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RESUMEN

El proyecto presenta un analisis y simulacién del comportamiento térmico, como
fase del disefio del nanosatélite CubeSat, para la mision espacial propuesta por
el Departamento de Ciencias de la Energia y Mecanica, y el Departamento de
Ciencias de la Tierra y Construccion en la Universidad de la Fuerzas Armadas
ESPE. Inicialmente se investigd las caracteristicas técnicas y disefio del
nanosatélite, los parametros térmicos del medio ambiente espacial y los
procesos de transferencia de calor que interactia en el sistema. Luego, se
realiz6 un analisis de la mecanica orbital a partir de los elementos orbitales
definidos para una Orbita Terrestre Baja LEO, y su posicion bajo un subsistema
de control de actitud magnético, con el cual se determiné la orientacion de la
nave espacial respecto al Sol, como sistema de referencia. Después, se
desarroll6 un modelo simplificado en 3D del prototipo del CubeSat, por medio
del programa SolidWorks, y la simulacion térmica bajo las condiciones de
estado estable y transitorio, a través del software de simulacion ANSYS
Workbench. El programa de simulacion computacional, permitié resolver las
ecuaciones diferenciales sobre el modelo, bajo la teoria de elementos finitos
para la solucion en los diferentes escenarios. Por ultimo, en base a los datos
de la distribucion de temperatura obtenidos en las simulaciones, se recomendd
la utilizacion de un sistema de control térmico pasivo y activo, con el propésito
de garantizar que todos los componentes eléctricos y la estructura del CubeSat,
funcionen correctamente en los intervalos de temperatura previstos por el

fabricante.

Palabras Claves:

CUBESAT; ORBITA TERRESTRE BAJA; MECANICA ORBITAL;
COMPORTAMIENTO TERMICO; SISTEMA DE CONTROL TERMICO.
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ABSTRACT

The project presents an analysis and simulation of the thermal behavior, such as
design phase of the CubeSat nanosatellite, for the space mission proposed by
the Department of Energy Sciences and Mechanical, and the Department of
Earth Sciences and Construction at the University of the Armed Forces Special
ESPE. It was initially investigated the technical characteristics and design of the
nanosatellite, the thermal parameters of the space environment and the
processes of heat transfer that interacts in the system. Then, an analysis of the
orbital mechanics from the orbital elements defined for a Low Earth Orbit LEO,
and his position under a subsystem magnetic attitude control, with which it was,
determined the orientation of the spacecraft with respect to the Sun, as a system
of reference. After, is developing a simplified model in 3D of the prototype of the
CubeSat, by means of the SolidWorks program, and the thermal simulation
under conditions of steady state and transient, through the simulation software
ANSYS Workbench. The program of computational simulation, allowed solving
the differential equations on the model, under the theory of finite elements for
the solution in the different scenarios. Finally, based on data from the
temperature distribution obtained in the simulations, it is recommended the use
of a thermal control system passive and active, with the purpose of ensuring that
all the electrical components and the structure of the CubeSat, function properly
in the temperature ranges intended by the manufacturer.

Keywords:

CUBESAT; LOW EARTH ORBIT; ORBITAL MECHANICS; THERMAL
BEHAVIOR; THERMAL CONTROL SYSTEM.



CAPITULO 1
DESCRIPCION GENERAL DEL PROYECTO

1.1. ANTECEDENTES

El disefio referencial del CubeSat utilizado para la investigacion espacial,
fue propuesto en el afio de 1999 por una asociacion entre la Universidad
Politécnica de California en San Luis Obispo y la Universidad de Stanford.
Desde entonces, se ha convertido en una plataforma espacial estandarizada en
el desarrollo de este tipo satélites que contienen cargas Utiles cientificas en el
entorno académico, y que ha crecido hasta convertirse en una asociacion

internacional de mas de 100 instituciones (Cal Poly CubeSat Group, 2014).

Actualmente en la Universidad de las Fuerzas Armadas ESPE, el
Departamento de Ciencias de la Energia y Mecanica junto con el Departamento
de Ciencias de la Tierra y Construccion, han formado un grupo de apoyo
cientifico designado como Centro de Investigacion Espacial C.I.E, el cual esta
involucrado en el desarrollo de este tipo de proyectos, con la finalidad de

aumentar el conocimiento y la actitud de los estudiantes.

La fase inicial del proyecto educativo concluyd en octubre del 2010, con el
“Disefio y construccion del sistema estructural de un nanosatélite del tipo
CubeSat”, realizado por los Srs. egresados Solano R. y Limaico J.; en mayo del
2012 se realiz6 una segunda fase del proyecto titulado como “Andlisis de fallas
utilizando ensayos mecéanicos en el prototipo estructural del nanosatélite tipo
CubeSat”, realizado por el Sr. egresado Daniel Hernandez; y en junio del 2014
se presento el “Disefio y construccion de un banco de pruebas de vibraciones
para la optimizacién del pico satélite HexaSat”, realizado por los Srs. egresados
Gonzélez Antonio y Paredes Javier. Dichos proyectos se los realizaron como

tesis previa a la obtencion del titulo de Ingeniero Mecanico.



1.2. DEFINICION DEL PROBLEMA

Con el fin de estudiar los efectos de la radiacién solar sobre el sistema de la
Tierra, es necesario determinar la cantidad de energia que llega a la atmésfera

terrestre y de la superficie.

Por lo tanto, uno de los principales problemas en los vehiculos espaciales,
son las fallas por fenbmenos térmicos, que han sido desde los inicios de la
carrera espacial una de las mayores causas de perdida de misiones espaciales
terrestres e interplanetarias: desde fallas por apuntamiento de antenas debido a
deformaciones termo-estructurales, falla de mecanismos y del equipamiento
electrénico por sobre-enfriamiento y sobrecalentamiento, hasta problemas tan
complejos como la perdida de rendimiento en paneles solares por rotura de los
conectores de las celdas solares y rotura de todo tipo de juntas en conectores
soldados como resultado de fatiga-térmica. Generalmente estos problemas se
producen, por el cambio en las propiedades mecéanicas del material por sobre-
enfriamiento o sobre-calentamiento de la pieza, a efectos de shock térmico por
las cargas ciclicas de temperatura sobre el material (Rimoldi, 2013).

1.3. OBJETIVOS

1.3.1. GENERAL

Analizar y simular el comportamiento térmico de los elementos que
componen el prototipo del nanosatélite CubeSat, para seleccionar el

sistema de control térmico adecuado.

1.3.2. ESPECIFICOS

e Definir los limites de operacion de temperatura de los componentes
del sistema, los parametros térmicos del medio ambiente espacial, y
las propiedades fisicas y termo-0Opticas de los materiales.
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e Desarrollar un analisis orbital, en base a los parametros definidos por
la mision espacial.

e Desarrollar los modelos analiticos, por medio de los mecanismos de
transferencia de calor.

e Desarrollar los modelos de simulacion, por medio de elementos finitos
asistido por computadora.

e Seleccionar el tipo de subsistema de control térmico del nanosatélite

mas optimo.

JUSTIFICACION E IMPORTANCIA

En el caso de las naves espaciales, es fundamental el desarrollo de

métodos de modelamiento térmico, los cuales permitirdn determinar la

distribucion de temperatura en cada uno de los dispositivos externos e internos

de la nave espacial y asi, poder controlarlos por medio de un subsistema de
control térmico (Lida, 2000).

1.5.

ALCANCE Y LIMITACIONES

Para el desarrollo del proyecto, se analizar4 la mecéanica orbital en
funcién de los parametros seleccionados por la misién espacial.

En base a las ecuaciones globales de transferencia de calor y la
termodinamica clasica, se realizard un balance térmico para determinar
la distribuciéon de temperatura, en funcion de las propiedades del material
que componen el nanosatélite.

Para una mejor visualizacion y comparacion de los resultados, se
realizaran modelos de simulacién asistido por computadora, para la
solucion de problema.

No se considerard el mecanismo de transferencia de calor por
conveccion (debido al vacio en el espacio).

Se seleccionara un sistema de control térmico pasivo y activo.



CAPITULO 2
MARCO TEORICO

El presente capitulo describe las caracteristicas técnicas y disefio del
nanosatélite, los parametros térmicos del medio ambiente espacial, la mecéanica
orbital y los mecanismos de transferencia de calor, necesarios para el desarrollo

de los modelos analiticos y de simulacion.
2.1. DEFINICION

El CubeSat es un nanosatélite estandar, que es un cubo de 1000 cm?3 y
funciones de forma totalmente autbnomas, como se muestra en la figura 1. El
disefio de este tipo de satélites estandar, ofrece la oportunidad para
desarrollarlo a tiempo y costo reducido, permitiendo accesibilidad al espacio
(Cal Poly CubeSat Grupo, 2014).
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Figura 1. Chasis del nanosatélite CubeSat.
Fuente: (PUMPKIN, Inc, 2013).



2.2. ESPECIFICACIONES TECNICAS

El estandar CubeSat de dimensiones de 10x10x10 cm es también llamado

"1U", es decir la unidad. Este tipo de nano-satélites también se pueden ir

escalando a lo largo de un solo eje, por incrementos de 1U. Por ejemplo: los

"2U",

son nanosatélites de 20x10x10 cm y los "3U" son de 30x10x10 cm.

Las Caracteristicas técnicas del "1U" son las siguientes (Cal Poly CubeSat
Grupo, 2014):

2.2.1.

DIMENSIONES EXTERIORES

Las dimensiones y caracteristicas, para las especificaciones de disefio del

nanosatélite (ver anexo A), son:

2.2.2.

El ancho del CubeSat sera de 100.0+0.1 mm y la altura Gnicamente de
113.5+01mm.

Todos los componentes no excederan los 6.5 mm normal a la superficie
de los 100.0 mm del cubo.

Los rieles deberan tener un ancho minimo de 8.5 mm.

Los rieles no deberan tener una rugosidad superficial mayor que 1.6 pm.
Los bordes de los rieles deberan ser lisos y redondeados con un radio de
al menos 1mm.

Los extremos de los carriles en la cara + Z tendran una superficie minima

de 6.5 x 6.5 mm como area de contacto entre los vecinos del CubeSat

MASA

El prototipo basico no debera superar nunca una masa de hasta 1,33 kg.
El centro de gravedad del CubeSat, debera estar localizado dentro de

una esfera de 2 cm a partir de su centro geométrico.



2.2.3. MATERIAL

e La estructura principal y los rieles del nano-satélite, deberdn ser de
aluminio 7075 o 6061. Si se utilizan otros materiales, la expansién
térmica debe ser similar a la del aluminio 7075-T73 (material del P-POD).

e Los rieles y los separadores del CubeSat deberan ser de aluminio
anodizado duro, para prevenir la soldadura en frio, el desgaste, o
proporcionar descarga electrostéatica entre el CubeSat y el P-POD (ver

figura 2).

Figura 2. Activador de nanosatélites orbital P-POD.
Fuente: (Cal Poly CubeSat Grupo, 2014).

2.3. ARQUITECTURA Y DISENO DEL CUBESAT

El satélite consta de dos partes principales: la carga util y la plataforma. La
carga Util o camara definido por la misién espacial, es el dispositivo principal
para la obtencidbn de imagenes. La plataforma estd compuesta por los
subsistemas (ver figura 3), que cumplen con funciones importantes cado uno.
Por lo tanto, los subsistemas, los cuales pertenecen a la plataforma y ofrecen

sus servicios a la carga util, son (Arif, 2010):

e El subsistema estructural (SS);

e El subsistema de energia eléctrica (EPS);



e El subsistema de control térmico (TCS);
e El subsistema de control de actitud (ACS);
e El subsistema de manejo de datos (OBC).

[ cutern
[ 1
] |
Plataforma \ Carga util

1 w 1 w 1 ] 1 ] 1 ]
= u EPS ]u TCS ]L{ ACS ‘L{ OBC

Figura 3. Arquitectura del Cubesat.
Fuente: (Arif, 2010).

2.3.1. SUBSITEMA ESTRUCTURAL

La estructura del nano-satélite o chasis del sistema, es el cual protege y
sostiene los componentes electronicos y otros dispositivos del satélite. Ademas,
esta relacionado con el sistema mecanico o mecanismos del prototipo, asi

como por ejemplo el dispositivo de despliegue de la antena.
2.3.2. SUBSISTEMA DE ENERGIA ELECTRICA

Es el encargado de generar energia eléctrica al sistema, por medio de
paneles solares. La energia generada se almacena en baterias la cual, es

regulada y controlada, para distribuir a todo el sistema.
2.3.3. SUSISTEMA DE CONTROL TERMICO

Es el encargado de mantener a los componentes eléctricos y estructura del

sistema, dentro de los limites seguros de temperatura, en modo de operacion.



2.3.4. SUBSISTEMA DE CONTROL DE ACTITUD

Es el encargado de controlar la posicion y orientacion del nanosatélite, en la

oOrbita terrestre asignada por la mision espacial.
2.3.5. SUBSISTEMA DE MANEJO DE DATOS

Los modulos de manejo de datos incluyen el subsistema de comunicaciones
y ordenador a bordo, el cual estd compuesto por el hardware de los diferentes

subsistemas.
2.4. MEDIOAMBIENTE ESPACIAL

El espacio exterior o simplemente llamado espacio, se refiere a las regiones
relativamente vacias del universo fuera de las atmosferas de los cuerpos
celestes. El entorno espacial estd compuesto por los distintos fendmenos de
origen natural que son (NASA, 1994):

e La atmosfera terrestre,

¢ Ambiente térmico,

e El plasma,

e Los meteoritos, micrometeoritos y desechos orbitales,
e El medio ambiente solar,

e Laradiacién ionizante,

e El campo geomagnético,

e El campo gravitacional.

Las observaciones y teorias sugieren que también contiene la materia

oscura y energia oscura.

Otra de las caracteristicas importantes del medio ambiente espacial es su
alto vacio. Las naves espaciales que orbitan alrededor de la tierra, que se
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encuentran a una altitud de 300 km, la presiébn atmosférica residual es

tipicamente menos de 10~7 mb.

Ademas, la temperatura ambiente del espacio exterior, segun lo establecido
por la radiacion de fondo dejada por el Big Bang, esta a solo 2.7 grados Kelvin
(MARTINEZ, 1992).

2.4.1. LA ATMOSFERA TERRESTRE

La region de la atmdsfera de la Tierra contiene componentes atmosféricos
neutrales, como se muestra en la figura 4, en el cual se encuentra ubicado por
encima de 90 km hasta 600 km la termosfera neutral y la regién superior a 600

km, conocida como exosfera.

La termosfera se compone principalmente de particulas de gas neutro que
tienden a estratificarse en funcion de su peso molecular. El oxigeno atémico
(AO) es el componente dominante en la termosfera inferior, con helio y el

hidrégeno dominando las regiones mas altas.

La temperatura del gas neutro en la termosfera baja aumenta rapidamente
con el aumento de la altitud desde un minimo a 90 km de altitud hasta que se
vuelve independiente y se aproxima a una temperatura asintética conocida
como la temperatura de la exosfera, aproximadamente desde los 600

kilbmetros.

La temperatura, asi como la densidad, la composicion de la termosfera y la
exosfera, son muy sensibles al nivel de actividad solar, debido a un
calentamiento por absorcion de la radiacion solar ultravioleta extrema (EUV).
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Figura 4. Capas de la atmosfera de la Tierra.

Fuente: (NASA, 1994).
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2.4.2. AMBIENTE TERMICO

Una nave especial en el espacio puede interactuar con su entorno térmico

solo por radiacion, esta interaccion se caracteriza por el intercambio de energia

por medio de las siguientes fuentes (Fortescue, Thermal Control of Spacecraft,

2003), como se muestra en la figura 5.

La radiacion solar directa
La radiacion solar reflejada por el planeta cercano (Radiacién de albedo)
La radiacion infrarroja IR emitida por la tierra

La radiacion desde la nave espacial que emite al espacio profundo

Solar radiation
I

F——— Dlrect radiation to space

Albedo raduahon f,-‘-/’j_\/ ﬁ

Planetar;r radiation
Planet

Figura 5. Entorno espacial térmico.

Fuente: (Fortescue, Thermal Control of Spacecraft, 2003).

La nave espacial experimentara el equilibrio térmico debido a la suma de las

energias radiantes de las fuentes mencionadas anteriormente, junto con

cualquier disipacion de energia interna de la misma, sea igual a la energia

emitida al espacio lejano. Por lo tanto este equilibrio térmico, determinara la

temperatura fisica de la nave espacial.
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2.4.2.1. RADIACION SOLAR

La luz del sol al ser una de las mayores fuentes de calefaccion ambiental,
va a incidir sobre las naves espaciales que estan en su orbita terrestre. Para el
analisis y disefio térmico, se determinaron los principales pardmetros de

radiacion solar, los cuales son:

e La distribucion espectral
e Laintensidad de radiacion

e Angulo de colimacion

La distribucion espectral de la radiacion solar se aproxima a la de un cuerpo
negro a una temperatura efectiva de 5800 [°K], en la regidén de longitud de onda
corta (0.2 < A < 3 um), como se muestra en la figura 6.
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Figura 6. Distribucion espectral de la radiacion solar.
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Fuente: (Incropera, Radiation: Processes and Properties, 2011).

La intensidad de la radiacién solar que llega al exterior de la atmosfera
terrestre por unidad de tiempo y area, se define como constante solar, con un
valor de 1371 + 5 [W/m?].

El grado o angulo de colimacion significa, que la luz solar que incidente en
una nave espacial para los propésitos de control térmico, puede ser
considerado como un haz de rayos paralelos que se emana de una fuente

puntual.
2.4.2.2. RADIACION DE ALBEDO

La fraccion de la radiacion solar que se refleja desde la superficie o de la
atmosfera de un planeta, se conoce como el albedo planetario. Su valor
depende en gran medida de la superficie local y las propiedades de la

atmésfera. Para la Tierra, este valor se encuentra en el rango de:

e 0,35 (caso caliente),
e 0,30(caso nominal) y
e 0,25 (caso frio).

Los programas que calculan la energia de albedo deben usar el factor de
albedo nominal de 0,30 (NASA, 1999).

2.4.2.3. RADIACION TERRESTRE

Dado que los planetas del sistema solar tienen temperaturas que no son
cero, todos irradian calor. Debido a su temperatura relativamente baja, la Tierra
irradia todo su calor en forma de longitud de onda infrarrojo entre 2 y 50 um,
con intensidad pico alrededor de 10 um. Por esta razoén, la radiacion terrestre se
refiere como radiacién térmica. La distribucién espectral de la radiacion térmica

de la tierra se muestra en la figura 7.
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Figura 7. Distribucion Espectral de la radiacion térmica de la tierra.
Fuente: (Incropera, Radiation: Processes and Properties, 2011).

La atmosfera es esencialmente opaca en gran parte del espectro infrarrojo,
con importantes ventanas transparentes alrededor de 8 y 13 um. Por lo tanto,
la radiacion que una nave espacial, se ve compuesta de la radiacion de la
atmaosfera superior irradiando a una temperatura efectiva del cuerpo negro de
218 [°K].

Para la mayoria de los propdsitos practicos, se asume que la intensidad con
la que la tierra irradia es de 237 [W/m?], esta radiacion térmica se encuentra de
manera uniforme en toda el &rea de la seccion transversal de la Tierra.

(Fortescue, Thermal Control of Spacecraft, 2003)

La figura 8 muestra la region espectral de la radiacion térmica ambiental o

energia electromagnética.
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Figura 8. Espectro de la radiacion electromagnética.

Fuente: (Incropera, Radiation: Processes and Properties, 2011)
2.4.2.4. RADIACION EMITIDA DE LA NAVE ESPACIAL

La nave en si tiene una temperatura finita, por lo tanto, también irradia calor
al espacio, y la temperatura de la misma sera similar a la de la tierra (luego de
un correcto disefio térmico), que irradiard todo su calor en la region infrarroja del

espectro.

2.5. MECANICA ORBITAL

La mecanica orbital o celeste es el estudio de los movimientos de los
cuerpos celestes naturales en todos los aspectos dinamicos, y de las leyes que
gobiernan el movimiento orbital. Estas mismas leyes son aplicadas en los
satélites artificiales y naves espaciales que se desplazan bajo la influencia de
las fuerzas. En el caso de la fuerza gravitatoria de atraccién mutua que actia
entre dos cuerpos, se rigen a las leyes del movimiento de Newton, y de Kepler
para describir el movimiento de los planetas en 6rbita (Fortescue, Celestial
Mechanics, 2003).
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2.5.1. ELEMENTOS DE UNA ORBITA

Son seis los principales parametros que definen y describen una orbita (ver
figura 9). Estos seis parametros son llamados elementos orbitales clasicos los

cuales son (Brown, Orbital Mechanics, 2002):

e e = excentricidad: determina el grado de desviacion que la forma en la
cual se acoplan con respecto a una orbita circular, sus valores son:
» Orbita circular e=0
» Orbita eliptica O<e<1
» Orbita parabdlica e=1
>

oOrbita hiperbdlica e >1

e a=semieje mayor: el tamafio de la Orbita esta definida por una mitad de
la mayor dimensioén de eje. ( Orbitas circulares se definen por el radio)

e M = anomalia verdadera: localiza la posicién de la nave espacial en
orbita.

e i = Inclinacion: es el angulo entre el plano de la orbita y el plano de
referencia o el angulo entre las normales a los dos planos.

e Q = Longitud del nodo ascendente: es el angulo entre el vector de
equinoccio de primavera y el nodo ascendente medido en el plano de
referencia en un sentido antihorario, en la direccién que se ve desde el
hemisferio norte.

e @ = Argumento del perigeo: es el &ngulo desde el nodo ascendente al
perigeo, medido en el plano orbital en la direccion de movimiento de la
nave espacial. El ascendente nodo es el punto en el que la nave espacial
cruza el plano de referencia dirigido desde sur a norte. La linea de nodos
es la linea formada por la interseccion de la érbita del plano y el plano de
referencia. El nodo ascendente y el nodo descendente estan en esta

linea.
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Figura 9. Elementos Orbitales.
Fuente: (Brown, Orbital Mechanics, 2002).

Los tres primeros elementos definen la forma, tamafio y posicidon; mientras

que los tres ultimos definen la orientacion de la orbita en el espacio.
2.5.2. TIPOS DE ORBITAS

Mientras que la mecanica celeste se refiere a la dinAmica de una nave
espacial y de la 6rbita respecto a las estrellas, uno de los aspectos de analisis
de la misidn es poner en relacibn ambos Orbita y actitud respecto a la tierra.
Para los propdsitos de estudio, es conveniente colocar misiones en categorias
basadas en su tipo de 6rbitas (ver figura 10). Los siguientes cubren la mayoria
de aplicaciones (Fortescue, Mission Analysis, 2003):

o Orbita terrestre baja (LEO): Es una Orbita geocéntrica que se encuentra
a una altitud de 160 km (altitud sobre el nivel del mar) a 2000 km. Su
periodo durante una vuelta dura aproximadamente 90 minutos y la
velocidad orbital es de 8000 m/s.

e Orbita terrestre media (MEO): Es una 6rbita geocéntrica con una altitud
entre 2000 km y hasta el limite de la érbita geosincrona de 36 000 km.

También se conoce como Orbita circular intermedia.
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o Orbita terrestre geoestacionaria (GEO): Es una 6rbita geosincrona con
una inclinacion de cero. Para un observador en el suelo este satélite
apareceria como un punto fijo en el cielo. El periodo orbital es igual a un
dia sideral, coincidiendo con el periodo de rotacion de la tierra. La
velocidad es de aproximadamente 3000 m/s.

o Orbita terrestre alta (HEO): Es una 6rbita geocéntrica con altitudes en
apogeo superior a la de la Odrbita geoestacionaria. Es una orbita
altamente eliptica, donde la altitud en el perigeo se encuentra a menos
de 2000 km.

o Orbita interplanetaria (no geocéntrica): Es una Orbita que aparece a
un observador de tierra orbitando un planeta, pero en realidad esta en
co- orbita con ella.

Figura 10. Tipos de orbitas.
Fuente: (SATELLITE NEWS, 2013).

Las Orbitas mas comunes para el medio ambiente de los satélites son las
GEO y las LEO. Por ejemplo, la Estacion Espacial Internacional, el
transbordador espacial, y el Telescopio Espacial Hubble estan en Oorbita

terrestre baja (Polaris Project, 2001).
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2.5.3. ORIENTACION ORBITAL

La eleccion de la orbita a distancia LEO se rige por los objetivos de la
mision y los requisitos operativos de la carga atil. Para lograr una cobertura casi
global, el plano de la érbita debe estar inclinado a aproximadamente 90° con
respecto al plano ecuatorial de la Tierra (plano de referencia de la figura 9).

Para una visualizacién cercana de todas las partes de la superficie de la
Tierra, es necesario adoptar una oérbita polar de baja altitud, con la érbita fija en
el espacio y la rotacion de la Tierra por debajo de ella. El resultado es que, las
pistas sucesivas de las 6rbitas de la tierra cruzan el ecuador en los puntos que

se mueven hacia el oeste, como se muestra en la figura 11.

"

Figura 11. Movimiento del plano orbital.

Fuente: (Fortescue, Mission orbit design, 2003).

La mision de un satélite de este tipo, a menudo se centra en una region
geografica como interés particular. Para una eleccion apropiada de la posicion
orbital de nodo (cruce del ecuador) con respecto al vector de la Tierra-Sol (ver
figura 12), debe ser elegido de manera 6ptima para cumplir con los objetivos de

la mision de teleobservacion.
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Figura 12. Movimiento solar y sideral.

Fuente: (Fortescue, Mission orbit design, 2003).

Las configuraciones de las Orbitas sincronas solares se ilustra en la figura
13, que son:

a) Cuando el satélite esta en orbita del amanecer y atardecer del dia.
b) Cuando el satélite esta en oOrbita de media tarde y media noche.

c) Cuando el satélite esta en érbita de medio dia y media noche.

(a) 1] (e)

Figura 13. Orbitas sincronas solares.

Fuente: (Fortescue, Mission orbit design, 2003).

2.5.4. VELOCIDAD ORBITAL

Es importante destacar que para un satélite, que se encuentra en una Orbita
circular, la relacién entre la velocidad orbital y la altitud es estricta. Por lo tanto,

la tarea del cohete al lanzar el satélite, es para liberarlo en el lugar apropiado en
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el espacio, con la velocidad adecuada y direccion del movimiento para ponerlo

en la orbita deseada.

Como resultado el satélite permanecera en movimiento y trayectoria a lo
largo de la linea entre centros, bajo las fuerzas gravitacionales y centrifugas
ejercidas por la tierra. De esta manera los satélites pueden permanecer en
orbita durante largos periodos de tiempo, sin necesidad de transportar una gran

cantidad de combustible para mantenerlos en movimiento.

Los satélites a esta altitud se mueven a velocidades extraordinarias para
escapar parcialmente de la fuerza de atraccion terrestre. Por ejemplo, un
satélite en orbita baja de la Tierra LEO, viaja a una velocidad media de 26.000 a
27.000 km por hora.

Todos los cuerpos celestes, a partir de una mancha de polvo de una
supernova, se sienten atraidos uno con el otro, de acuerdo con la ley de la

gravitacion universal de Newton:

MmG
Fg = (Ec. 1)

r2

donde
Fg= fuerza universal de gravitacion entre dos cuerpos
Mm = masa de dos cuerpos
G = constante universal de la gravitacién = 398600 [km?3/ s?]

r = distancia entre el centro de la masas de los dos cuerpos.

La figura 14 muestra las fuerzas sobre una nave espacial en una Orbita
circular, bajo condiciones de dos cuerpos, donde la fuerza de la gravedad esta

definida por la ecuacion 1, y la fuerza centrifuga es:

2

mV
F.= .

(Ec.2)
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donde

F.= fuerza centrifuga de la nave espacial

V = velocidad de la nave espacial

m = masa de la nave espacial

r = radio desde el centro de la masa de la nave espacial al centro de la

masa del cuerpo central.

Spacecraft

Figura 14. Movimiento de dos cuerpos - oOrbita circular.
Fuente: (Brown, Orbital Mechanics, 2002).

Para un movimiento circular de estado estable, las fuerza gravitacional y

centrifuga se igualan, por lo tanto:

mV? _ MmG

r r2

despejando la velocidad orbital

V = \/MG/r (Ec.3)
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Es conveniente asignar un parametro gravitacional y, que es el producto de
la masa corporal central M y la constante de gravitacion universal G, que es

igual a:
u = MG (Ec.4)

Simplificando la ecuacion 3, la velocidad para una 6rbita circular, es (Brown,
Orbital Mechanics, 2002):

V= /u/r (Ec.5)

2.5.5. PERIODO ORBITAL

Otro pardmetro clave que se utiliza para describir el analisis en satélites, es
el tiempo que toma para viajar alrededor de la Tierra una sola vez, es decir,
para completar una Orbita. Este tiempo se conoce como el periodo de la orbita.
Cuando la altitud de la érbita aumenta, el satélite se mueve mas lentamente y
tiene que viajar mas lejos en cada Orbita, lo que resulta que el periodo también
aumente o viceversa. (Brown, Orbital Mechanics, 2002)

Por lo tanto, utilizando la ecuacién 5 de la velocidad orbital, se obtiene el

periodo orbital para una érbita circular, que es igual a:

longitud de la circuferencia
= — [+3
P velocidad 2myr?/u (Ec.6)

2.6. PROCESOS DE TRANSFERENCIA DE CALOR

La transferencia de calor es la energia térmica en transito producida por la
diferencia de temperatura. La transferencia de calor se divide en tres

mecanismos (Incropera, Introduccion, 2011):

e Conveccion
e Conduccién

e Radiacion
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2.6.1. CONVECCION

Se define como el movimiento molecular aleatorio 0 movimiento volumétrico
del fluido hacia una interface solida, como capa limite. Este modo de
transferencia de calor no se aplica en esta tecnologia debido al vacio en el

espacio.
2.6.2. CONDUCCION

Se considera como la transferencia de energia de las particulas mas
energéticas a las menos energéticas de una sustancia debido a las

interacciones entre las mismas, a través de un soélido o un fluido estacionario.

La ecuacion fundamental de la conduccion de calor en estado estacionario
se conoce como la ley de Fourier. Para una pared plana unidimensional que se
muestra en la figura 15, la distribucién de temperatura se expresa como:

= k2 (Be7
qx = dX(C')

T .
J|/_ {
{
{
i'

Tx)

T,

f— L —=
Figura 15. Transferencia de calor unidimensional por conduccion.

Fuente: (Incropera, Introduction, 2011).

Bajo las condiciones de estado estable de la figura 15, donde la distribucion

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

dT_ T2_T1
dx L
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y el flujo de calor entonces es

G = k-2 - L
0 también
" T, —T, AT
gx =k = kT (Ec.8)
donde

qy = calor transferido por conduccion [W/m?]

Ax = L = longitud de la trayectoria [m]

AT =T, — T, = diferencia de temperatura [°K]

k = coeficiente de conductividad térmica [W/m - °K] (propiedad del

material)

La distribucién de temperatura en la pared plana de area A de la figura 16,
se obtiene por medio de la ley de Fourier de la ecuacion 7.Por lo tanto, la

velocidad de transferencia de calor por conduccion gy [W], es:

dT kA
dx = _kA& = T (Ts,l - Ts,z) (Ec.9)
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(b il
kA

Figura 16. Transferencia de calor a través de una pared plana. (a) Distribuciéon

de la temperatura. (b) Circuito térmico.
Fuente: (Incropera, One-Dimensional, Steady-State Conduction, 2011).

Para el caso de la ecuacion 9, la transferencia de calor unidimensional con
propiedades constantes no genera energia interna. En particular, existe una
analogia entre la difusion del calor y la carga eléctrica. De la misma manera que
se asocia una resistencia eléctrica con la conduccion de la electricidad, se
asocia una resistencia térmica con la conduccién de calor. Al definir la
resistencia como la razén de un potencial de transmision a la transferencia de
calor correspondiente, se deduce que de la ecuacion 9, la resistencia térmica
para la conduccion en una pared plana es (Incropera, One-Dimensional,
Steady-State Conduction, 2011):

Tsl _Tsz

L
Rt,cond: : U — = m(EC.lO)

De manera similar, para la conduccién eléctrica en el mismo sistema, la ley

de Ohm proporciona una resistencia eléctrica de la forma:
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E.. —E L
Rt cond = % = (Ec.11)

Como se puede observar existe analogia entre las ecuaciones 10y 11.

Por lo tanto, la transferencia de calor total se expresa en términos de la
diferencia de temperaturas y la resistencia térmica total (suma de las

resistencias térmicas):

dx = (Ec.12)

Rtotal

Del mismo modo esto se cumple en la transferencia de calor por conveccion

y radiacion.
2.6.3. RADIACION

Es la energia emitida por la materia que se encuentra a una temperatura
finita y que es transportada por ondas electromagnéticas (fotones). Este
proceso de transferencia de calor ocurre de manera mas eficiente en el vacio,

como se muestra en la figura 17.

/ Radiation from - \.
| surroundings ¢ Hrad net
| s/ |

/ T T

s T

v Surface |
\ radiation \
emission

T, /
T Vacuum _

Surroundings

Figura 17. Proceso de transferencia de calor por radiacion.

Fuente: (Incropera, Radiation: Processes and Properties, 2011)
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La radiacién que la superficie emite se origina a partir de la energia térmica
de la materia limitada por la superficie, y la velocidad a la que libera energia por
unidad de area (W/m?) se denomina la potencia emisiva E. Esta potencia

emisiva esta establecida por ley de Stefan-Boltzmann
E= 0T,*(Ec.13)

donde
o = constante de Stefan-Boltzmann (o = 5.67x10-8 W/m2-K4)

Ts = temperatura absoluta de la superficie [°K]
Dicha superficie se llama radiador ideal o cuerpo negro.

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

cuerpo negro a la misma temperatura y esta dada por
E= g0 T,* (Ec.14)
donde

€ = propiedad radiactiva de la superficie llamada emisividad (valores

de rango entre 0 <¢ <1)

La radiacibn también puede incidir sobre una superficie desde sus
alrededores. La radiacién puede provenir de una fuente especial, como el sol, o
de otras superficies a las que se expone la superficie de interés. Sin tener en
cuenta la fuente, la velocidad a la que toda la radiacion incide sobre un area

unitaria de la superficie, se define como la irradiacion G (ver figura 18).

Una parte de la irradiacion, o toda, puede ser absorbida por la superficie, y
asi se aumentaria la energia térmica del material. Por lo tanto, la velocidad a la
que la energia radiante es absorbida por unidad de superficie se puede evaluar
a partir del conocimiento de la propiedad radiactiva de dicha superficie

denomina absortividad a (valores de rango entre 0 < a <1). Es decir:
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Gups = aG (Ec. 15)

Sin embargo, mientras que la radiacién absorbida y emitida incrementa y
disminuye, respectivamente la energia térmica de la materia; la radiacion
reflejada y transmitida no tiene ningun efecto sobre esta energia. La figura 18
muestra la transferencia de radiacion en una superficie con emisividad e,

absortividad a, y temperatura T.

Gas
T.h

G , E p
2.2\ '_',5' _.-"'. "‘i":’.ll:-r'.«
!

Surface of emissivity
&, absorptivity «, and
temperature T,

Figura 18. Intercambio de radiacion en la superficie.
Fuente: (Incropera, Introduction, 2011).

Un caso especial que se produce con frecuencia implica el intercambio de
radiacion entre una superficie pequefia T, y una superficie isotérmica mucho
mas grande que rodea por completo a la pequefa (ver figura 19). Los
alrededores podrian ser, por ejemplo, ser las paredes de una habitaciéon o un
horno cuya temperatura Ty, difiere de la de una superficie cerrada (Ts # Tg,r) -
Para tal condicion la irradiacion se aproxima por la emisién de un cuerpo negro
a Tg,r en cuyo caso G = o T, *. Si se supone que la superficie es tal que
a = ¢ (una superficie gris), la tasa neta de transferencia de calor por radiacion

desde la superficie, expresado por unidad de area de la superficie, es

. q
Qrad = A = eE(Ts) —aG = SG(TS4 - Tsur4) (Ec.16)
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_:-'—"'_'_\__
~ -
Gas
T.h
Surroundings . A \
|/ at T_ ':'1":-:"'.' /oo
[ \ / )
Surface of amissivity I>T,T=T
& =, dled A, and
tempearature T,

Figura 19. Intercambio de radiacion entre una superficie y sus alrededores.

Fuente: (Incropera, Introduccion, 2011).

La expresion de la ecuacion 16 proporciona la diferencia entre la energia
térmica que se libera debido a la emisién de radiacion y la que se gana debido a

la absorcion de la radiacion.

Para muchas aplicaciones, es conveniente expresar el intercambio neto de

calor de radiacion en la forma
Qrad = hrA(Ts - Tsur) (EC- 17)

donde, a partir de la ecuacién 16, el coeficiente de transferencia de calor por

radiacion h,. es

hy = €0 (Ts + Tou)(Ts® + Teur’) (Ec.18)

El intercambio de radiacion entre la superficie y sus alrededores también se
puede modelar de manera similar a la transferencia de calor por conveccion.
Por lo tanto, la resistencia térmica por radiacion puede ser definida en
referencia a la ecuacion 17, como:

Ts - Tsur

R = =
trad Qdrad hr A

(Ec.19)

Donde h, se determina a partir de la ecuacion 18, para una superficie y un

entorno de gran tamafio.
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CAPITULO 3

ANALISIS TERMICO

El presente capitulo presenta el analisis térmico, a través de los
mecanismos de transferencia de calor, que determinaran el comportamiento
térmico del CubeSat. Para el desarrollo de los modelos mateméticos, se realiz
un previo andlisis orbital, a partir de los elementos orbitales definidos por la

mision espacial.
3.1. REQUERIMIENTOS TERMICOS

Antes de determinar el analisis térmico, es necesario definir los limites de
operacion de temperatura de los elementos que componen es satélite durante
la misidn espacial. Estos rangos son especificados por el fabricante, los cuales

se muestran en la tabla 1.

Tabla 1. Rangos de temperatura de los componentes del CubeSat.

Subsistemas Componentes Rango de temperatura
[°C]
Panel Solar (GomSpace,
Energia eléctrica 2014) -40 a +85
Regulador/convertidor
de voltaje DC-DC. -40 a +85
Bateria recargable Li-Po  Carga: 0a+45
Descarga: -20 a +60
Determinacion y Magnetometro/ sensor
Control de Actitud Solar -40 a +85
Microprocesador/
Manejo de datos Memoria de programa/ -40 a +85
Telemetria Transmisor UHF/ antena -40 a +85
Tarjeta de circuito
impresa -40 a +85
Estructura Chasis/tornillos <200

Fuente: (Pumpkin, Inc., 2013).
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3.2. ANALISIS ORBITAL

En base a la altitud y orientacion del nanosatélite especificados por la

mision espacial, se determind la velocidad y el periodo orbital.

3.2.1. ALTITUD

La misién espacial estandar, establece que es mas simple y rentable la
colocaciéon del nanosatélite en la érbita terrestre baja LEO. En referencia a
proyectos relacionados, el tipo de orbita por su excentricidad y altitud se
definieron para una orbita circular a una altitud entre 350-400 km (Fernandez,
2011). La tabla 2 establece los principales elementos para la ubicacién del

CubeSat en orbita.

Tabla 2. Elementos orbitales para la mision CubeSat.

Elementos orbitales Pardmetros para la mision
Por su Excentricidad (e) Circular (e = 0)
Altitud (a) 400 Km
Angulo de inclinacién (i) 80 - 90 ° (respecto al plano

ecuatorial)

3.2.2. VELOCIDAD ORBITAL

Para una orbita circular, la velocidad orbital se determiné con respecto al

radio ecuatorial medio Ry y la constante de gravitacion universal .
donde

Ro = 6378 [km] = Radio de la tierra

u = 398600 [km3/ s?] = Constante de gravitacion universal
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En base a la ecuacion 5 del capitulo 2, seccion 2.5.4:

V= /u/r [km/s]

Donde el radio r, es la distancia entre el centro de la masa de la nave

espacial y el centro de la masa de la tierra, es igual a:
r = Ry + h (altitud de la 6rbita)(Ec. 20)

Por lo tanto, la velocidad orbital del nanosatélite para una altitud h de 400

km es:
km km
v =766 [<2] = 27576 [<7]
S h
3.2.3. PERIODO ORBITAL

El periodo orbital es uno de los parametros mas importantes para el analisis
térmico previo al disefio del sistema de control térmico y el sistema de energia.
Este periodo se divide en dos fracciones de tiempo que son la luz solar y

sombra o eclipse. Para determinar el periodo orbital P, se uso la ecuacién 6 del

r3
P=2m |- = 5553s]

El periodo orbital para una altitud de 400 km es igual a 5553 s (92.5 min.).

capitulo 2, seccion 2.5.5.

Para una 6rbita circular, la figura 20 muestra la geometria para calcular la
fraccion de tiempo en la luz del sol y sombra. Al considerar que el sol se
encuentra en el plano de la oOrbita, sus rayos terminales son esencialmente
paralelos y tangentes a la tierra, se forma un triangulo rectangulo con el radio
de la Tierra como cateto R y la hipotenusa, como la suma del R y la altitud

de la 6rbita h.



Terminal de rayos

Luz del Sol

Figura 20. Periodo en la luz del sol (maximo eclipse) para una érbita circular

Fuente: (Pisacane, 2005).

La fraccion de tiempo en la luz del sol y sombra es:

o =cos™! (%) (Ec.21)

180 + 2«

= (T0-) Be22)
180 — 2«

om = (3¢5 —) (Ee.23)

donde:

a = Coseno del angulo entre el radio de la tierra 'y radio del semieje
mayor
P, = Fraccion de tiempo en la luz del sol

P,,m = Fraccion de tiempo en la sombra

34

La tabla 3 muestra un resumen del periodo total, fraccion de luz del sol, y de

sombra, para una Orbita circular.
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Tabla 3. Periodo orbital, fraccion de tiempo de luz solar y sombra a 400 km de

altitud.
Periodo Segundos [s] Minutos [min] Porcentaje [%)]
Luz del Sol 3387 56.45 61
Sombra 2166 36.1 39
Orbital Total Py 5553 92.55 100

Ademas, el nanosatélite viajara un numero de ciclos orbitales o revoluciones

al dia, que es:

86400 [%]

n = = 15,55 = 16 (Ec.24
Prls] (Ec.24)

Por lo tanto, durante la mision espacial el CubeSat viajara alrededor de 16

revoluciones por dia.

3.2.4. ORIENTACION DEL NANOSATELITE

Cuando el nanosatélite esta en orbita alrededor del planeta, la posicion del
Sol respecto al mismo esta continuamente cambiando. Si el satélite esta
directamente expuesto a la luz del sol o bajo la sombra de la Tierra, estara
afectado por la perturbacion por presion de la radiacion solar y bajas

temperaturas, respectivamente.

Para determinar la orientacion y la forma como esté girando el nanosatélite,
se deben realizar consideraciones de ingenieria, como es la seleccion del
subsistema de determinacion y control de actitud. Para la mision, se asume un
subsistema pasivo de control magnético, el cual alinea el nanosatélite a la red

local del campo magnético de la Tierra en todos los puntos de la érbita.
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Para una 6rbita circular, una de las caras del CubeSat se ubicara de forma
constante hacia el nadir de la tierra (ver figura 21), hasta completar el ciclo

orbital.

)

<.

LEO

w

Figura 21. Orientacién del CubeSat con un subsistema de control de actitud

pasiva.

Cuando la radiaciéon solar aparece como un haz de rayos casi paralelos que
forman un angulo ( angulo cenital), con respecto a la normal de la superficie del
CubeSat como se muestra en la figura 22. Su valor esta dado por VN

(Incropera, Radiacion: Procesos y Propiedades, 2011).
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Figura 22. Posicion del satélite respecto al vector solar.

3.2.5. SIMULACION DEL CUBESAT EN ORBITA

Para la simulacion del nanosatélite en Orbita, se utilizé el “Kit de
Herramientas de Sistemas” (STK), que es un paquete de software basado en el
andlisis grafico (Analytical Graphics, Inc. AGI), que permite a los ingenieros y
cientificos desarrollar simulaciones dinamicas complejas de los problemas
fisicos del mundo real. Originalmente creado para las aplicaciones en el area

aeroespacial, y la defensa e inteligencia militar.

La simulacién espacial con STK se presenta como escenarios. Cada
escenario define los parametros y limites de la misién. Para la simulacion del

CubeSat en orbita, se cred un nuevo escenario (ver figura 23).
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Figura 23. Ventana de inicio STK
Fuente: STK software.

Luego, se establecen los datos y pardmetros de la mision, en este caso en
la ventana de asistente de escenario como se muestra en la figura 24, se
selecciona el periodo de tiempo para un ciclo orbital (intervalo de tiempo en
orbitar la Tierra). De modo que los datos introducidos son los siguientes:

e Inicio: 14 de Abril de 2017 a las 17:00 h.
e Fin: 14 de Abril de 2017 a las 18:30 h.

T TR

Periodo Orbital

Figura 24. Asistente de escenario
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Fuente: STK software.

Para efectuar el andlisis se selecciond el tipo de objeto a simular, ver figura
25. Primero se asigna el nombre de la mision espacial, ejemplo: “CubeSat
ESPE”, y luego se definen los pardmetros orbitales en la herramienta Orbit
Wizard.

7 EE- ST [0 Guaphes] - [
B B B YW et SN Sowans LEiCed | edow b B
D@ & - B0y -

. SREHAAHNFPTE DOL swrarmman §J

e
- TR OEE TR

[ 2ad

] it T e

I st shom e o e

W e (SG0GT, LR OIL) |25 2313 1F0G00000 | Time $oeo: 63,00 e

Figura 25. Ventana de Catalogo de Objetos STK
Fuente: STK software.

Luego, en la ventana de herramienta Orbit Wizard se ingresan los
parametros orbitales seleccionados por la misidon espacial, como se muestra en

la tabla la tabla 4.

Tabla 4. Pardmetros orbitales del CubeSat para la simulacion.

Tipo de Orbita Circular - LEO
Altitud 400 Km
Angulo (i) 80°

RAAN 20°
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La figura 26 indica la ruta de navegacioén orbital del nanosatélite (linea

resaltada con el color verde) en el mapamundi impartido por STK.

& Orbit Wizard —
Analysis Time Period Graphics
Type: |Circular - ] [ Use Scenario Time Period Show All Objects
StartTime: 14 Apr 2017 17:00:00,000 UTCG Color:
Satelite Name:  CubeSat ESPE o

Stop Time: 14 Apr 2017 18:30:00.000 UTCG

I Lat,Lon: (84.296,174.938) Displaying: 1 Rev

Definition

Indination: 80 deg

i

Altitude: 400 km

iF

RAAN: 20 deg

[] Use this tool for default object creation [ Ok ] [ Apply ] [ Cancel ] [ Hep

Figura 26. Ventana del asistente de Orbita

Fuente: STK software.

3.2.5.1. RESULTADOS DE LA SIMULACION

Esta simulacion muestra el uso de las especificaciones técnicas de la
mision, para obtener el periodo de iluminacién del sol (maxima sombra). La
figura 27 presenta un reporte y grafico del tiempo de iluminacion solar y sombra
para un periodo orbital, aproximadamente 3238 s (60 %) y 2162 s (40 %),
respectivamente.

Ademas, la simulacion del software STK ofrece la posibilidad de calcular el

tiempo de vida aproximado de operacion durante la mision espacial.
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Figura 27. Porcentaje de iluminacion de luz solar (maxima sombra) durante un
periodo orbital.

Fuente: STK software.
3.3. GENERACION DE CALOR

Las principales fuentes de energia que generan calor en el nanosatélite,
cuando este se encuentra en LEO, son: la radiacion solar, la radiacion de
albedo, la radiacion infrarroja IR de la tierra y la radiacion que emite la nave
espacial al espacio profundo; como se especificO en la seccion 2.4.2 del

capitulo 2.

Durante todo este proceso la nave espacial experimenta un balance de
energia, como resultado de la diferencia de temperatura entre el sistema y sus
alrededores. Para determinar este balance de energia se definieron los
siguientes factores que son: las propiedades fisicas y radiactivas, los factores

de forma, la geometria del sistema y la orientacion del nanosatélite.
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Ademas, la nave espacial transforma un porcentaje de la energia térmica en
energia eléctrica durante cada ciclo orbital en el periodo de luz solar, por medio

de los paneles fotovoltaicos.

3.3.1. PROPIEDADES FiSICAS Y RADIACTIVAS

Las propiedades fisicas de los materiales presentes en los elementos del
nanosatélite, son necesarias para el desarrollo del andlisis térmico. En la tabla

5y 6 se muestran las propiedades fisicas y radiactivas, respectivamente.

Tabla 5. Propiedades fisicas de los materiales.

Componente Material Densidad Conductividad Calor especifico
[kg/m3] [W/m°K] [J/kg°K]
GaAs, Gey
Célula solar GalnP2 5152 53 323
Tarjetas Fibra de
electréonicas  vidrio FR-4 1900 0.23 1150
Aluminio
Estructura 6061 T6 2700 167 885
Bateria Litio
polimero 2780 85 1730

Fuente: (Biblioteca de Materiales-Ansys Workbench Software)

Tabla 6. Propiedades radiactivas

Componente Emisividad [€]
Absortividad [a]

Célula solar 0.85 0.92
Tarjetas

electronicas 0.85 0.92
Estructura 0.84 0.14

Fuente: (GomSpace-Pumki-CubeSatKit)
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3.3.1.1. PROMEDIO DE LAS PROPIEDADES RADIATIVAS

Debido al contacto del CubeSat con el P-POD, los paneles solares cubren
un porcentaje del &rea de cada uno de los lados del prototipo. Esto significa que
la superficie de cada uno de los lados no tendrdn los mismos valores de
emisividad y absortividad. Al suponer que el panel solar cubre en un 80 % vy el
20 % restante conforman los rieles del lado de la estructura, el promedio de la

propiedad superficial se obtiene de la siguiente forma:

ﬁAl_pS =0.2 (09N + 0.8 Acs (EC 25)
EAl—ps = 0.2 €Al + 0.8 Ecs (EC 26)

donde:

Qa1-ps = Promedio de la absortividad del lado y panel solar
€a1-ps = Promedio de la emisividad del lado y panel solar
a, = absortividad del aluminio 6061-T6

€a) = emisividad del aluminio 6061-T6

acs = absortividad del panel solar

€cs = emisividad del panel solar

Al remplazar los valores de la propiedades radiactivas en las ecuaciones 25

y 26, los valores se presentan en la tabla 7.

Tabla 7. Promedio de la absortividad y emisividad de las superficies del

CubeSat.
Superficies Cubiertas: Absortividad Emisividad
1,2,3,4,5,6 [@a1-ps] [Ea1-ps]

80% Ps, 20% Al-6061-T6 0.76 0.84
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3.3.2. FACTOR DE VISTA

Para determinar el intercambio de radiacion entre la superficie de la nave
espacial y la tierra, se debe calcular el factor de forma o vision. Dicho factor se
define como la fraccion de la energia radiante que incide directamente en una
superficie de recepcién (superficie del nanosatelite), con respecto a la energia
radiante total que sale de la superficie de envio (Tierra). Por lo tanto, el factor

de forma se calcula de la siguiente forma (Brown, Thermal Control, 2002):

F_, = Ro” Ec.27
n—>t_(h+ RO)Z(C')

donde:

Ro = radio delatierra = 6378 km
h = altitud del nanosatélite = 400 km

Para la altitud de la mision el factor de visién es:
F,_. = 0.88

Ademas, existe otro factor que representa el reflejo entrante de la energia
solar que colima con la tierra y esta dado por la siguiente ecuacion:

K = 0.657 + 0.54——0 0196( Ro )ZE 28
- 7+ Ry h+Ro(C' )
El valor del factor K es igual a:
K =0.992

3.4. BALANCE DE ENERGIA

El balance de energia o conservacion de la energia, cumple con la primera
ley de la termodinamica; la cual establece, que: "La energia no se puede crear

ni destruir, solo se transforma’.
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Para el céalculo del equilibrio térmico del nanosatélite, se analizaron dos

tipos de condiciones: de estado estable y transitorio.

3.4.1. ESTADO ESTABLE

El principio de conservacién de la energia para un volumen de control
establece que, la cantidad de energia térmica que ingresa E.,;, mas la cantidad
de energia térmica interna E;, menos la cantidad de energia térmica que sale
E..1, debe ser igual al incremento de la cantidad de energia almacena E,;,,,. Por

lo tanto, la ecuacidon general para el balance de energia es igual a

_ dEalm _
Eent + Eg — Ega1 = T = Eaim (Ec.29)

Para la condicion de estado estable, la energia almacenada en el sistema
es igual a cero, debido a que la temperatura en cada punto es independiente

del tiempo. Por lo tanto, la ecuacion 29 se reduce

dEalm
Eent + Eg — Esale = T = Eam = 0 (Ec.30)

Ademas, la energia térmica interna que generan los componentes eléctricos
se considera despreciable con relacibn a la energia de entrada, solo se
considera la energia generada E,,,s por los paneles solares. Entonces, la

ecuacion 30 para el equilibrio térmico del sistema es
Eent — Eg—>ps = Egae (Ec.31)

La energia térmica que ingresa E.,; es igual a la energia total absorbida

Jabs POr €l nano-satélite

Eent = dabs = Qsol + de-1r T dab (EC- 32)

donde

(sol = energia solar directa = Ggo1As Qpl_ps
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qe-1r = radiacion IR de la tierra = qgFy_¢As €a1-ps
qaip = energia solar reflejada por la tierra = GggjaF, eAs a1-psKa

y, la energia térmica que sale Eg, es igual la energia que emite qepic la

nave espacial al espacio
— — 4 4
Esal = (emit = 8Al—pso_As (Te _Tesp ) (EC-33)
La energia generada Eg_,,spor los paneles solares, es igual a

E = NGgolarAs (Ec. 34)

g—ps

Al remplazar las ecuaciones 32, 33 y 34 en la ecuacion 31 la ecuacion de

balance de energia es igual a:

Gsol®al—ps + AiRFnot€al—ps + GsolaFnot@al—psKa — NGsor = £r0Te* (Ec. 35)
donde

F,-t = factor de vista entre el nanosatélite y la tierra

K, = factor de colimacién de la energia solar

G, = constante solar = 1371 [W/m?]

qir = radiacion infraroja de la tierra = 237[W/m?]

a = albedo =30 %

xal-ps = absortividad solar en cada una de las superficies del nanosatélite

€al-ps = emisisvidad IR en cada una de las superficies del nanosatélite

A, = area de la superficie [m?]

o = constante de stefan boltzmann = 5.67 x 1078 [W/m?’K*]

T, = temperatura de equilibrio en la superficie del nanosatelite [°K]

Tesp = temperatura del espacio profundo = 2.7 [°K]

n = eficiencia de conversion especificada por el fabricante = 28%

Para el analisis térmico tanto de estado estable como transitorio, la

temperatura ambiente o del espacio profundo se supone igual a cero (Tes, = 0).
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Esto se debe, a que la radiacion dejada por la continua expansién del Universo,

coincide con la de un cuerpo negro a 2.7 ° K (capitulo 2, seccion 2.4).

También, se considera la ley de Kirchhoff para la superficie de un lado del
nanosatelite en direccion a la Tierra, donde su capacidad de absorcién a una
longitud de onda dada es igual a su emisividad en la misma longitud de
onda [aa_cs(IR) = Epj_cs(IR)] (Incropera, Radiacion: Procesos y Propiedades,
2011).

En base a la ecuacion 35, la temperatura de equilibrio T, en la superficie del

nanosatélite es igual a

T. = + \/ﬁ( Gso1%a1-ps T AiRFn-t€al-ps + GsolaFaﬁeaAl—psKa) — NGsol

e

Ec.36
€Al-psO * 5 ( ‘ )

La expresion +/n , para n lados del nano-satélite, es igual al angulo entre la

superficie normal y el vector solar (Seccion 3.2.4).

Para el andlisis térmico de estado estacionario y transitorio, se consideraron

dos casos extremos: caso caliente (luz del sol) y frio (sombra).

3.4.1.1. CASO CALIENTE

Para determinar la temperatura de equilibrio en el caso caliente se
consideraron dos escenarios diferentes, que dependen de los lados que reciben
la radiacion solar, de albedo e infrarroja generada por la Tierra. En base a la

ecuacion 36, los analisis son los siguientes:

a) Primer escenario.- Cuando recibe la radiacion solar en un solo lado
formando un angulo de 0° (n = 1) con la normal de la superficie, y el lado
opuesto se encuentra direccion nadir a la Tierra, de esta manera recibe
la energia de albedo e IR generado por la Tierra. Por lo tanto, la

temperatura de equilibrio Tcal es igual a
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T.cal = 261 [°K] = —12 [°C]

b) Segundo escenario.- Cuando dos lados que reciben la radiaciéon solar
forman un angulo de 45°(n = 2) con la normal de la superficie, y los lados
opuestos reciben la energia de albedo e IR generado por la Tierra. Por lo

tanto, la temperatura de equilibrio T,cal es igual a

T.cal = 292[°K] = 19[°C]
3.4.1.2. CASO FRIO
Durante el caso frio o sombra la presencia de la radiacion solar se anula, y

la nave espacial recibe solo la radiacion infrarroja emitida por la Tierra q;g. Por

lo tanto, la ecuacién 36 se reduce de la siguiente forma:

4 [VnqrF €Al
Tefr=\/ AR Tn-tBAlps (g 37y

€Al-psO * 5

Del mismo modo que el caso caliente, se analizaron para dos escenarios
diferentes en base a la orientacion del satélite, para poder determinar la

temperatura de equilibrio en este caso.

a) Primer escenario.- Cuando un lado estd expuesto a la energia IR

emitida por la Tierra.
Tofr = 165 [°’K] = —108 [°C]

b) Segundo escenario.- Cuando dos lados se encuentran expuesto a la
energia infrarroja IR emitida por la Tierra.

T.fr = 180[°K] = — 93[°C]
3.4.1.3. RESUMEN DE RESULTADOS

En la tabla 8 se muestra el resumen de la temperatura de equilibrio en el

caso caliente y frio, para los diferentes escenarios.



49

Tabla 8. Temperatura de equilibrio para el caso caliente y frio.

Condicién de Un lado Dos lados
estado estable lluminado [°C] lluminados [°C]
Caso caliente -7 31
Caso frio -108 -93

3.4.2. ESTADO TRANSITORIO

En el estado transitorio el equilibrio térmico del nanosatelite depende del

tiempo, por lo tanto, la variacion de energia almacenada o capacitancia térmica

: . , dTy _ dE
que se genera durante cada ciclo orbital, es diferente de cero (d—tX = T‘t‘m * 0).

Por lo tanto, el balance de energia para el nodo i y j adyacentes al nodo x del

sistema, esta dado por la siguiente ecuacion (Brown, Thermal Control, 2002):

n m
dT,
Z Ki(T; — T,) + Z Ri(Tj — Ty) + qx = CX_tX (Ec.38)
i j

La ecuacion 38 utiliza el método de parametros concentrados y la red de
radiacion de Oppenheim, donde los nodos representan volimenes finitos o
piezas del sistema termo fisico, y la capacitancia térmica de un nodo es la masa
del mismo por el calor especifico. A su vez, cada nodo esta conectado a otro
mediante una conductancia térmica o conductor de radiacion térmica, como se

muestra la figura 28.
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7/ (MCp)x ax

Figura 28. Red térmica generalizada.
Fuente: (Brown, Thermal Control, 2002).

Los conductores son la red de modelacibn matematica térmica que
representan las trayectorias de flujo de calor a través de la cual la energia se
transfiere desde un nodo a otro. La figura 28 ilustra la red térmica que
comprende la temperatura T, del nodo del elemento, la capacitancia térmica q,

, ¥ los conductores térmicos K; y R;.

Luego de derivar la ecuacion 38 y despejar la temperatura del nodo en

estudio T, , se obtiene:

At

n m
T, =T, + C z Ki(T; — Ty + z R;(T; — Ty) + qx| (Ec.39)
( p)x i j

donde
K; = conductor de conductividad
R; = conductor de radiacion
M = masa del nodo
Cp = calor especifico del material
gx = carga térmica externa

At = intervalo del tiempo
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T, = temperatura inicial
T; = temperatura ambiente

Ty = temperatura al comienzo de la etapa de tiempo o en el tiempo antiguo

T, = temperatura en el nuevo tiempo después de un paso de tiempo

Para el conductor de conductividad (ver figura 29), la energia se transmite

mediante comunicacion molecular y se calcula de la siguiente manera
K kA (Ec. 40)
i =— (kc
YAx

donde:

k = conductividad térmica del material
A = area del nodo

Ax = distancia entre nodos

Figura 29. Conductor de conduccién.
Fuente: (NASA, Thermal Network Modeling Handbook, 2000)

El conductor de radiacion (ver figura 30) y coeficiente de transferencia de
calor por radiacion, transfiera la energia a través de las ondas electromagnética

y se calcula de la siguiente manera
R; = oB[(T}® + Tu*)(T; + Ty)] (Ec.41)
donde:

B = resistencia radiativa superficial = Ag/(1 — ¢€)

¢ = emisividad del material
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Figura 30. Conductor de radiacion.
Fuente: (NASA, Thermal Network Modeling Handbook, 2000)

La capacitancia térmica es la energia almacenada en la masa térmica de un
bulto de fluido (nodo), que se transfiere desde un punto a otro por el movimiento

de la masa de fluido y se calcula de la siguiente manera
C = MC,, (Ec.42)

La red térmica para el analisis térmico del prototipo (ver figura 32), la cual
representa la seccion en corte del lado de la estructura de la figura 31.

Y

- —

o2 e

— R e

| & —— @
I il

Figura 31. Carga térmica aplicada en la estructura del CubeSat.
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T5=Tespacio=0K

10 mm

———

Figura 32. Red térmica de la seccion de corte de la cara lateral del CubeSat.

Para la solucion de la red térmica, se determinaron los conductores térmicos
y la capacitancia térmica en cada nodo (propiedades fisicas para el aluminio
6061-T6 de la tabla 5 y dimensiones geométricas de la seccion 3.1). Los valores

son los siguientes:

De la ecuacién 40, el conductor de conduccién es igual a:

kA
Ki= =KI=K2=K3= 0.081[W/K]
donde

k = 167 [W/mK]
A=hx*e=1.6*10">[m?]
Ax = 0.033[m]

De la ecuacién 41, conductor de radiacion es igual a:
R = oB[(T;* + T,")(T; + T,)] = R1 = R2 = R3 = R4 = 9.823 x 107 11T3
donde:

o = constante de stefan boltzmann
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A=d+*h=33%10"*[m?]
€=0.84
B=Asg/(1—¢)=1.732+10"*[m]

T; = 0 [°K] (Temperatura del espacio profundo)
De la ecuacion 42, la capacitancia térmica es igual a:
C=MC, = C1=C2=1.262[W/K]

donde:
C, = 885 [J/Kg * K]
M=Vp
p = densidad = 2700 [Kg/m3]
V =Ae =528%10"" [m3]

Del mismo modo que la seccion 3.4.1, la distribucion de temperatura se
determina para dos condiciones extremas, durante el periodo de luz solar y

sombra.

3.4.2.1. CASO CALIENTE

Para obtener la distribucion de temperatura en la red térmica de la figura 32,
se aplico la ecuacion 39 a cada nodo, donde la carga térmica gx es igual a la
constante solar de 1371 [W/m?], y el periodo de luz del solar como la variacion

de tiempo At o paso del tiempo transcurrido.
Por lo tanto, las ecuaciones para los nodos 1, 2 y 3 son las siguientes:

1. T, = Ty + At/C2 [K{(Ty — T,) + Kp(T, — T3)+R,(Ts — T,) + qso1l
2. Ty = T, + At/C3 [ Ky (T, — T3) + K3(T3 — T)+R3(Ts — T3) + qso1 |
3. Ty = T3+ At/CA[ K3(T5 — Ty)+R4(Ts — Ty) + qs01l

Para la solucion se asume que la temperatura inicial T, sea igual a la

temperatura maxima en el estado estable, caso caliente, igual 292[K].
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Remplazando los valores y resolviendo las ecuaciones 1, 2 y 3, se tiene:

1. 215.04T; + 7.45T, = 63253.02
2. 215.04T, + 7.45T; — 216.04T, = 0
3. 222.49T, — 216.04T; = 0

Aplicando el método de inversion de matrices, se resolvio el sistema de
ecuaciones para encontrar T,, T3, T,. Donde A y C son coeficientes conocidos.

En forma matricial estas ecuaciones se expresan como

[A][T] = [C]

donde
0 215.04 7.45 T, 63253.02
[A] = [215.04 7.44 —216.04 [T] = |T5 [C] = 0
22249 -=216.04 0 T, 0

El vector solucion de obtiene de la forma
[T] = [A]7*[C]
Donde es [A]~! es la inversa de la matriz [A], y es igual a
4499 x 1073 —4.474%10* 4.324%1073
[A]7' =[4.494% 1073 155%107% —1.498%107*
4364 1073 1.505 * 1073 4349 x 1073

Al resolver el vector, las temperaturas son las siguientes

T, = 284.571
[T] = |T; = 284.286]
T, = 276.045

La curva de la figura 33, muestra el gradiente de temperatura durante el

caso caliente.
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Figura 33. Distribucién de temperatura en la cara lateral del CubeSat caso

caliente.

3.4.2.2. CASO FRIO

Del mismo modo que el caso caliente, se aplica la ecuacién diferencial 39 a
cada uno de los nodos de la red térmica de la figura 32, para un carga térmica
gx igual a la radiacion infrarroja emitida por la tierra de 237[W/m?], y el periodo

de sombra como la variacion de tiempo At o paso del tiempo transcurrido.
Por lo tanto, las ecuaciones para los nodos 1, 2 y 3 son las siguientes:

1. T, =T +At/C2 [Ky(Ty — T2) + Ky(Ty — T3)+R2(Ts — T2) + qeierr]
2. T3 = TZ + At/C3 [KZ(TZ - T3) + K3(T3 - T4)+R3(T5 - T3)]
3. T4 = T3 + At/C4- [ K3(T3 - T4)+R4(T5 - T4)]

Para la solucion se asume que la temperatura inicial T, sea igual a la

temperatura maxima en el estado estable, caso frio, igual 164[K]

Remplazando los valores y resolviendo las ecuaciones 1, 2 y 3 se tiene:



1. 146.2T; + 1.73T, = 24147.07
2. 146.2T, + 1.73T; — 147.2T, = 0
3. 147.93T, — 147.2T; = 0
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Aplicando el método de inversion de matrices, se resolvid el sistema de

ecuaciones para encontrar T,, T3, T,. Donde A y C son coeficientes conocidos.

En forma matricial estas ecuaciones se expresan como
[A][T] = [C]
donde:
0 1462  1.73 Ty
[A] =] 1462 173 —147.2 [T] =|Ts [C] =
14793 —147.2 0 T,
Al despejar T, el vector solucion de obtiene de la forma
[T] = [A]7*[C]
Donde es [A]~! es la inversa de la matriz [A], y es igual a
6.727 * 1073 7.906 * 107° 6.682 x 1073
[A7'=[6.76 1073 7.945%1075 —7.852%107°
6.76 ¥ 1073 —6.714% 1073 6.636* 1073

Al resolver el vector las temperaturas son las siguientes

T, = 162.427
[T] = |T5 = 163.233]
T, = 163.242

|

24147.07
0
0

|

La curva de la figura 34, muestra el gradiente de temperatura durante el

caso frio.
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Figura 34. Distribucién de temperatura en la cara lateral del CubeSat caso frio.



59

CAPITULO 4
MODELAMIENTO Y SIMULACION

El cuarto capitulo presenta el modelamiento y simulacién térmica del
CubeSat bajo las condiciones del medio ambiente térmico espacial, a través del
software de simulacion ANSYS. El programa computacional permitira resolver
las ecuaciones diferenciales sobre el modelo geométrico del nanosatélite, bajo
la teoria de elementos finitos para la solucion en las condiciones de estado

estable y transitorio.

4.1. DISENO EN 3D DEL MODELO GEOMETRICO

El estandar CubeSat fue disefiado a través del software de CAD en 3D
(disefio asistido por computadora), llamado SolidWorks. Este programa,
ademas de crear modelos y conjuntos, maneja compatibilidad y el intercambio

de datos estandar.

La configuracién general del nanosatélite estd compuesta por los principales
subsistemas (capitulo 2, seccioén 2.3 — figura 3). Esta configuracion presenta los
diferentes componentes y partes especificas del CubeSat en vista explotada,

como se muestra en la figura 35.
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Panel FR-4—: . i Célula solar
Fie de contacto

Marco supenor A

Elemento de
fijacion M3

Marco lateral Al

mMarco inferor Al

Figura 35. Vista explotada del CubeSat.
4.2. MODELAMIENTO DE SIMULACION TERMICA

El modelo de simulacién térmica del nanosatélite se determiné mediante
ANSYS Workbench, que es una plataforma comuin para la solucion de
problemas multifisicos de ingenieria asistida por computadora (ver anexo B).

Para el desarrollo de los modelos de simulacién térmica, se siguieron los

siguientes pasos, como procesos tipicos para el célculo de simulacion:
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a) Definicion del modelo geométrico.

b) Definicion de los materiales.

c) Generacién de la malla.

d) Aplicacion de las cargas térmicas y condiciones de contorno.

e) Obtencion de Resultados.

El analisis térmico se divide en dos modelos de simulaciéon, que son la

parte externa e interna del CubeSat.

La superficie externa estd compuesta por la estructura, donde se montan los
paneles solares, que estan conformados por una placa de circuito impresa
(PCB) y células solares triple union. Los paneles solares de disefio estandar,
cubren la estructura y mantienen libre a los carriles (bordes verticales del

bastidor lateral que se encuentran en contacto con el P-POD).

Para determinar la distribucidén externa de temperatura, se asigné un nodo a
cada uno de los lados del nanosatélite, los cuales se muestran en la figura 36 y

se representan cada uno de ellos en la Tabla 9.

Fanel +Y

Fanel -

Fanel +/ P Fanel +Xx

Figura 36. Descripcion externa del CubeSat.
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Tabla 9. Nodos térmicos de la superficie externa del Cubesat

Nodo Descripcion

Panel +X
Panel -X
Panel +Z
Panel -Z
Panel +Y
Panel -Y

o 00~ W DN P

En la parte interna del nano satélite se encuentran las placas de circuito
impreso (PCB), las que componen cada uno de los subsistemas. Del mismo
modo que la parte externa, se asignaron nodos a cada uno de los subsistemas

(ver tabla 10) que componen la parte interna del CubeSat, como se detallan en

la figura 37.
COM
OBC
ACS
BATERIAS EPS2

EFST

Figura 37. Descripcion interna del CubeSat.
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Tabla 10. Nodos térmicos de la parte interna del Cubesat.

Nodo Descripcion
7 COM
8 OBC
9 ACS
10 EPS2
11 Baterias
12 EPS1

Los nodos 7 y 11, se acoplan a los lados del chasis por medio de
separadores hechos de aluminio anodizado duro 7075-T6, los cuales se fijan
con tornillos de acero inoxidable en su parte superior e inferior con el marco del
chasis. Ademas, los subsistemas se encuentran separados unos con otros, por
medio de conectores o varillas roscadas, hechos de acero inoxidable no

magnético o recubrimientos aislantes (Pumpkin, Inc., 2013).

Luego, de definir los nodos externos e internos del Cubesat, se importaron
los modelos CAD, se definieron los materiales correspondientes a cada uno de
los componentes que forman el nanosatélite y luego se realiz6 un mallado por

defecto del propio programa, como se muestra en la figura 38 y 39.



Y

0,000 0,045 0,090 (m) 1* %
— —— ]

0,022 0,088

Figura 38. Mallado externo del modelo

0,000 0,035 0,070 (m})
— ]

I
0,018 0,053

Figura 39. Mallado interno del modelo

64



65

En la siguiente etapa de la simulacién se aplicaron las cargas térmicas y
condiciones de contorno, tanto como para la condicidn caliente (luz solar) y frio

(eclipse), para los estados estable y transitorio.

Para los analisis de simulacion térmica, la temperatura inicial y la
temperatura del medioambiente espacial (capitulo 2, secciébn 2.4) como
condiciones de borde son 295 y 3°K, respectivamente.

4.2.1. ESTADO ESTABLE

En la simulacion de estado estable, los efectos de almacenamiento de calor

en un instante de tiempo se pueden despreciar.

Para determinar la distribucion de temperatura en el estado estable para las
condiciones de caliente y frio, se consideraron los escenarios (capitulo 3
seccion 3.4) en el cual se encontraria orientado el satélite en la 6rbita terrestre

baja.
4.2.1.1. CONDICION CALIENTE

En la condicidn caliente, las superficies de prototipo estan expuestas a las
cargas térmicas de la radiacion solar, radiacion de albedo e IR (infrarroja)
generada por la tierra. Para determinar la temperatura de equilibrio se simularon

dos escenarios diferentes:

a) Primer escenario.- En el primer escenario el satélite se orienta de tal
manera que, la carga térmica de la radiacion solar emite un haz de rayos
paralelos que forman un angulo 6=45° con la superficie normal de las dos
caras y las dos caras opuestas que estan dirigidas a la tierra, reciben la
radiacion de albedo e IR generada por la tierra. En la figura 40 se
muestran las cargas térmicas aplicadas en el primer escenario, para la

condicion caliente de estado estable.
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Tamb=3"K
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Figura 40. Cargas térmicas aplicadas en el primer escenario (condicion caliente

de estado estable).

De la ecuacién 32 en base a los coeficientes de absortividad, el flujo de

calor para la célula solar, PCB y la estructura respectivamente, son:

Flujo de radiacién solar:

Osolar—célula = Gso1%c—s C0S 0 — 1 Ggo COS 0 = 621 [W/mz]
Usolar—-pcb = GsolO(c—pcb cos 6 = 892 [W/mz]

(solar—estructura — GsolO(c—est cos6 = 136 [W/mz]
Flujo de radiacion IR de la tierra:
dt-IR/psolar — qirFase = 210 [W/mz]
qt—IR/estructura = qt—IR/psolar
Flujo de radiacion de Albedo:
Jalb—psolar = GgoraFasec—sKy = 332 [W/mz]
Qalb—estructura = Gsol@Fase@c_estKa = 50 [W/mz]

La figura 41 muestra la distribucion externa de temperatura en la condicion

caliente de estado estable, para el primer escenario.
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Figura 41. Distribucion externa de temperatura en el primer escenario, para

la condicion caliente de estado estable.

b) Segundo escenario.- En el segundo escenario la cara del satélite
estd orientado hacia la maxima carga térmica del sol, donde el haz de
rayos paralelos forman un angulo 6=0° con la superficie normal de la
cara y la cara opuesta que esta dirigida a la tierra, recibe la radiacion de
albedo e IR generada por la tierra. En la figura 42 se muestran las
cargas térmicas aplicadas en el segundo escenario, para la condicién

caliente de estado estable.
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Figura 42. Cargas térmicas aplicadas en el segundo escenario (condicion

caliente de estado estable).

En el segundo escenario, los valores de las cargas térmicas de albedo e IR
emitida de la tierra son los mismos del primer escenario, mientras tanto, el flujo

de radiacion solar para la célula solar, PCB y la estructura son diferentes.
Flujo de radiacion solar:

Osolar—célula = Gso10c—s COS 0 — 1 Ggo COS O = 877 [W/mz]
Usolar—-pcb = GsolO(c—pcb cos 6 = 1261 [W/mz]

Qsol-estructura — GsolO(c—est cos® = 192 [W/mz]

La figura 43 muestra la distribucion externa de temperatura en la condicion

caliente de estado estable, para el segundo escenario.
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Figura 43. Distribucidén externa de temperatura en el segundo escenario,

para la condicién caliente de estado estable.

En el analisis de simulacion de los componentes internos, se asume que el
calor se transfiere entre placa y placa, a través de radiacion y conduccién por

medio de los tornillos, separadores y conectores.

Para determinar la distribucion de temperatura interna se aplicaron las

cargas térmicas de la condicion caliente del segundo escenario.

La figura 44 muestra la distribucién interna de temperatura en la condicion

caliente de estado estable.
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Figura 44. Distribucion interna de temperatura en la condicién caliente de

estado estable.
4.2.1.2. CONDICION FRIA

En la condicidn fria las superficies del prototipo estan expuestas Unicamente

a la carga térmica de la radiacion IR generada por la tierra q¢_g -

Del mismo modo que la condicibn en caliente, se consideraron dos

escenarios térmicos cuando el satélite se encuentra eclipsado por la tierra.

a) Primer escenario.- En el primero escenario, el satélite se encuentra
orientado de tal manera que, la carga térmica de la radiacion IR
generada por la por la tierra q._jgr , Se aplica a las dos caras del nano-

satélite, como se muestra en la figura 45.
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Figura 45. Cargas térmicas aplicadas en el primer escenario (condicion fria de

estado estable)

La figura 46 muestra la distribucion externa de temperatura en la condicion

fria de estado estable, para el primer escenario.

191,8 Min

0,000 0,045 0,090 (m) EJ\n X
[ _EEm—— [ E—]

0,022 0,068
Figura 46. Distribucion externa de temperatura en el primer escenario, para
la condicidn fria de estado estable.
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b) Segundo escenario.- La cara de satélite se encuentra orientado en el

eclipse maximo. La figura 47 muestra que la carga térmica de la

radiacion IR generada por la tierra, es aplicada en una cara.

Tamb=3"K

gtir

Figura 47. Cargas térmicas aplicadas en el segundo escenario (condicion fria

de estado estable)

La figura 48 muestra la distribucién externa de temperatura en la condicion

fria de estado estable, para el segundo escenario.

164,19 Min

0,000 0,045 0,090 (m) {L X
|

0,022 0,068
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Figura 48. Distribucion externa de temperatura en el segundo escenario para
la condicién fria de estado estable.

Para determinar la distribucion de temperatura interna, se aplicaron las

cargas térmicas de la condicién fria del segundo escenario.

La figura 49 muestra la distribucion interna de temperatura en la condicion

fria de estado estable.

112,18 Min

Figura 49. Distribucion interna de temperatura en la condicion fria de estado
estable.
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4.2.2. ESTADO TRANSITORIO

En el modelo de simulacion en estado transitorio las condiciones de borde
dependen del tiempo, en donde el almacenamiento de calor se genera luego

de cada ciclo orbital, hasta estabilizar su temperatura.

Para determinar la distribucion de temperatura en el estado transitorio, se
consideraron los periodos de tiempo en la luz solar y eclipse (capitulo 3,

seccion 3.2.3), para las condiciones de caliente y frio, respectivamente.

4.2.2.1. CONDICION CALIENTE

El satélite se encuentra expuesto a las cargas térmicas de condicidon
caliente de estado estable del primer escenario, durante el periodo de luz solar,
P, = 3387 [s].

Por lo tanto, la figura 50 muestra la distribucion externa de temperatura en
la condicion caliente en funcion del periodo de luz solar, para cada uno de los

nodos.
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296
295
294 T T T T T
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o

Figura 50. Distribucidén externa de temperatura para la condicion caliente de

estado transitorio.
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Para determinar la distribucién de temperatura interna en funcién del

periodo de luz solar, se aplicaron las cargas térmicas de la condicidén caliente

de estado estable del segundo escenario.

La figura 51 muestra la distribucion interna de temperatura en la condicion

caliente en funcion del periodo de luz solar, para cada uno de los nodos.
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Figura 51. Distribucion interna de temperatura para la condicion caliente de

4.2.2.2. CONDICION FRIA

estado transitorio.

El satélite se encuentra expuesto a la carga térmica de la condicién fria de

estado estable del primer escenario, durante el periodo de eclipse (sombra),

Psombra = 2166 [s].

La figura 52 y 53 muestra la distribucion externa de temperatura en la

condicion fria en funcion del periodo de eclipse, para cada uno de los nodos.
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Figura 52. Distribucion externa de temperatura para la condicion fria de

estado transitorio.
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Figura 53. Distribucion externa de temperatura para la condicion fria de

estado transitorio.

Para determinar la distribucién de temperatura interna en funcién del

periodo de eclipse, se aplicaron las cargas térmicas de la condicion fria de

estado estable del segundo escenario.
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La figura 54 muestra la distribucion interna de temperatura en la condicién

fria en funcién del periodo de eclipse, para cada uno de los nodos.
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Figura 54. Distribucién interna de temperatura para la condicion fria de estado

transitorio.
4.3. RESULTADOS DE LA SIMULACION

4.3.1. ESTADO ESTABLE

La tabla 11 se presenta un resumen de los resultados obtenidos durante la
simulacién de la distribucion externa de temperatura en el estado estable,
donde la temperatura maxima para la condicién caliente es T, = 308 [°K] en el
panel =X, y la temperatura minima durante la condicion fria es Ty,;, = 165 [°K].
Esto se debe a la direccion en que se encuentran ubicados los paneles. En el
caso del panel +X siempre va estar apuntando en direccién hacia la tierra, para
capturar las imagenes. Esto quiere decir que, el panel —X siempre recibira la

maxima radiacion solar en la condicién caliente.
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Tabla 11. Resumen de resultados de la distribucion externa de temperatura en
el estado estable.

Temperatura [°K]

Componente Caso caliente-Max Caso frio-Min
Panel +X 299.69 175.32
Panel -X 308.23 165.52
Panel +Z 307.2 169.01
Panel -Z 299.85 169.11
Panel +Y 298.4 169.65
Panel -Y 296.94 169.62

La tabla 12 presenta el resumen de resultados de la distribucion interna de
la temperatura, donde la temperatura maxima para la condicion caliente T, =
297 [°K] en la placa electronica del sistema de control de actitud, y la
temperatura minima durante la condicién fria es T,;, = 114 [°K] en la placa

electronica donde se encuentran ubicadas las baterias.

Tabla 12. Resumen de resultados de la distribucién interna de temperatura en el
estado estable.

Temperatura [°K]
Componente Caso caliente-Max Caso frio-Min

COM 265.72 201.71
OBC 247.83 173.58
EPS1 246.42 151.4
EPS2 263.07 133.88
Bateria 256.66 114.95

ACS 297.87 119.58
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4.3.2. ESTADO TRANSITORIO

En el estado transitorio, los resultados obtenidos durante las condiciones de
caliente y frio para cada uno de los nodos asignados, se simularon paso a paso,
hasta obtener el comportamiento de temperatura externa para cuatro ciclos

orbitales, como se muestra en la figura 55 y 56.

En el ciclo orbital, el punto de partida se asume como la fase final de
cualquiera de las condiciones, sea caliente o frio. Para el caso externo, antes
de entrar en la fase de sombra, el periodo de luz solar tarda 56.45 minutos
hasta llegar a una temperatura final 0 maxima T,,,,= 304.92 [°K] en el panel —X.
Entonces, la temperatura inicial T, durante la fase de sombra es igual a la
temperatura final o0 maxima T,.x a la que llego durante la condicion caliente.
Luego de haber completado el periodo de eclipse que tarda 36.1 minutos, la
temperatura minima o final a la que alcanzo es igual a T, = 235 [°K] en el

panel —X.

La simulacién determind los limites de estabilidad de temperatura para los
periodos de luz solar y sombra, con una tolerancia de variacion + 1 [°K]. La
tabla 13 presenta un resumen de resultados de la temperatura externa, durante

el estado transitorio.



Tabla 13. Resumen de resultados para la simulacion en estado transitorio
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Figura 55. Simulacion de temperatura externa durante 4 ciclos orbitales.
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Figura 56. Simulacion de temperatura externa durante 4 ciclos orbitales.

La figura 57 y 58 presenta la simulacién de temperatura interna, en el
estado transitorio para 4 ciclos orbitales, donde la temperatura maxima durante
el periodo de luz solar es T,,.,x = 293.83 [°K] en la placa electronica del ACS
(sistema de control de actitud), y la temperatura minima durante el periodo de

sombra es T,,;, = 202.78 [°K] en la placa electrénica del EPS2 (sistema dos de

energia eléctrica).

La tabla 14 presenta el resumen de resultados de la temperatura interna,
durante el estado transitorio.
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Tabla 14. Resumen de resultados de la distribucién interna de temperatura en el
estado transitorio.

Temperatura [°K]

Componente Caso caliente-Max Caso frio-Min

COM 262.21 225.1
OBC 242.63 211.14
ACS 240.33 203.88
EPS2 257.3 202.78
Bateria 247.37 211.36
EPS1 293.83 218.93
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Figura 57. Simulacion de temperatura interna durante 4 ciclos orbitales.
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Figura 58. Simulacién de temperatura interna durante 4 ciclos orbitales.
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CAPITULO 5
SISTEMA DE CONTROL TERMICO

En base a los modelos térmicos presentados en los capitulos anteriores, la
presente seccion presenta la optimizacién y seleccidon del sistema de control
térmico, con el propdsito de mantener todos los componentes eléctricos y la
estructura del Cubesat dentro de los rangos térmicos de operacion,

especificados por el fabricante (capitulo 3, seccion 3.1).

Para el disefio térmico de la nave espacial se presentaron dos tipos de
sistemas de control de temperatura: un sistema pasivo y activo (Gilmore,
Spacecraft Thermal Control Handbook , 2002).

5.1. SISTEMA DE CONTROL PASIVO

El sistema de control pasivo generalmente es mas ligero, requiere menos
energia eléctrica, y es menos costoso que el sistema activo. Por lo general son
materiales aislantes disefiados para el uso de vehiculos espaciales, con el

objetivo de controlar las cantidades de energia por radiacion y absorcion.

Estos materiales son de alta emisividad, que se utilizan para irradiar energia
de calor al espacio y mantener el equilibrio térmico de la nave espacial.
Ademas, pueden ser usados para emitir energia que ha sido concentrada por

un sistema de control térmico activo.

Las principales técnicas de control pasivo disponibles se presentan en el

diagrama de la figura 59.
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Figura 59. Tipos de sistemas de control pasivo.
Fuente: (Gilmore, Spacecraft Thermal Control Handbook , 2002).

Acabados superficiales térmicos.- Las naves espaciales emplean
recubrimientos de control térmico dependiendo de la longitud onda para
diversos fines. Ejemplo: reflectores solares como espejos de segunda
superficie, pinturas blancas, plata o de aluminio con respaldo de teflén, se
utilizan para minimizar la energia solar absorbida e infrarroja, por lo tanto,
emiten energia casi como un cuerpo negro. También el color negro se utiliza
comunmente en el interior del vehiculo, para facilitar la transferencia de calor

radiante entre los componentes internos

Sus propiedades de superficie primarias, son la emisividad y absortividad,
importantes para proporcionar un balance y rendimiento térmico deseado para

la superficie.

Montajes e interfaces.- La eliminacion de calor de las unidades
electronicas es una de las importantes preocupaciones de la nave espacial, por
lo tanto el problema de desarrollar una 6ptima interfaz conductora entre la

unidad de la placa base y el montaje de la have espacial, es necesaria.

La conductancia de una articulacion en condiciones de vacio es fuertemente
dependiente de la calidad de las superficies de acoplamiento y la tensién del
perno. Estas incertidumbres pueden minimizar la transferencia de calor

mediante el uso de rellenos de interfaz tales como metales blandos o polimeros
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cargados, por ejemplo papel de aluminio de indio y silicona cargado con plata,

respectivamente.

Materiales de cambio de fase.- Un material de cambio de fase (PCM) es
una sustancia con un alto calor de fusion y solidificacion a una cierta
temperatura, siendo capaz de almacenar y liberar grandes cantidades de
energia. Por ejemplo, para minimizar variaciones de temperatura durante
eclipse u otras condiciones transitorias, tales como ocasional en equipos de alta
disipacion de potencia. Por ejemplo el agua es un refrigerante eficaz y se ha

utilizo en varias aplicaciones espaciales.

Aislamiento térmico.- El aislamiento térmico es una barrera de radiacion y
es uno de los elementos mas comunes en las naves especiales. Estan
disefiados para para reducir la tasa de flujo de calor por unidad de area entre

dos superficies limites a temperaturas especificadas.

Los aislamientos térmicos pueden ser de una capa como Unico material
homogéneo tal como una espuma de baja conductividad térmica, o de
multicapas, como sistema de aislamiento, en la que cada capa actia como un
escudo de radiacién de baja emitancia y es separa con espaciadores de baja
conductancia. Por ejemplo hojas de mylar con un acabado de aluminio y el

dacron para el uso de espaciadores.

Hoy en dia también pueden proteger contra los micros meteoritos, el
oxigeno atdomico (AO), la acumulacion de la carga del electron, y el
pinzamiento del penacho en cohetes. Ademas, el disefio combinado debe
adaptarse a los requisitos de durabilidad, inflamabilidad, control de la
contaminacion, las cargas de lanzamiento, caida de presion, purga de la nave
espacial, la reduccion al minimo brillo, y las restricciones a los materiales

magnéticos.
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5.2. SISTEMA DE CONTROL ACTIVO

El sistema de control activo es mas complejo que el sistema pasivo, se
utiliza en equipos muy sensibles a la temperatura donde la tolerancia es muy
estrecha y se necesita disipar grandes cantidades de energia residual, en el
orden de kilovatios. Por lo general, consumen mayor cantidad de energia,

necesitan de mayor espacio fisico y son mas pesados.

Ademas, el sistema de control activo puede trabajar junto con el sistema

pasivo cuando este deja de cumplir los requisitos asignados.

En el diagrama de la figura 60 se exponen los principales tipos de

subsistemas de control térmicos activo.

]
L Sistema Activo ’

\
|

Tubos de
calor

w "| w "|
Sistemas de Persianas Calefactores Refrigeradores
Bombeo eléctricos termoeléctricos

Figura 60. Tipos de sistemas de control activo.

Fuente: (Gilmore, Spacecraft Thermal Control Handbook , 2002)

Sistema de bombeo.- Los sistemas de bombeo son dispositivos que
proporcionan una transferencia eficiente de una gran cantidad de energia
térmica entre dos puntos, por medio de refrigeracion forzada por conveccion en

liquido.

El enfriamiento se puede lograr por el uso de un refrigerante tal como el
agente de transporte de energia térmica, el cual absorbe el calor residual de los
equipos eléctricos y se envia por medio de circuitos tubulares a un radiador

como disipador de calor.
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Persianas.- Son un conjunto de rejillas que se acoplan sobre la superficie
del radiador hacia el espacio. La tasa de flujo de calor es modulada por la
apertura o cierre de las hojas de rejilla. Cuando se ubican en la posicion abierta
disipan calor al espacio durante el aumento de temperatura. Cuando la
temperatura disminuye se colocan en posiciones cerradas proporcionando

calefaccion.

Calefactores eléctricos.- Los calefactores como parte del disefio térmico
protegen los componentes en condiciones ambientales de caso frio o para

compensar el calor de una caja electrénica cuando esta apagado.

El tipo mas comun usado en naves espaciales es el calefactor de parche,
gue se compone de una resistencia eléctrica colocada entre dos hojas de
material eléctricamente aislante flexible, como el kapton (pelicula de poliamida).

Refrigeradores termoeléctricos.- Los refrigeradores termoeléctricos son
bombas de calor de estado sélido en miniatura capaces de proporcionar
enfriamiento localizado a los dispositivos que requieren bajas temperaturas para

su correcto funcionamiento.

Tubos de calor.- Las tuberias de calor utilizan un ciclo del flujo de liquido
de dos fases cerradas, un evaporador y un condensador para el transporte de

calor de un lugar a otro sin energia eléctrica.

5.3. SELECCION DEL CONTROL TERMICO DEL CUBESAT

Debido a las limitaciones de los estandares que se deben de cumplir en
este tipo de misidén y el costo que representa, se selecciond un aislamiento

térmico y un calefactor eléctrico tipo parche.

5.3.1. AISLAMIENTO TERMICO

Para minimizar la temperatura de equilibrio del Cubesat, se consideré un

aislamiento térmico externo e interno.
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Para el control térmico externo, se supuso la utilizacion de kapton
aluminizado opaco, con una relacibn o/e (abosortividad por emisividad)
moderada que generara una temperatura adecuada en la superficie externa,
donde esta expuesta a la radiacion UV proveniente del sol. Ademas, esto
disminuira el impacto sobra la exposicion solar térmica sobre los componentes
internos. Las principales propiedades del material para el control térmico de la

superficie externa para algunos espesores y masa, se muestra en la tabla 15.

Tabla 15. Propiedades de los principales materiales de la superficie externa.

Material: Kapton Aluminizado Opaco

Espesor Peso Absortividad Emisividad Temperatura
[cm] [gm/cm?] a € Max/Min [°C]
0.0013 0.0019 0.41 0.50
0.025 0.0036 0.44 0.62 -73/65
0.0051 0.0071 0.49 0.71

Fuente: (Gilmore, Chapter 5: Insulation, 2002).

En el diagrama de la figura 61 se presenta un diagrama de los materiales
aislantes radiactivos seleccionados, para el disefio de control térmico pasivo.
Donde, la superficie exterior de los paneles tiene una capa de kapton para el
montaje de las células solares y la parte internar sobre la estructura una capa

de mylar aluminizado (tereftalato de polietileno).



90

Cubierta exterior

Radiacion solar

CELULA SOLAR

MYLAR ALUMINIZADO

Aislamiento interno

Figura 61. Diagrama del aislamiento térmico.

Fuente: (Gilmore, Chapter 5: Insulation, 2002).

Para determinar las nuevas temperaturas maximas y minimas de operacion
de los componentes, se recalcularon con los valores de emisividad y
absortividad de los materiales aislantes seleccionados para el sistema de

control térmico pasivo.

Se considero el primer escenario térmico en la condicion caliente y el primer
escenario en la condicion fria, para el estado transitorio (capitulo 4 de la seccién
4.2.1). La tabla 16 muestra las cargas térmicas calculadas en base la ecuacion
32.
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Tabla 16. Cargas térmicas de los componentes en base a la absortividad del

material.

Flujo de Flujo de calor  Flujo de calor IR

Componente Material calor solar de albedo de la tierra
[W/m?] [W/m?] [W/m?]
Estructura Aluminio
6061-T6 136 50 210
Célula solar GaAs, Gey
GalnP2 621 332 210
Panel solar
PCB FR-4 398 147 210
Material: Espesor:
Kapton 0.0013 398 147 210
aluminizado 0.025 426 369 "
0.0051 475 387

La tabla 17 presenta el resumen de resultados de la distribucién externa de
la temperatura, para los distintos tipos de espesores del material aislante,
donde la temperatura de operacién mas Optima es, para la condicién caliente
T.a1= 295 [°K] y para la condicion fria es Tg,= 240 [°K].

Tabla 17. Temperatura de equilibrio para el sistema de control térmico pasivo

externo.

Material: Kapton aluminizado Opaco

Espesor [cm] 0.0013 0.025 0.0051
Temperatura Luz Solar 22 28 27
[°C] Eclipse -33 -39 -42

La figura 62 y 63 presenta la simulaciéon de temperatura externa en el

estado transitorio para 3 ciclos orbitales.
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Figura 63. Simulacion de temperatura externa con sistema de control térmico

pasivo.

La tabla 18 presenta el resumen de resultados de la temperatura externa
con aislante térmico, durante el estado transitorio.
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Tabla 18. Resumen de resultados de la distribucién externa de temperatura con

sistema de control térmico pasivo.

Temperatura [°K]

Componente Caso caliente-Max Caso frio-Min
Panel +X 292,18 246,6
Panel -X 294,92 239,74
Panel +Z 294,98 239,71
Panel -Z 292,16 246,29
Panel +Y 287,38 242,43
Panel -Y 286,64 242,33

En el caso del control térmico interno, las capas internas deben tener una
baja emision y una cantidad minima de particulas contaminantes, y ser
compatibles con los ambientes y temperaturas a las que estaran expuestos
durante la misién. Por lo tanto, se supuso la utilizacién de mylar aluminizado y
kapton, como material comunmente usado para las capas interiores, 0
alrededor de componentes sensibles al calor como es el caso de las baterias.

La tabla 19 muestra las propiedades radiactivas los materiales aislantes.

Tabla 19. Propiedades de los materiales aislantes para las capas internas del

CubeSat.
Material: Mylar aluminizado
Espesor Peso Absortividad Emisividad Temperatura
[cm] [gm/cm?] a € Max/Min [°C]
0.00064 0.00093 0.12 0.03 -250/+150
Kapton dorado (Baterias)
0.00076 0.0011 0.28 0.02 -250/+400

Fuente: (Gilmore, Chapter 5 : Insulation, 2002)

La figura 64 y 65 presenta la simulacion de temperatura con aislamiento

interno en el estado transitorio para 6 ciclos orbitales, donde la temperatura
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maxima durante el periodo de luz solar es T,.,,= 308.16

electrénica del EPS1 (subsistema uno de energia eléctrica), y la temperatura

[°K] en la placa

minima durante el periodo de sombra es T,;, = 215.14 [°K] en la placa

electrénica del EPS2 (subsistema dos de energia eléctrica).
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Figura 64. Simulacion de temperatura interna con sistema de control térmico

pasivo.
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Figura 65. Simulacién de temperatura interna con sistema de control térmico

pasivo.



95

La tabla 20 presenta el resumen de resultados de la temperatura con

aislamiento interno, durante el estado transitorio.

Tabla 20. Resumen de resultados de la distribucion de temperatura interna con

sistema de control térmico pasivo.

Temperatura [°K]

Componente Caso caliente-Max Caso frio-Min
COM 276.18 242.77
OBC 255.52 225.06
ACS 253.19 216.21
EPS2 270.18 215.14

Baterias 247.05 227.27
EPS1 308.16 220.09

5.3.2. CALEFACTOR ELECTRICO

Luego de determinar el rango de temperatura de cada uno de los médulos
del CubeSat con un sistema de control térmico pasivo, se verificO si es
necesario la utilizacién de un calentador flexible tipo parche® (ver figura 66),
para poder mantener y controlar la temperatura de los componentes en los
limites de operaciéon especificados por el fabricante (Gilmore, Chapter 7:
Heaters, 2002).

' Temperatura controlada bajo la accion de termostatos y sensores térmicos.
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Figura 66. Calefactor flexible tipo parche.
Fuente: MINCO

Por lo tanto, la configuracion de los calefactores sobre los componentes que

requieren calefaccion, se muestran en la figura 67 y 68.

Calefactor/Baterias

Figura 67. Configuracion del sistema de control térmico activo en la bateria.
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Figura 68. Configuracion del sistema de control térmico activo en el médulo
OBC, ACS, EPS2 y EPSL.

Para seleccionar el tipo de calefactor estandar en funcién de su resistencia
eléctrica, se calculo la potencia de calentamiento requerida. La potencia de
calentamiento requerida para llevar a la temperatura deseada en un tiempo
dado, es igual a:

_ mCp(Ty —Ty)

Pl = (W) (Ec.43)

donde:
m = masa del componente (g)
Cp = calor especifico del material (J/g°C)
T; = temperatura final del objeto (°C)
T; = temperatura inicial del objeto (°C)

t = tiempo de calentamiento (segundos)
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La tabla 21 presenta las especificaciones técnicas necesarias para los calculos

correspondientes.

Tabla 21. Especiaciones técnicas de los componentes eléctricos del CubeSat.

Componente Masa Dimensiones Tension Corriente Cp
[9] [mm] [Vec] [A] [J/g°C]

Bateria (Li- 62 3.2x50x85 3.7 15 1,73

Pol)

PCB (FR-4) 43 1.6x90x96 5 1.2 1,15

Fuente: (PUMPKIN, Inc, 2013).

En el caso de la bateria, el rango de temperatura de cargaes de 0 a 45 °Cy
de descarga es de -20 a +60 °C, en el periodo de luz solar y sombra,
respectivamente (capitulo 3 seccion 3.1). Se asumio de 20 a 25 °C como valor
en el limite de operacion para el ciclo orbital.

La potencia de calentamiento requerida para la bateria es

mCp(Tf — T;
Py = ¥ — 0.158 [W]
Para estimar la cantidad de energia total requerida para el control térmico

activo, se considero la potencia de calentamiento mas la pérdida de calor (20 %

de la potencia calculada).Por lo tanto, la potencia total de calentamiento es:
Piotal = 0.158 + 0.2 % 0.158 = 0.18 [W]

Para el voltaje de funcionamiento (ver tabla 21) de las baterias, se calcul6 la

resistencia eléctrica del calefactor en funcion de la ley de Ohm
2

R_

= ohms(Q) (Ec.44)
Ptotal

donde
E = Tension o voltaje en voltios (V)

P.otal = pOtencia total en vatios (W)
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La resistencia estimada para el calefactor de la bateria es:

2

R_

= = 76 ohms [(Q]
Ptotal

Ademas, para la seleccion del calefactor se consideré las dimensiones
geométricas del componente. Para el caso de la bateria se eligié un calefactor
modelo HK5411 marca MINCO (ver anexo C), con una resistencia de 118 Q y
un area efectiva 35.355 cm2. En base a la ecuacion de la potencia eléctrica de

la ley de Ohm, la potencia de calentamiento actual es:

2

= = 0.11[W]

Pact =

Y la densidad de la potencia por el area efectiva igual a:

act

P
Py efec = 5 = 0.00328 [W/cm?] (Ec.45)

efec

En el caso de los modulos (placas de circuito impreso), el rango de
temperatura es -40 a + 85 °C (Capitulo 3 seccion 3.1), se asumié entre -10 a

20 °C, como valor en el limite de operacion para el ciclo orbital.
La potencia de calentamiento requerida para los médulos (PCB) es

mCp(T; — T;
Py = ¥ = 0.437[W]

Y la potencia de calentamiento més la pérdida de calor
Protal = 0.437 + 0.2 0.437 = 0.52 [W]

Para el voltaje de funcionamiento (ver tabla 21) de los médulos se calculé la

resistencia eléctrica del calentador:

2

R= = 48 ohms [(]

total
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Por lo tanto, se eligid un calefactor modelo HK5482 marca MINCO (ver
anexo C), con una resistencia 52.1 Q y un area efectiva 63.226 cm2. La

potencia actual es igual a:

EZ
Pict = R = 0.479 [W]

Y la densidad de la potencia por el area efectiva es:

P
P, efec = Aa—“ = 0.0075[W/cm?]

efec

La tabla 22 presenta el resumen de resultados de la temperatura interna con

un sistema de control térmico activo, durante el estado transitorio.

Tabla 22. Resumen de resultados de la distribucién de temperatura interna con

un sistema de control térmico activo.

Temperatura [°K]

Componente Caso caliente-Max Caso frio-Min
COM 280.08 248.21
OBC 265.09 239.4
ACS 267.2 245.78
EPS2 282.43 249.56

Bateria 302.53 289.27
EPS1 313.04 255.36

La figura 69 y 70 presenta la simulacion de temperatura interna con sistema

de control térmico activo en el estado transitorio para 6 ciclos orbitales.

Para el caso de las baterias, cuando se encuentre en la condicion caliente
para mantener la temperatura durante la carga de energia, el control de
temperatura se activara con una potencia de calentamiento de 62 W/m2. Para
el caso de los modulos OBC, ACS, EPS2, se encontraran activos durante todo

el ciclo orbital, con una potencia de calentamiento 75 W/m2.
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Por lo tanto, la temperatura maxima durante el periodo de luz solar es Ty,.x

= 313.04 [°K] en la placa electrénica del EPS1 (subsistema uno de energia

eléctrica), y la temperatura minima durante el periodo de sombra es T, =

239.4 [°K] en la placa electronica del OBC (subsistema de manejo de datos).
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Figura 69. Simulacion de temperatura interna con un sistema de control térmico
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CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES
CONCLUSIONES

e La teoria de transferencia de calor desarrollada en el capitulo tres, presenta
un analisis térmico de apoyo basico para explicar los calculos de balance de
energia y el comportamiento térmico por medio de elementos finitos en el
elemento estructural base del CubeSat.

e Los datos de la distribucion de temperatura obtenidos en los analisis
realizados, en el caso de estado estable resultaron demasiado
desfavorables en las condiciones de frio, en comparacion con el caso
transitorio, el CubeSat genera un almacenamiento energia debido a cada
ciclo orbital.

e EIl andlisis de simulacién por medio elemento finitos ANSYS Workbench,
ayudo a predecir las variaciones de temperatura en el cuerpo exterior y los
componentes eléctricos internos del nanosatélite, para varios escenarios
térmicos que el sistema experimentaria.

e Luego de determinar un sistema de control térmico Optimo para el CubeSat
los elementos mantendran una estabilidad térmica, evitando dafios a los
mismos y el fracaso de la misién. Donde, los datos de temperatura de
supervivencia en referencia a los elementos més criticos, para el caso de las
baterias y el EPS2 que deben mantenerse en el rango de temperatura de
funcionamiento, son: sin un sistema de control térmico es -25.63 y -15.7 °C
para el caso caliente; -61.64 y -70.22 °C para el caso frio, respectivamente.
Luego de aplicar un sistema de control térmico la distribucién de
temperatura es 29.53 y 9.43 °C para el caso caliente; 16.27 y -23.44 °C para
el caso frio, respectivamente.

e Los limites de temperatura definidos por el proveedor para cada uno de los
componentes seleccionados, fueron una base esencial para determinar y
seleccionar el sistema de control térmico necesario, luego de los andlisis

térmicos desarrollados.
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RECOMENDACIONES

Es importante actualizar continuamente el modelo térmico para los cambios
de disefio que se lleven a cabo, para seleccionar y disefiar el mejor sistema
de control térmico posible. Este proceso aseguraria que el sistema en
general funcione correctamente, con el fin de optimizar sus requerimientos
de masa y energia. Asi, que para el caso del sistema de control térmico
activo las limitaciones que se deberian tomar en cuenta son: el uso de
espacio y consumo de la energia eléctrica; o en el caso del sistema pasivo
qgue podria no ser adecuado para ciertas condiciones de funcionamiento del
nanosatélite.

La seleccidon del sistema de control térmico mas 6ptimo, como parte del
disefio del nanosatélite, garantiza el correcto funcionamiento de todos sus
componentes tanto eléctricos como estructurales. Donde, las opciones
presentadas desde el punto de vista térmico, se deben considerar de
acuerdo a los requerimientos de la mision espacial.

Es importante el desarrollo de ensayos o pruebas térmicas fisicas para
proporcionar datos mas reales sobre la distribucién de la temperatura del
sistema. Pese a que, el método de analisis numérico como de simulacion se
pueden utilizar como una guia para la seleccion y disefio del control térmico
del CubeSat,

Luego de haber realizado el analisis de simulacion, se recomienda que la
estructura del CubeSat cuente con un acabado superficial y aislamiento
térmico, para evitar la perdidas de calor durante el periodo de eclipse (caso
frio), y poder asi mantener al sistema interno en el intervalo de temperatura
previsto. Adicionalmente, también se pueda reducir el consumo de energia
por medio de un sistema de control térmico activo. Para este caso se
recomendaria utilizar pintura de color negro debido a sus propiedades
térmicas y hojas de aislamiento térmico interno para conservar la energia,

luego de cada ciclo orbital.
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Es de suma importancia establecer contacto o iniciar una vinculacion con
organizaciones o empresas especializadas en la rama de la ingenieria
aeroespacial, ya que existe un escaso conocimiento tanto técnico como
cientifico en nuestro ambiente académico, para el desarrollo de este tipo de

proyectos.
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