertura global, un uso eficaz del espectro y en el
area de comunicaciones moviles, tiene retardos medios para enviar informacion. Al
igual que la orbita anterior, esta sufre muchos eclipses y de basura espacial, asi como
una sefial variable por la distancia (R. Martinez & Calvo, 2014)).

» Orbita geoestacionaria En esta orbita se encuentran la mayoria de satélites que se
usan para radiodifusiéon, comunicacién de flotas, comunicaciones moéviles, meteorologia,
satélites de relay, etc. Se encuentra arriba de los 35,000 km y tiene la ventaja de tener
cobertura en zonas pobladas, la puesta en 6rbita es conocida ya que es de las principales
orbitas utilizadas y tiene interferencias predecibles. Sus principales desventajas son:
el no poder cubir zonas polares, perder el enlace continuamente, presentar un retardo
considerable en la transmisiéon de informacioén y tener un bajo angulo de elevacion sin
olvidar los eclipes y basura espacial (R. Martinez & Calvo, 2014).

» Orbita terrestre alta En esta orbita se ubican muy pocos satélites debido a que
se encuentra demasiado alejada como para obtener una transmisién de informaciéon
aceptable. Comienza arriba de los 35,000 km (R. Martinez & Calvo, [2014)).

5.3.3. Elementos orbitales clasicos

Para poder describir la posiciéon y velocidad de un satélite en tres dimensiones se em-
plea un sistema coordenado geocéntrico ecuatorial, donde se utiliza un vector para radio
y otro para velocidad. Este sistema puede ser un poco complejo si no se trabaja con una
computadora, por lo que se emplean elementos orbitales clasicos que ayudan a visualizar la
posicion y velocidad del satélite.

» Semieje mayor (a) Este parametro describe el tamano de la orbita, con este valor
se puede calcular el periodo de la misma (Agencia Espacial Mexicana, 2015).
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Este parametro se puede calcular de la siguiente manera:

Tp+Tq

=2l (5)

Donde 7, es el punto donde el satélite se encuentra mas cercano al cuerpo central, en
este caso la Tierra, y se le conoce como apoapsis. Mientras que 7, es el punto donde
el satélite se encuentra mas alejado del cuerpo central y se le conoce como apoapsis.

» Excentricidad (e) Este define la forma de la érbita, ya que mientras mas grande
el valor de excentricidad, méas eliptica es la 6rbita. Para orbitas elipticas, el valor
de la excentricidad se encuentra entre 0 y 1. Una orbita circular tiene un valor de
excentricidad de 0, mientras que las érbitas con valores iguales o mayores a 1 se
escaparan del campo gravitacional del objeto que rodean (Agencia Espacial Mexicana,
2015).

La excentricidad se calcula de la siguiente manera:

=2 "p (9)
Te +7p

Figura 5: Orbita segtn la excentricidad
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Fuente: Agencia Espacial Mexicana (2015)

» Inclinacién del plano de érbita (i) Es el angulo entre el plano ecuatorial de la tierra
y el plano de la d6rbita que describe el satélite (Agencia Espacial Mexicana, 2015).

19



Figura 6: Tipos de érbita y su inclinacion
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» Ascension recta del nodo ascendente (£2) Corresponde al angulo entre el eje "xz
el nodo ascendente. Este se mide respecto a la direccion del eje "x"(Agencia Espacial

Mexicana, 2015).

Figura 7: Angulo Omega
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Fuente: Agencia Espacial Mexicana (2015)

» Argumento del perigeo (w) Angulo sobre el plano de la érbita del satélite, dirigido
en el sentido de movimiento del satélite y se mide desde el nodo ascendente hasta el
punto del perigeo (Agencia Espacial Mexicana, 2015).

» Anomalia verdadera (f) Es un elemento relativo al tiempo en que un satélite pasa
por un punto en particular alrededor de la érbita que describe, por lo general se toma
como referencia el perigeo (Agencia Espacial Mexicana, 2015).

5.3.4. Velocidad y periodo orbital

Es de suma importancia conocer el periodo orbital de un satélite para determinar cuanto
tiempo permanecera en la luz o en eclipse. Este valor puede cambiar dependiendo del tipo
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de 6rbita que tome el satélite. La velocidad de satélite se calcula como:

GM
Vorb = T (10)

Donde v, es la velocidad de satélite en orbita, M es la masa corporal central (masa
del planeta Tierra), G es la constante de gravitacion universal (G = 6.67x 101“\27"32) yr
es la distancia desde el centro del cuerpo central hasta el centro de masa del satélite (de
Andalucia, .

7“3
T =2n ;%% (11)
o

Donde T es el periodo, g es el campo gravitatorio terrestre y R, es el radio de la Tierra.

Con la ecuacion de periodo orbital se puede calcular las dos fracciones de tiempo en las
que el satélite se encontrard a la luz solar o en sombra. Ya que se puede considerar que el
sol se encuentra en el plano de la 6rbita, sus rayos son paralelos y tangentes a la tierra.

Figura 8: Periodo en la luz del sol y la region de sombra
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La ecuaciones para calcular la fraccion de tiempo en la luz y en la sombra son:

R,
R,+h

) (12)

o = cos {(

Donde R, es el radio de la tierra y h es la altitud de la érbita.

180 + 2«

360 (13)

Tsol = (

180 — 2«

Tsombra = (W) (14)
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Donde Ty, es el periodo que permanece en la luz del sol y Tsompre €s €l periodo que
permanece en la sombra (Salgado & Santiago, 2014)).

5.4. Mecanica orbital

5.4.1. Marcos de referencia

Un marco de referencia es un sistema de 3 coordenadas perpendiculares que sirven co-
mo sistema de referencia para describir la evolucién en el tiempo de un sistema dinamico.
Estos tienen la propiedad de describir al sistema mediante distintas geometrias o puntos de
referencia. Para definir la ubicacion del satélite en el espacio, se necesita establecer uno de
los marcos de referencia que se mencionan a continuacion:

= Earth centered inertial frame Marco de referencia donde el origen es el centro de
gravedad de la tierra. El eje x apunta hacia el equinoccio vernal, el eje z hacia el polo
norte celeste, el eje y es el producto cruz entre el eje x y z (Grewal y col., 2007)).

» Earth centered fixed frame Este marco de referencia tiene el mismo origen y coor-
denada z que el Farth centered intertial fram, pero rota con respecto a la Tierra. Las
longitudes entre los dos marcos de referencia varian como una funcién lineal de tiempo
(Grewal y col., [2007)).

» LVLH Este es un marco de referencia donde el eje z apunta siempre hacia el centro
de la Tierra, el eje y apunta hacia la normal negativa del plano orbital. El eje x es el
vector perpendicular entre los dos ejes anteriores (Grewal y col., 2007]).

= QMAG Sistema de referencia en el que el eje z se encuentra apuntando hacia la di-
reccion del campo magnético, el eje x-y se encuentran perpendiculares al eje z (Grewal
y col., [2007)).

» Body frame Es un sistema de referencia donde el origen y los ejes cartesianos son
definidos dentro del cuerpo del satélite. Es un sistema empleado en el momento del
ensamblaje del satélite y se utiliza de igual manera, como sistema de control de actitud
para conocer la orientacion del satélite (Grewal y col., 2007)).

5.5. Cuaterniones

Sir William Rowan Hamilton fue un fisico matematico irlandés que desarroll6 el algebra
de los cuaterniones. Estos representan una gran ventaja sobre las matrices de rotaciones de
tamano 3x3 ya que se necesitan de 9 componentes para el cilculo de la rotaciéon de un vector.
Mientras que un cuaternioén utiliza 4 componentes, como resultado se puede trabajar con una
menor cantidad de informacion para calcular la rotaciéon de un objeto. Los cuaterniones se
utilizan en computadoras de vuelo o en estudios de simulacién en los que estan involucrados
grandes cambios en el dngulo a la hora de monitorizar la altitud de un satélite, por ejemplo.
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Los cuaterniones, en este caso, se utilizardn con el fin de calcular la rotaciéon del satélite
empezando por las siguientes propiedades:

2= =k =ijk=—-1 (15)
Donde: ¢ = (1,0,0); 7 = (0,1,0); £ = (0,0,1)

El producto de dos cuaterniones p y q se define como

p=po+p=po+ip1+ jp2 + kp3
q=qo+q=qo+iq +jq + kg3
Pq =pogo — P q+Ppog+ qop+pXq

Si se define el siguiente operador:

R, (V) = qugx (16)

Segtn Kuipers, el operador posee 2 propiedades principales: el vector R,(¥)) no cambia
de magnitud con respecto a la magnitud de ¥ y si el vector ¥ apunta hacia la direccion del
vector ¢ este permanece sin cambios. Estas 2 propiedades definen la rotacion de forma que
no cambia la norma del vector y los vectores que apuntan hacia el eje de rotacién no se ven
afectados. Asi, Kuipers demostroé con el siguiente teorema que el uso de los cuaterniones
para la rotaciéon de vectores y sistemas de referencia es justificado.

. 0 . .0
g=qo+q= cos(g) + usm(§) (17)

Por lo que para cualquier vector ¢ el operador en la equacién 16 es equivalente a una
rotacion del vector en un dngulo 8 alrededor de los ejes de rotacion.

5.6. Simulaciones térmicas en ANSYS

5.6.1. Mallado

El mallado es un aspecto importante al configurar el modelo en ANSYS puesto que
mejora la presicion y la exactitud de la simulacién. Al realizar un anélisis térmico se deben
tomar en cuenta ciertas consideraciones que mejoraran los resultados.

» Tasa de Flujo de Calor (heat flow rate) Se debe refinar el mallado en el punto
que se aplicara el flujo de calor. Esto se debe realizar especialmente si los elementos
poseen diferentes conductividades térmicas. Si hay posibilidad se debe optar por usar
otra opcién como carga de la tasa de generacion de calor o heat flux rate load (ANSYS,
2020)).
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= Sistemas abiertos Para sistemas abiertos donde se tienen pérdidas significativas al
ambiente, se puede utilizar un mallado moderado con un refinamiento y ntimero de
divisiones moderado para capturar la radiacién perdida con una exactitud aceptable
(ANSYS, 2020).

= Superficies con radiacién Si se tiene una superficie con radiacién es importante
que los elementos coincidan, nodo por nodo (sin nodos intermedios), porque de otra
manera la solucion obtenida sera incorrecta (ANSYS, [2020).

= Radiosity Solver Method Este método se utiliza para problemas que involucran dos
o mas superficies que reciben o emiten radiacién. Para que este método de solucion de
radiacion sea efectivo, la resolucién de las superficies deben ser similares. Esto hace
referencia que entre superficies que emiten o reciben radiaciéon deben tener un mallado
similar. Al hacer esto, se evitaran errores de reciprocidad (ANSYS, 2020).

5.6.2. Contactos

Al Quetzal-1, primer satélite tipo CubeSat desarrollado por la Universidad del Valle de
Guatemala, se le realizoé un analisis térmico en ANSYS donde se llegd a la conclusion que,
al estar la mayoria de las piezas pegadas o atornilladas en el modelo real, en la simulacién
se podia utilizar como contacto Bonded o contacto fijo en todas las superficies de contacto
(D. Martinez, 2019). Esto es porque es el contacto que més se asemeja al modelo real.
Los contactos bonded se pueden dividir en dos grupos, los simétricos y los asimétricos. Los
simétricos no representan ningin problema al realizar el analisis ya que la transferencia de
calor entre dos materiales con el mismo coeficiente de conductividad es simétrica. Pero si se
tiene el caso que dos materiales con diferentes coeficientes de conductividad estdn en contacto
se debe realizar el tipo asimétrico. En este caso el material con el coeficiente de conductividad
térmica mas baja serd el contact, mientras el que tenga la conductividad térmica mas alta
serd el target. El cambiar a esta configuracion se obtendréd una mejor representacion del
comportamiento real, por lo que se obtendran mejores resultados (Simutech, |s.f.).

5.7. Propiedades de los materiales que componen el Quetzal-1

El Quetzal-1 es una referencia a tomar en cuenta para el nuevo satélite tipo CubeSat
3U, ya que se componen de muchos materiales similares. Las propiedades necesarias para
realizar el analisis térmico son: densidad, conductividad térmica, calor especifico, coeficiente
de absorcion y coeficiente de emisividad. Denis Martinez realiz6 tablas con los componentes
del satélite, el material del cual esta compuesto y sus propiedades. Es importante tomar en
consideraciéon que se necesitan las propiedades emisividad y absortividad de los materiales
ya que hay generaciéon de calor por algunos componentes electrénicos como OBC, COMM,
ADCS, EPS y las baterias. De igual manera, se tiene disipacién de calor debido al vacio del
espacio, por lo que los componentes externos como los paneles solares, la estructura y las
celdas solares tendran radiacion hacia los alrededores (D. Martinez, 2019).
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Cuadro 2: Propiedades de los materiales que componen al Quetzal-1

Componente Material Densidad (Kg/m?)
Celdas solares Aresniuro de galio | 5320
Estructura Aluminio 7075 2810
Carrousel /standoff /arducam Aluminio 6061 2700
PCB FR-4 1850
Baterias Litio 534
Motor Acero Inoxidable | 2700
OBC, COMM, PC104 BUS, EPS, Magnetométro | BLCP 1750
Sistemas de antenas Cobre 8300
Filtros Borofloat 33 2230
Calentador de baterias Kapton Tape 1420
Iman NdFeB 7400
Conectores en general Nylon 1460
Brida de iman Policarbonato 1200
Antenna PCB Poliamida 1520
Tornillos, tuercas y arandelas Acero Inoxidable | 8000

Fuente: Martinez (2019)

Cuadro 3: Continuacién de propiedades de los materiales que componen al Quetzal-1

Componente Conductividad térmica (-2-) | Calor especifico (C*—%g)
Celdas solares 52 350
Estructura 130 848
Carrousel /standoff /arducam 152 885
PCB 0.29 1150
Baterias 85 1560
Motor 152 885
OBC, COMM, PC104 BUS, EPS, Magnetometro | 1.56 1200
Sistemas de antenas 405 385
Filtros 1.2 830
Calentador de baterias 0.12 1090
Imén 8.95 500
Conectores en general 0.25 1700
Brida de iman 0.19 1200
Antenna PCB 0.25 1150
Tornillos, tuercas y arandelas 15.1 480

Fuente: Martinez (2019)

Cuadro 4: Propiedades de emisividad y absorcién de los componentes externos del satélite

Celdas solares PCB Estructura Baterias Camaras OBC Transceivers
Absorcién (o) 0.9 0.72 0.7 - - - -
Emisividad (e) 0.81 0.8 0.8 0.04 0.05 0.13 0.1

Fuente: Martinez (2019)
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CAPITULO O

Metodologia

6.1. Descripciéon de metodologia

En la investigacion previa se buscéd informacion sobre la estructura de un CubeSat 2U
y cémo esta conformado segin sus moédulos. Asimismo, se obtuvo informaciéon sobre como
elaborar un mallado preciso en ANSYS Workbench que permitié realizar simulaciones mas
rapidas y con mejor detalle. Por otro lado, se procedi6 a investigar sobre los tipos de transfe-
rencia de calor que tendra el satélite en el espacio y como obtener los datos de los diferentes
tipos de radiacién para luego tabularlos y agregarlos a la simulacién. Por tltimo, se analizé
la orbita en la que se encontraré el satélite y como esto afecta a los tiempos en los que se
encontrard expuesto al sol.

Se realizo una libreria de materiales donde se listaron las propiedades como la densidad,
emisividad, absortividad, conductividad y calor especifico. Para obtener informacion sobre
los materiales se consulté a los proveedores y sus fichas técnicas. Los materiales fueron
agregados conforme indicaron los encargados de los modulos del satélite y se definieron los
componentes electréonicos y mecénicos con los que se trabajaron.

Se realiz6 un analisis de transferencia de calor para determinar los diferentes tipos de
radiaciones que afectan al satélite, asi como la conduccién entre los componentes adentro.
Con ayuda de la informacién obtenida en la investigacion previa, se utilizaron las ecuacio-
nes para determinar la cantidad exacta de calor generado y calor disipado que tienen los
diferentes modulos.

Se obtuvieron los datos de generacién de calor y disipacion de calor de los diferentes com-
ponentes electréonicos y mecanicos de los proveedores del producto para obtener informaciéon
valida.

Se consulto constantemente al encargado de generar el modelo CAD (Diseno Asistido por
Computadora) del satélite por la version actualizada de este constantemente. Esto es porque
en las primeras fases el satélite pasa por varios prototipos, por lo cual esti en constante
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actualizacion. Luego se simplificd con la ayuda de Autodesk Inventor, para obtener resultados
de la simulacién en una menor cantidad de tiempo.

El analisis orbital es una parte fundamental para obtener una simulacién mas cercana a
la realidad ya que provee informacién sobre cuanto tiempo el satélite estara expuesto al sol
y cémo este recibira calor por parte de la radiacién que emite la estrella. Se utiliz6 paginas
como tracksat.space la cual permite saber la posicién de los satélites que se encuentran a
diferentes alturas en la Orbita y si se encuentran en sombra o frente al sol. Asimismo, se
utilizaron otras herramientas como systems tool kit (STK orbit software), el cual permite
hacer analisis complejos de objetos en 6rbita.

En la investigacion previa se buscaron las ecuaciones para determinar la cantidad de
radiacion que afectan las diferentes caras del satélite y sus componentes. Las ecuaciones
obtenidas venian de fuentes confiables como NASA.

Se procedieron a tabularse los resultados obtenidos en la etapa anterior en orden crono-
l6gico, ya que la radiacion recibida por el satélite cambia a través del tiempo. Estas tablas se
ingresaran en ANSYS y fue la informacién que le permiti6 al programa realizar la simulacién.

Para realizar el analisis térmico se utilizo el programa ANSYS Workbench, el cual per-
mite realizar anélisis de elementos finitos de diferentes tipos, donde se utiliz6 un anéalisis de
transferencia de calor. Dentro del médulo se ubicaron los contactos del satélite y se seleccio-
naron los objetivos y los contactos, los cuales son 2 superficies que estaran en contacto en
ANSYS para establecer una transferencia de conducciéon o que no habra movimiento entre
ellas. Esto fue colocado de acuerdo a su coeficiente de conduccién para obtener un resultado
més parecido a la realidad. Con la ayuda de la investigacion previa, se obtuvo los parametros
para realizar un buen mallado que de mayor precision. Asimismo, se utilizaron las tablas de
la fase 8 para ingresar los diferentes tipos de radiaciones que afectan al satélite a través del
tiempo.

Se realizaron varias simulaciones donde el objetivo es obtener resultados més apegados a
la realidad. Esto se validé comparando la simulacién con los datos que proveen los sensores
del Quetzal — 1, los cuales reflejan las temperaturas reales del espacio. Asimismo, se verificd
cémo la radiacion afectaba a las superficies externas del satélite y se procedié a tomar la
decision de si se necesitaba un protector de radiacién o no.
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6.2. Requisitos

Cuadro 5: Requisitos del analisis térmico

Lista de requisitos

ID Requisito

TA-1 La simulacién en ANSYS debera dar resultados de temperaturas de todos los componentes criticos
del satélite.

TA-2 Identificar los rangos de temperatura operacional para cada componente del CubeSat.

TA-3 Identificar las propiedades térmicas de emisividad, coeficiente de absortividad, coeficiente de con-
duccion y calor especifico de todos los componentes.

TA-4 Determinar los efectos de la radiacion en los componentes.

TA-5 La simulacion en ANSYS deberd tomar en cuenta los componentes que generan calor y disipan
calor.

TA-6 La simulaciéon podra ser realizada para diferentes orbitas entre 400 y 800 km.

TA-7 Determinar la variacion de la radiacion respecto a la érbita.

TA-8 Se debera simular un estado transitorio que permita conocer las variaciones de temperatura que

sufre el satélite a través del tiempo.

TA-9 Realizar un manual que indique paso a paso como realizar la simulacion

Fuente: elaboracion propia

6.3. Transferencia de calor en el espacio

La transferencia de calor en el espacio se puede dar por radiacién y conduccién entre
las piezas del satélite. Debido a que no hay un medio como el aire o un fluido en donde
se pueda dar la transferencia, no existe la transferencia de calor por convecciéon. El satélite
recibe radiaciéon de diversas fuentes, como lo son la radiaciéon solar, radiacién de albedo y
radiacion infrarroja. Al mismo tiempo, se debe calcular la energia convertida por las celdas
solares. Para poder calcular la radiacién en cada cara del satélite, se debe conocer el area de
cada una de ellas. Para ello se utilizo6 Autodesk Inventor 2020 para medir el area tanto de las
celdas solares, como la del PCB (Printed Circuit Board) y el que conforma la estructura. En
el codigo generado por Pablo Noack (encontrado en anexos) se deben definir los parametros
de las dimensiones del satélite, la velocidad y la posicién en el marco de referencia inercial
geocéntrico del satélite y los cuaterniones del satélite para obtener la rotaciéon del satélite
en una Orbita. Si se tiene conocimiento de la 6rbita en la que se encontrara el satélite, todos
estos datos se pueden encontrar.

Para establecer la posicion, velocidad y cuaterniones del satélite se utilizo el Software
STK. Para definir el satélite dentro de este software se usan los elementos orbitales clasicos
que definen la 6rbita del Quetzal-1. Este procedimiento se deberé realizar nuevamente cuando
se obtenga la 6rbita exacta en la se encontrara el nuevo satélite, ya que si la 6rbita cambia,
los resultados no seran representativos debido a que la radiacién que recibira el satélite y
los tiempos en los que se encontraré en luz y sombra cambiaran drasticamente.
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Cuadro 6: Parametros de 6rbita del Quetzal-1 utilizados para modelar la 6rbita del Quetzal-2

Parametro Valor
Semieje mayor (km) 6783.5
Excentricidad 0.000672
Inclinacion 51.6421°
Argumento de perigeo 60.1442°
Longitud del nodo ascendente | 29.0926°
Anomalia media 225°

Fuente: Garcia, 2013

Dentro de la aplicacién se debe crear un escenario, con el nombre de la misién y la fecha
de la misma. Como no se posee una fecha exacta, se simulara el satélite durante un dia para
verificar cobmo se comportara al estar expuesto al espacio exterior.

Figura 9: Crear un escenario dentro del software STK
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El siguiente paso es insertar un objeto, en este caso, un satélite y en el método se eligira
la opcion de Insert default como se puede ver en la Figura 10.

Figura 10: Insertar un satélite default para el analisis orbital
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Se selecciona el objeto que se cred en la columna izquierda y aparecera una nueva ventana
como se ve en la Figura 11. En esta ventana se introducen los parametros orbitales definidos.

Figura 11: Ventana donde se introducen los parametros orbitales
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Una vez configurado el satélite, se puede dar click derecho sobre este y oprimir la opcién
de Report and Graph Manager que genera la ventana (ver Figura 12). Dentro de esta ven-
tana se deben exportar como archivos ".csv'"los reportes de Attitude Quaternions e Inertial
Position Velocity.

Figura 12: Ventana con los reportes generados por STK
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6.4. Analisis del modelo matematico

El modelo implementado en ANSYS se basa en el modelo matemético de la ecuacion de
conservacion de energia:

oT 9 q
e T4+ 1 1
5 aVT + P (18)
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Donde a = p%, k es la conductividad térmica del material, p es la densidad, ¢, es el

calor especifico del material, ¢ es la disipacion de calor de los dispositivos electronicos.

Esta ecuacion se puede simplificar de la siguiente manera:

Qabsorbido - Eim&erna = Qemitida (19>

Qabsorbido - Qalbedo + Qinfrarroja + Qsolar + Qdisipacioninterna (20)

. . . . . 4 4
Qalbedo + Qinfrarroja + Qsolar + Qdisipacioninterna - Einterna = EUAS (Te - Tespacio) (21)

De la ecuacion 21 se despeja para T, la cual es la temperatura de equilibro.

il/Qalbedo + Q'mfrarroja + Qsolar + Qdisipacioninterna - Einte’/‘na + T4

EUAS espacto

T, =

6.5. Configuracion de cédigo en Matlab

El cédigo de Matlab implementado por Pablo Noack calcula los tiempos de luz y sombra
con base en las velocidades y posiciones encontradas en el software STK. Para esto utiliza
el CubeSat Toolbox de Matlab, el cual posee ecuaciones predefinidas que permiten calcular
varios parametros orbitales. Con la funciéon eclipse se puede encontrar los tiempos de luz
y sombra. Para calcular la rotacién del satélite se asumio que el sistema de referencia se
encuentra siempre alineado al campo magnético de la Tierra utilizando la funcion QMAG
en Matlab. De esta manera el cuaternién hace que el satélite gire de tal forma que sus ejes
siempre estén alineados con el campo magnético.

Consecuentemente, se calculan los flujos totales de calor introduciendo las constantes
del modelo como el area del satélite, la masa, las dimensiones, porcentajes de albedo, tem-
peratura inicial y velocidades angulares junto con los cuaterniones que las representan. En
la Figura 13 se pueden apreciar los flujos totales de calor por cara que se introduciran en
ANSYS.
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Figura 13: Flujos totales de calor por cara del satélite
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El modelo de Pablo Noack utiliza los modelos de perturbaciones simplificados conocidos
como SGP4. Estos calculan el estado y posicién de un satélite con respecto al marco de
referencia inercial geocéntrico de la tierra. Estos predicen el efecto de las perturbaciones con
la forma de la Tierra, el arrastre, la radiacion y el efecto de la gravedad en otros cuerpos
como la luna y el sol. Estos aproximan el movimiento de satélite que tienen periodos orbitales
inferiores a 255 minutos, como sucede para un satélite de 6rbita baja.

6.6. Tareas que realiza el satélite

El satélite realiza 4 tareas principales, las cuales son mandar informacioén, recibir infor-
macién, procesar la informacién y tomar fotos. Para eso hay 4 elementos principales que se
encargan de realizarlas: el OBC, los transceptores, las baterias y las cAmaras. Estos al estar
encendidos, disipan calor, el cual es importante considerar al realizar la simulacién. De igual
manera, estos irradian calor hacia sus alrededores, por lo que pueden alterar las tempera-
turas internas de los componentes electronicos. Segin Lara (2017), no todas las tareas se
pueden realizar en un solo ciclo orbital, por lo que estas se distribuyen a lo largo de 3 ciclos
orbitales con el fin de ahorrar energia. Por lo que la distribuciéon de tareas se veria de la

siguiente manera:
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Cuadro 7: Tareas realizadas en cada ciclo orbital

Ciclo orbi- | Toma de | Procesamiento | Envio de | Recepciéon
tal fotografia de informa- | informa- de informa-
cion ciéon cion
1 OBC, cama- | OBC y bateria
ra, bateria
2 OBC y bateria OBC,
COMMS
y baterias
3 OBC y bateria OBC,
COMMS
y baterias

Fuente: Lara (2017)

Figura 14: Disipacion de calor de los componentes electronicos a través del tiempo
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Fuente: Lara (2017)
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6.7. Configuracion de ANSYS

6.7.1. Modelo 3D del CubeSat

Para realizar el analisis de elementos finitos se debe realizar un modelo 3D que represente
la geometria del satélite. Este se generd con el Software Autodesk Inventor 2020, simplifi-
cando algunos modulos para que se puediera realizar un anéalisis méas rapido en ANSYS.
Dentro de este modelo no se tiene elementos de sujecién como tornillos, tuercas y arandelas
que sostengan la estructura, ya que, para un anélisis de transferencia de calor no afectan
el resultado final. Asimismo, se simplificaron los componentes electrénicos para mejorar la
calidad del mallado y el tiempo en el que se obtienen resultados del anélisis. En la Figura
8 se puede observar el modelo méas detallado, mientras que en la Figura 9 se ve el sistema
simplificado del satélite donde elementos como los pines de componentes electronicos se eli-
minaron y se modificaron a elementos rectangulares. De igual manera, los chips de los PCBs
se eliminaron dejando la superficie lisa. El sistema DeOrbit del satélite se model6 como
un elemento sélido para simplificar el disefio, ya que el mallado de las velas complicaria el
analisis de elementos finitos por ser un material fino. Como se puede apreciar en la Figura
15, se nota un espacio vacio dentro del satélite y en la figura 16 ya no se encuentra este
espacio vacio. Esto es porque se coloco el sistema DeOrbit simplificado, el cuél hara que la
simulacién sea mas cercana a la realidad.

Figura 15: CubeSat 2U sin paneles solares y sistema DeOrbit

Fuente: Equipo CubeSat 2U (2021)
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Figura 16: CubeSat 2U simplificado

Fuente: Equipo CubeSat 2U (2021)

Se exportd el modelo a ANSYS 2020 en formato step al médulo de geometria. Dentro
de esta seccion del programa se pueden modificar geometrias simples (eliminar bordes, crear
superficies, etc.). Como se puede ver en la Figura 10, se utilizo la funcion de delete face para
eliminar los chaflanes de la estructura del CubeSat de manera que quedaran lisos.

Figura 17: Delete face
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@ Fixed Radius Blend
@ Veriable Radius Blend
< Vertex Blend

| @ Chamfer

E

De manera anéloga, se buscé eliminar todo chaflan de componentes electréonicos y de
estructuras internas del satélite que dificultardn obtener un mallado de mejor calidad.

6.7.2. Materiales

En ANSYS se deben asignar individualmente los materiales a la pieza correspondiente.
Antes se debe insertar los nombres de lo materiales y sus propiedades dentro de Engineering
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Data. La informacion de las propiedades de los materiales se encuentra en los cuadros 3, 4
y 5 donde se procede a copiarla en ANSYS.

Figura 18: Lista de materiales
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6.7.3. Contactos

Los contactos se pueden colocar todos como bonded ya que todas las partes del CubeSat
se encuentran unidas por tornillos o tienen pegamento, los cuales limitan el movimiento de
las piezas en todas las direcciones. En la Figura 19 se puede observar la pestana de ANSYS
donde se colocaron los contactos. Debido a que las piezas que estan en contacto poseen
diferentes coeficientes de conduccion, se poseen contactos asimétricos. Por ello se selecciond
el material con coeficiente de conductividad méas bajo como el contact y el material con el
coeficiente de conductividad méas alto como el target.

Figura 19: Lista de contactos

- ;"B Bonded - step_63759 To Casing Lente

?""""f‘" Bonded - step_63759 To PT-PLD-CAR-001-A Carousel Top Part 1

- 4", Bonded - step_63759 To PT-PLD-FILT-00X-1

-, 1. Bonded - Casing Lente To Arducam PCB

- 4", Bonded - Arducam PCB To Arducam PCB

-, Bonded - Disipador de calor To Microcontrolador

~4 B, Bonded - Disipador de calor To Memoria

i W, Bonded - Disipador de calor To Sensor

- B, Bonded - Disipador de calor To Casing Lente

,,,r‘l.k Bonded - Disipador de calor To Arducam PCB

— “¢l. Bonded - Disipador de calor To ESQ-126-12-G-D-LL_bpins

-/, Bonded - Disipador de calor To ESQ-126-12-5-D_pins

- “¢l. Bonded - Disipador de calor To ESQ-126-12-5-D_socket

i ;¥ Bonded - Disipador de calor To 710-00484-E Motherboard Module_1
-, "B, Bonded - Disipador de calor To 710-00484-E Motherboard Module _1
."'""‘/"‘ Bonded - Disipador de calor To 710-00484-E Motherboard Module_1
-, W, Bonded - Disipador de calor To 710-00484-E Motherboard Module _1
P -----‘/‘ll Bonded - Disipador de calor To 710-00484-E Motherboard Module_1
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6.7.4. Mallado

Se realiz6é un mallado general al CubeSat, donde se utilizo6 la métrica de skewness para
medir la calidad del mallado. Con el mallado que genera automéaticamente ANSYS se obtuvo
un skewness promedio de 0.61909.

Cuadro 8: Calidad del mallado sin modificaciones

Calidad
Calidad del mesh | Si, Errores

Limite de errores | Aggressive Mechanical
Calidad objetivo | Default (0.050000)

Suavizado Media
Meétrica del mesh | Skewness
Min 1.81e-10
Max 1
Promedio 0.61386

Consecuentemente se procedié a mejorar el mallado para reducir el 0.61909 y para me-
jorarlo, se le aplicaron dos métodos, multizona y tetrahedros. Debido a la complejidad de
algunas piezas como el standoff no se podia aplicar multizona, por lo que fue trabajado con
tetraedros. Asimismo, se aplicé un sizing para reducir el tamano de los elementos a 5 mm en
todo el satélite. El tener mas elementos al realizar el mallado ayuda a mejorar la precisiéon
del mallado. En las figuras 20 y 21 se puede apreciar el mallado exterior e interior realizados
al sistema. Asimismo, en la Figura 22 se ve que el skewness disminuyé a 0.43616, indicando
que la calidad del mallado aumento.

Figura 20: Mallado mejorado exterior
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Figura 21: Mallado mejorado interior

Cuadro 9: Skewness de mallado mejorado

Calidad

Calidad del mesh | Si, Errores

Limite de errores | Aggressive Mechanical
Calidad objetivo | Default (0.050000)

Suavizado Media
Meétrica del mesh | Skewness
Min 1.31e-10
Max 1
Promedio 0.43616

6.7.5. Asignacion de radiaciones

Al satélite le afectan diversas radiaciones. Primero se deben definir los materiales que
recibiran radiaciones solares, infrarrojas y albedo. En ANSYS, se selecciona la opcién de

radiation, con la cual se establece el coeficiente de emisividad para cada uno de los materiales
que recibiran la radiacion. En el Cuadro 4 se tienen las propiedades de emisividad para las
celdas solares, PCB, estructura, OBC, baterias, transceivers y camaras.
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Figura 22: Definiciéon de materiales que recibiran radiaciéon en ANSYS

Ansys

2021 R2

STUDENT

Lo

A continuacién se define la temperatura inicial del sistema. Este al salir de una nave
espacial atin no se encuentra a 2.7 kelvin, por lo que se le coloca una temperatura inicial de

0°C. (Haynes, [s.fJ).

Figura 23: Definicién de temperatura inicial del satélite

W
Details of “Initial Tem peratu P e T T T D D D D D D D D e J.'.l. 0O x
=| Definition
Initial Temperature Uniform Temperature

Initial Temperature Value |0, *C

Luego se configuraron los componentes que tenian una generacion de calor interna. Den-
tro de estos componentes se encuentra: OBC, camaras, baterias y 2 transceivers.

Cuadro 10: Generacién de calor de componentes internos del satélite

Componente interno | Generaciéon de calor (W)
OBC 0.22
Camaras 1.38
Baterias 0.3513
Transceiver 0.98802

Fuente: Lara (2017)
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Figura 24: Definicién de calor generado por componentes internos

Por dltimo, se introducen los flujos de radiaciones totales que reciben las caras externas
del satélite obtenidas con el c6digo generado en Matlab incluyendo la rotacion del satélite
en el espacio a través del tiempo. Estas se deben introducir como Heat fluxz ya que los datos
que se obtienen del cédigo estan como %

Con el codigo se pueden obtener las radiaciones para el periodo de tiempo que se desee,
pero debido a que la simulacién tarda varios dias en obtener resultados se simplifica de
la siguiente manera: En analysis settings se coloca en Number of steps: 1. Luego en Step
end time se coloca 600 s, esto es porque se haran mediciones cada 10 minutos de los datos
introducidos. En auto time stepping se coloca como on, ya que esto permitird optimizar la
simulacién para que tarde menos tiempo en obtener resultados. Se quiere que tome tiempo
cada 10 minutos por lo que en initial time step, minimum time step y mazximum time step se
colocara 550s, 550s y 600s respectivamente. Esto permite al usuario forzar a ANSYS a que
cada intervalo de tiempo donde se toma una medicién se encuentre entre 550 y 600 segundos.
Si no se hiciera esto, ANSYS calcularia automéaticamente cada intervalo de tiempo, haciendo
que la simulacién requiera un espacio en el disco duro de la computadora mayor y tome més
tiempo en calcular los resultados.

Figura 25: Configuracion del anélisis para diminuir el tiempo de calculo
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Figura 26: Flujo total de radiaciéon en las caras del eje x

0000 o050 0100(m)
N .
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Figura 28: Flujo total de radiacion en las caras
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Figura 29: Datos introducidos del flujo total de radiacion en las caras del eje y
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Figura 30: Flujo total de radiaciéon en las caras del eje z
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Figura 31: Datos introducidos del flujo total de radiacion en las caras del eje z
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6.8. Rango de temperatura

Para poder analizar los resultados de la simulacién es importante conocer los rangos
de temperatura operacional de cada componente electronico del satélite. Si la temperatura
obtenida en la simulacién es una que no se encuentra dentro del rango aceptado del com-
ponente presentard un riesgo para la misién y habra que aplicar un aislante térmico que le
permita operar correctamente. Los rangos de temperaturas obtenidos en las hojas técnicas
de cada componente son las siguientes:

Cuadro 11: Rangos de temperaturas operacionales de componentes electrénicos

Componente Temperatura operacional (°C)
Min Max
Estructura -195 122
PCB -40 130
Céamaras -30 75
Motor -30 70
Mecanismo de Carrusel -100 135
Transceptor UHF/VHF -30 85
Antena No definida No definida
Microprocesador -40 85
Bateria 5 45
EPS -20 85
Celdas Solares -170 120
Iméan -30 85
Barra de histéresis No definida No definida

Fuente: Lara (2017)

Los componentes electronicos que no se encuentran definidos es porque no se encontraron
los datos dentros de las fichas técnicas.
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CAPITULO [

Resultados
Cuadro 12: Verificacion del cumplimiento del requerimiento
Verificacién de requerimiento
ID Requerimiento Requerimiento
alcanzado
(Si/No)
TA-1 La simulacion en ANSYS deberé dar resultados de temperaturas | Si
de todos los componentes criticos del satélite.
TA-2 Identificar los rangos de temperatura operacional para cada | Si
componente del CubeSat.
TA-3 Identificar las propiedades térmicas de emisividad, coeficiente | Si
de absortividad, coeficiente de conduccién y calor especifico de
todos los componentes.
TA-4 Determinar los efectos de la radiacién en los componentes. Si
TA-5 La simulacién en ANSYS debera tomar en cuenta los compo- | Si
nentes que generan calor y disipan calor.
TA-6 La simulaciéon podra ser realizada para diferentes érbitas entre | Si
400 y 800 km.
TA-7 Determinar la variacion de la radiacion respecto a la orbita. Si
TA-8 Se debera simular un estado transitorio que permita conocer | Si
las variaciones de temperatura que sufre el satélite a través del
tiempo.
TA-9 Realizar un manual que indique paso a paso cémo realizar la | Si
simulacion

Fuente: elaboracion propia

Cuadro 13: Temperaturas méximas y minimas cuando el satélite esta en luz y sombra

Temperatura maxima (°C) | Temperatura minima (°C)

118.57 -53.004

Sombra 47.287 -81.767

Fuente: elaboraciéon propia
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Figura 32: Temperatura de las partes inferiores cuando este se encontraba en luz
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Figura 33: Temperatura de las caras frontales del satélite cuando este se encontraba en luz
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Figura 34: Temperatura del interior del satélite cuando este se encontraba en luz
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Figura 35: Temperatura del punto més frio cuando el satélite se encuentra en sombra
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Figura 36: Temperatura de la parte inferior del satélite cuando se encuentra en sombra
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Figura 37: Temperatura de la parte interior del satélite cuando se encuentra en sombra
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Figura 38: Temperatura de baterias a través del tiempo
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Figura 39: Temperatura de camaras a través del tiempo
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Figura 40: Temperatura de transceptores a través del tiempo
43800
8.8036
4
o
g
-4,
B,
13,605
; 20000 30000 40000 43800

49



I'cl

Figura 41: Temperatura de OBC a través del tiempo
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CAPITULO 8

Discusién de resultados

Analizando las figuras 32 hasta la 37 se pueden ver los 2 escenarios mas criticos a los
que estard expuesto el satélite, el punto donde se encontrara en luz y el punto donde se
encontrard en sombra. En las figuras 32 a la 34 se encuentra el satélite en luz donde se
puede apreciar que la temperatura mas alta es de 118.57 °C la cual se presenta en las celdas
solares y los PCBs traseros. Esto se debe a que durante este ciclo orbital, esta parte del
satélite se encuentra apuntando directamente al sol, por lo que recibe una gran cantidad de
radiacién solar. La parte fontral que se encuentra apuntando a la Tierra tiene temperaturas
menores, ya que las radiaciones infrarrojo y de albedo no representan un gran porcentaje a
comparacion de la solar.

En las figuras 35 y 36 se encuentra al satélite en un periodo de sombra, donde se obtienen
las temperaturas mas bajas en las celdas solares. La temperatura a la que se encuentran
presentes es de -81.76 °C. En este caso, la parte frontal se encuentra apuntando al espacio,
por lo que eso explica las bajas temperaturas. La parte trasera se encuentra apuntando hacia
la Tierra, por lo que la radiacién infrarroja y de albedo hacen que la temperatura aumente

de -81°C a -53°C.

En el interior del satélite se puede apreciar que se encuentra con temperaturas opuestas
a comparacion de los componentes externos. Esto se debe a la transferencia de calor por
conduccién, los componentes internos siempre tendran una temperatura opuesta a los ex-
ternos. Se puede apreciar en las figuras 37 y 34. En la Figura 34, el satélite se encuentra
en luz, pero estuvo durante cierto periodo en sombra, por lo que los componentes externos
mediante conduccion transfirieron el calor hacia los internos y por eso estos se encuentran
con temperaturas menores. De igual manera, en la Figura 37 donde el satélite se encuentra
en sombra, este venia de una etapa donde estaba en luz, por lo que los componentes externos
transfirieron su calor mediante conduccién, haciendo que los componentes internos tengan
temperaturas mas elevadas.
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A los componentes criticos (baterias, OBC, transceptores y camaras) se les asignaron
probetas para poder analizar sus temperaturas con mayor precisién. Asimismo, se tienen los
datos tomados por los sensores del Quetzal - 1 que serviran para comparar con los resultados
obtenidos en la simulacién. Estos se pueden ver a continuacién:

Figura 42: Temperatura de la bateria en semana 3 en érbita
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Fuente: Aguilar y Zea, 2020

Figura 43: Temperatura de la bateria en semana 11 en 6rbita
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Fuente: Aguilar y Zea, [2020]

Como se puede ver en la Figura 38, la temperatura de las baterias sube hasta que se
llega a una asintota horizontal en 32.85 °C. Luego las baterias se encuentran oscilando entre
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30 y 33 °C. En las figuras 43 y 44 se pueden apreciar datos reales de las temperaturas de
las baterias durante 2 semanas. La simulaciéon en ANSYS contiene datos para 12 horas,
pero se puede comparar ya que en la grafica de la semana 11, se puede apreciar que un
dfa la temperatura oscila entre 24 y 26 °C, caso similar a los resultados obtenidos en la
simulacion. Cabe resaltar que el Quetzal-1 contaba con solo una bateria, mientras que el
nuevo satélite contara con 2 baterias por lo que la disipacion de calor serda atin mayor en el
Quetzal-2. Esto explica por que las temperaturas no se encuentran exactamente igual, pero
se encuentran cercanas y dentro del rango de operacion de las baterias el cual se encuentra
entre 5 y 45 °C. Debido a la simplificacion del satélite para facilitar la simulacién, no se
contd con el calentador de baterias. Este se accionard automéaticamente cuando el sensor
de baterias detecte que la temperatura estd a 5°C ya que abajo de estas temperaturas
la bateria podria fallar. Finalmente, como se ve en la Figura 45, se realiz6 una regresion
cuadrética la cual es una herramienta estadistica que permite obtener una relacién entre los
datos de temperatura obtenida con una expresiéon matemética, en este caso una ecuacién
cuadratica. El coeficiente de determinacién R? es un ntmero entre 0 y 1, que indica qué
tanto se acercan los datos de temperatura obtenidos a la ecuacién cuadratica, mientras
més cercano a 1 sea, mas cercanos seran los datos. Con un R? de 0.9712 se puede afirmar
que los datos se asemejan a la parabola —3 x 107822 + 0.0018z + 3.6228. Esto indica que
el comportamiento de la temperatura tendra una tendencia a decrecer. Se puede notar
en la Figura 44, la temperatura de las baterias tienden a subir hasta una temperatura
méaxima y luego esta disminuye, como se puede apreciar en la Figura 45 con la regresion
cuadrética.

Figura 44: Regresion cuadratica y coeficiente de determinacion de temperatura de las baterias
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En la Figura 39 se tiene la temperatura de las cidmaras a lo largo de tiempo. Esta
se comporta con cierto patréon, ya que durante 2000 segundos su temperatura aumenta
y en los siguientes 4000 segundos diminuye. Durante la simulacién la temperatura de la
camaras funciona con ciclos de 6000 segundos, donde cada ciclo su temperatura maxima
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local aumenta. Como se puede apreciar en el Cuadro 13 y la Figura 45 los maximos de
las camaras se estabilizan, teniendo comportamiento similar al de las baterias donde su
temperatura méxima oscila entre 30 y 25 °C. Comparando estos valores con el rango de
temperaturas permisible para las camaras (-30 a 75 °C) se puede apreciar que se encuentran
dentro del rango permisible.

Cuadro 14: Temperaturas méximas de cada ciclo de 6000 segundos de las camaras

Tiempo (s) | Temperatura (°C)

1200 14.609
6000 18.62

11400 22.786
16800 26.481
22200 28.27

27600 27.67

33000 28.357
38400 29.695
43800 28.594

Figura 45: Temperaturas maximas de cada ciclo a través del tiempo
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La temperatura de los transceptores se puede ver en la Figura 40, pero esta demuestra
un comportamiento cadtico. Los transceptores estdn hechos de varios materiales, pero prin-
cipalmente de poliamida. Este componente al estar compuesto de varios materiales, no se
pudo obtener su coeficiente de emisividad exacto, por lo que se obtuvo experimentalmente
comparando las temperaturas reales del Quetzal-1 con las obtenidas en la simulacion y se fue
modificando hasta que se obtuvieron resultados similares. Sin embargo, debido al comporta-
miento cadtico que tiene seria importante seguir experimentando o preguntarle directamente
al proveedor si cuenta con el coeficiente de emisividad exacto para obtener un mejor resul-
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tado. De igual manera, las temperaturas obtenidas en la simulacién se encuentran dentro
del rango operacional (-30 a 85 °C)

Finalmente, se obtuvo la temperatura del OBC (On Board Computer) la cual se puede
ver en la Figura 41. Esta tiene un comportamiento similar al de las baterias, donde comienza
a crecer su temperatura hasta que llega a una asintota horizontal y permanece en un rango
entre 9 y 11.7 °C. Estas temperaturas se encuentran dentro del rango de temperaturas
operacionales (-40 a 85 °C). Por lo que todos los componentes criticos se encuentran dentro
de su rango de temperaturas operacionales.
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cAPiTULO 9

Conclusiones

. Los resultados obtenidos en la simulacién presentan una estimaciéon adecuada de las
temperaturas reales que soportara el satélite en el espacio, ya que se encuentran dentro
de los datos obtenidos por lo sensores del Quetzal-1, demostrando que el objetivo
general se cumpli6.

. Al comparar los resultados obtenidos con los rangos de temperatura operacional se
pudo apreciar que ningin componente externo o interno se encuentra en riesgo, todos
los componentes se encuentran dentro del rango de temperatura operacional.

. Las temperaturas de los componentes electronicos internos se comportan opuestos a
la de los componentes externos debido a la transferencia de calor por conduccién que
hay entre ellos.

. Las temperaturas de los componentes internos criticos se estabilizan luego de realizar
varios ciclos orbitales, dando la seguridad que sus temperaturas no seguirén creciendo
infinitamente.

. Se cumpli6 el objetivo mejorando la simulacién térmica previa, ya que en esta si se
tomaron en cuenta las radiaciones que afectaran al satélite en el espacio (albedo, solar
e infrarroja) y no solo la generacion interna del satélite. Ademés, se construyé un
modelo con la ayuda de Pablo Noack que simula el movimiento del satélite mientras
este orbita, sabiendo de manera precisa cuanto tiempo recibira los diferentes tipos de
radiaciones.

o7






capituLo 10

Recomendaciones

. Se recomienda realizar una simulaciéon mas detallada cuando ya se tengan definidos
todos los materiales y componentes que se utilizaran, donde se configure el coeficiente
de emisividad a todos los componentes internos del satélite, para determinar si la
radiacion interna de calor es significativa.

. El coeficiente de emisividad de los transceptores debera ser consultado con el fabricante
u obtenido experimentalmente para obtener el valor méas cercano a la realidad.

. Se debe tomar en cuenta el sistema Deorbit y el sistema de calentador de baterias
en la préoxima simulacion debido a que no se contaba con un modelo CAD de ambos
sistemas.

. Para realizar una simulacién més acertada, se debe tratar de utilizar el CAD completo
del satélite, ya que al simplificarlo se pierde exactitud en la respuesta.

. Realizar otra simulacién donde se simule mas tiempo el satélite, ya que esta solo con-
tenia datos de 12 horas pero seria ideal poder obtener datos de una semana del satélite
en el espacio. Esta simulacién representara mas tiempo para obtener los resultados y
se necesitara un disco duro con mayor espacio de almacenamiento en la computadora.

. Se recomienda obtener datos experimentales de la emisividad de componentes inter-
nos dado de que en simulaciones realizadas previamente sin considerar esta variable,
la temperatura de los componentes siempre aumentaba, y al incorporar los datos teé-
ricos de esta variable se logré simulaciones mas cercanas a la realidad. También se
recomienda obtener datos experimentales de la temperatura de placas electrénicas y
componentes recubiertos con material aislante, para poder mejorar los resultados de
la simulacién
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capiTuLo 11
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CAPITULO 12

Anexos

12.1. Cobdigo utilizado para simular la rotacion y el flujo total
de calor en las caras del satélite

d = RHSIsothermalCubeSat;

area = [100/1000*217,/1000, 100/1000*217/1000,100/1000*217 /1000,
100/1000*217/1000,103,/1000*100/1000,103 /1000*100/1000]
d.mass = 1;

d.area = area

d.uSurface = [1-10000;001-100;,00001-1|;
d.alpha = 0.9 0.9 0.9 0.9 0.9 0.9];

d.epsilon = [0.81 0.81 0.81 0.81 0.81 0.81];

d.cP =300;

d.powerTotal = 0;

t0 = mean(1);

plot(calendario)

Albedo = 0.21

t0 = mean(1);

tse = zeros(1,length(n));
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tse(1) = t0;

for k = 2:length(n)

pe = QForm( q(:,k),uEarth(: k)*Albedo*1367 );

fluxe(:,k) = (pe’*d.uSurface).*d.area,;

je = fluxe(:,k) < 0;

fluxe(je,k) = 0;

fluxe(:,k)= n(k).*fluxe(:,k);

p = QForm( q(:,k), 1367*uSun(:,k) );

flux(:,k) = (p’*d.uSurface).*d.area;

j = flux(:,k) < 0;

flux(j,k) = 0;

flux(:,k)= n(k).*ux(:,k);

end

figure("Name", "Flujos", Position’,[100 100 1000 800])
subplot(3,1,1)
plot(calendario,flux(1,:)+fluxe(1,:),calendario,flux(2,:)-+fluxe(2,:));
legend ("x",x")

title(.Je x")

ylim([0 25])

subplot(3,1,2)
plot(calendario,flux(3,:)+fluxe(3,:),calendario,flux(4,:)+fluxe(4,:));
legend (2",y")

title(.cle y")

ylim([0 25])

subplot(3,1,3)
plot(calendario,flux(5,:)+fluxe(5,:),calendario,flux(6,:)+fluxe(6,:));
legend ("z",z")

title(.%e z")
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ylim([0 25])

j=n<1

n2-n(j)

flux=rescale(flux);

flux = flux.*1367

fluxe=rescale(fluxe);

fluxe = fluxe.*1367.*Albedo

fluxt = fluxe-+flux;

Tabla = table(calendario’,jD’ flux(1,:)’ flux(2,:)’,flux(3,:)’,flux(4,:)’,flux(5,:)’,

flux(6,:)’,fluxe(1,:)’ fluxe(2,:)’ fluxe(3,:)’,fluxe(4,:)’,fluxe(5,:)’ ,fluxe(6,:)’,Auxt(1,:)’ Auxt(2,:)’,
fluxt(3,:)”,fuxt(4,:)",fluxt(5,:)”,fluxt(6,:)’)

Tabla.Properties. VariableNames = |"Tiempo yT'C”” Tiempo juliano”” Solar flux,”” Solar fluz,2”
"Solar plux,”” Solar flux,2"” Solar flux.”” Solar flux 2" Albedoflux,”” Albedo flux,2"” Albedoslux,”
Albedo pluwx,2”” Albedo flux,”” Albedo flux 2" " Total flux,”” Total {lux,2" " Total flux,”” Total flux,2”
"Total lux.,”” Total flux,2"]

writetable(Tabla,"Flujos.dat ")
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CAPITULO 13

Glosario

. ADCS: Attitude and Determination Control Subsystem

. Cuaternién: es una extension de los niimeros reales, similar a la de los ntimeros com-
plejos.

. NASA: National Aeronautics and Space Administration
. OBC: On Board Computer

. Transceiver: parte utilizada para enviar y recibir senales eléctricas y Opticas entre
instalaciones y dispositivos
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