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Disefno y Simulacion de la Estructura de un Nanosateélite
Design and Simulation for a Nanosatellite Structure

Jeendry L. Tovar, Coordinacion de Ingenieria Aerondutica, UNEFA. Tulio R. Salazar, Unidad de Educacion
Espacial, ABAE.

Resumen—Este proyecto trata del disefio y simulacion —por
medio de elementos finitos—, de una estructura de un
nanosatélite. La estructura es una plataforma disefiada por
medio del software Solidworks, la simulacién utiliza el método de
elementos finitos para el calculo de los esfuerzos, deformaciones y
cargas, para ajustarse a una diversa cantidad de misiones como
mediciones atmosféricas, telecomunicaciones, observacion de la
tierra, navegacion satelital, entre otras modalidades de uso de la
plataforma, pudiéndose adaptar a los requerimientos mas
exigentes de una mision espacial. La estructura del nanosatélite
puede ser fabricada a partir de un blogue de aluminio, con el uso
de maquinas de mecanizado de control numérico computacional
CNC, lo que permitiria un mejor acabado, y evitaria los
problemas de tensiones internas comunes en piezas fabricadas en
moldes de fundicién, por estampado de piezas o con soldaduras.
La estructura disefiada utiliza las dimensiones del estandar
Cubesat, el modelo presentado fue més alla, agregandole unas
esquinas internas de soporte que dan una gran rigidez a la
estructura sin aumentar considerablemente la masa de la misma,
y sirve de excelente soporte a los componentes y partes del
nanosatélite, el cual es apto para soportar las cargas a las que es
sometido desde su lanzamiento hasta la inyeccién en su orbita,
incluyendo el tiempo que dure su mision en el espacio. Para
mejorar la distribucion de los esfuerzos en la estructura del
nanosatélite, se disefiaron en las esquinas internas de soporte que
sostienen unos componentes estructurales (ejes de fijacion) donde
se montan las tarjetas electronicas, que son parte fundamental de
los subsistemas del nanosatélite, y que aportan rigidez a la
estructura, y sus partes componentes.

Palabras clave—Disefio, simulacién, nanosatélite, estructura,
soportes, componentes estructurales.

Abstract—This project is about the design and simulation —using
a finite elements method—, of a nanosatellite structure. The
structure is a platform design using Solidworks software, the
simulation use a computational finite elements method to
calculate strength, deformation and charges, to be adjusted for
multiple missions such as: atmospheric measurements, Earth
observation, telecommunications, satellite navigation, among
other modalities of use of the structure which can be adapted for
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any space mission requirements. The structure of the
nanosatellite can be manufactured from a single aluminum block,
using a Computational Numeric Control CNC system, which
aloud a better finishing and can avoid any inner tension problem
very common in cast mold fabrication. The structure was
designed not only using the Cubesat standard dimensions but
going beyond since it has been added a great stiffness to the
structure without increasing more mass to it but giving an
excellent support to the internal components and to the parts of
the nanosatellite which is able of supporting all the loads
produced at the launch moment and when it is injected into the
orbit, including the whole space mission. In order to improve the
loads distribution in the nanosatellite’s structure, the supports of
the structural components were made in the inner corners where
the cards are located and which are a fundamental pay load to
achieve the mission.

Index Terms—Design, simulation, nanosatellite, structure,

structure components.

I. INTRODUCCION

El disefio y manufacturacion de una nave espacial siempre a
acarreado riesgos cuando se desarrollan programas espaciales
donde el presupuesto es el factor més importante, por esta
razén es fundamental desarrollar métodos que reduzcan los
errores a la hora de la produccion y manufacturacion de sus
estructuras partes y componentes. [2]

Este proyecto, trata del disefio y simulacion de la estructura
de un nanosatélite para Orbita baja que entre muchas
aplicaciones su carga Util puede ser para observacion de la
tierra, navegacion satelital, estudios o mediciones
atmosféricas, telecomunicaciones, entre otros. La estructura
fue disefiada para soportar una carga de hasta 2 kilogramos de
peso. Esta estructura, serd disefiada para cualquier mision
cumpliendo con los estandares necesarios para su lanzamiento.

El disefio de la estructura se basé el en modelo estandar
Cubesat, que es de tipo comercial; la estructura que se estd
disefiando difiere de éste estdndar porque, en varias cosas,
primeramente, la estructura tiene unos parametros de
resistencia a los esfuerzos bastante altos, también se decidio
usar una aleacion de aluminio que es capaz de resistir altas
tensiones, también la estructura estd pensada para ser
mecanizada directamente de un bloque de aluminio, sin
soldadura ni partes extras de complicada fijacion o
manufactura, lo que mejora significativamente  sus
propiedades fisicas.

Los costos de manufactura pueden significativamente ser
reducidos ya que la propuesta contempla sélo la utilizacion del
proceso de mecanizado CNC, ademas es importante sefialar
conocimiento en el campo de técnicas de manufactura para el
desarrollo de estructuras autéctonas y adaptadas a las
necesidades del pais.
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A. Abreviaturas y acronimos

C.N.C.: Control Numérico Computarizado, POD: Picosatelite
Orbital Deployer / Dispositivo de Despliegue orbital para
Picosatélite, 1U: 1 unidad, estandar CubeSate, LEO: Low
Earth Orbit / Orbita Baja de la Tierra, SSO: Sun Synchronous
Orbit / Orbita Solar Sincronica.

Il. ECUACIONES
(Pe)(Wns)(FS) = P ()
Donde:
Pg: Cargaejercida en gravedades (g)

Wis: Peso del satélite (N)

FS: Factor De Seguridad

Ejemplo:

(8.39) (19,62N) (1,2282) = 200,0074 N

En el ejemplo podemos observar cdémo se realizé el calculo
de la fuerza a usar en las simulaciones, éstos calculos se
ampliaran en el apartado IV Simulaciéon Preliminar de la
Estructura de Nanosatélite, alli se profundiza en la utilizacion
de los datos.

I11. PROPUESTA DE DISENO ESTRUCTURAL

El objetivo principal es desarrollar una estructura de
nanosatélite adecuada para su uso en Orbitas bajas, capaz de
soportar las cargas, deformaciones y esfuerzos tipicos de un
lanzamiento, ademas de servir de soporte y proteccion a los
distintos componentes internos de alta sensibilidad. El disefio
de una estructura para un satélite de 1U cuyas dimensiones de
cubo corresponden 10x10x11 (cm), la cual esta manufacturada
a partir de un bloque de Aluminio 7075-T6, ésta estructura
tiene la capacidad de servir como soporte para todas las
tarjetas electronicas y componentes como los paneles solares,
antenas, cdmaras, censores, baterias, girdscopo, entre otros.

A. Estilo de Disefio

El estilo de disefio escogido, se basé en el modelo CubeSat, se
desarroll6 a través de la utilizacion de un programa de disefio
mecanico y simulacién de elementos finitos Ilamado
SolidWorks, mismo que también es usado en los procesos de
manufactura por equipos de mecanizado CNC. Se trat6 en lo
posible que la estructura fuera lo mas compacta y solida.

Fig. 1. Vista del acabado de la estructura y medidas.

“Para el disefio del CubeSat se puede tener en cuenta varios tipos
de disposicion estructural, pero se tienen que tomar varios parametros
para su desarrollo, como lo es el bajo costo de produccion, la
simplicidad a la hora de mecanizarlo y sobre todo que tenga un bajo
peso, con la capacidad de integrar componentes que se puedan
desplegar. Con estos puntos se puede disefiar un Nanosatélite con
caracteristicas especificas para cada mision en particular”. [3]
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Las técnicas de fabricacion con maquinas CNC (Control
Numérico Computarizado), en donde el mecanizado es
controlado por computadoras, es la mejor eleccién a la hora de
realizar piezas con formas complejas, minimizando fatigas
internas durante la manufacturacion.

Existen variedad de técnicas de fabricacidn para estructuras
de nanosatélites, en nuestro modelo, se optd por una estructura
rigida de una sola pieza, alejada del concepto tipo chapa,
modular y para ensamblaje del modelo convencional CubeSat.

Esto aporta rigidez al satélite, ademas se disefiaron esquinas
soporte que aportan mayor rigidez a la estructura, lo que
mejora las condiciones de trabajo durante el lanzamiento,
posicionamiento orbital y operacion del nanosatélite, se
analizan por simulacién las fuerzas ejercidas lateralmente en
funcion de determinar si se generan torsiones no deseadas
sobre el nanosatélite. Estas esquinas son mecanizadas
directamente del bloque de la aleacidn de aluminio 7075-T6,
para que asi mantenga las propiedades fisicas. La finalidad en
el disefio es tener una estructura resistente, que soporte
efectivamente las cargas a las que se somete un nanosatélite
durante toda la campafia del proyecto espacial, se evita el uso
de estructuras que sean de ldminas o chapas de aluminio,
mismas que son mMas propensas a no soportar momentos de
torsion, cargas laterales, o vibraciones, lo que en consiguiente
genera deformaciones estructurales. De forma comercial se
pueden adquirir este tipo de estructuras tipo chapa las cuales
son mas ligeras pero menos resistentes a la hora de soportar
cargas, vibraciones o impactos directos.

La funcion principal de la estructura es ser el soporte,
ademas de proteger los distintos subsistemas del satélite
ademas de ser una interfase de operacién y control con el
cohete lanzador.

En orden de disefiar y construir apropiadamente un
nanosatélite, el analisis debe ser realizado en un modelo
computacional. Ejemplos de tales “test virtuales” pueden
incluir un test de manufactura, analisis de esfuerzo,
deformacion, vibraciones, entre otros.

Realizar tales estudios en el modelo computacional mediante
la simulacion, ayuda a comprender el comportamiento fisico
del mismo, lo que puede permitir la optimizacién y
mejoramiento del disefio, lo que para el proceso de
manufactura se reduce en tiempo y costos. Los procesos de
validacién de modelos sugieren al final del modelaje comparar
un modelo fisico con los datos de simulacion, este proceso
seré desarrollado en futura investigacion.

Antes la simulacién estructural, el modelo computacional
del nanosatélite, se analizan las fuerzas que actuaran sobre la
nave espacial, desde la transportacion inicial hasta el final de
la operacidn, tales fuerzas se pueden ver en la TABLA II. Las
caracteristicas del material y cualquier otra condicion inicial.

TABLA|
CARACTERISTICAS TECNICAS DEL MATERIAL

st = = <
> Q9 8 s ] o8 o ©
55 23 g8 882 Tg g
SE 2 & S5 E858 85 S =
L£g g= 22 285 §° 2=
<= X o é aee 2 é
ksi  MPa ksi MPa ksi  MPa ksi MPa
7075-T6 83 572 73 503 11 48 331 23 159




0071_ART_IICVTE

TABLA Il
CARACTERISTICAS TECNICAS DEL MATERIAL

Densidad Mddulo de elasticidad Resistencia a la fatiga
Ib/pulg? kg/m’ psi GPa ciclos
0,09520,102 263522829 10a10,6x106 69a73 5x108
[4].
TABLAIII

PROPIEDADES FiSICAS DE LA ALEACION DE ALUMINIO USADA
EN LA ESTRUCTURA DEL NANOSATELITE.

TABLA XV
RESULTADOS DE ECUACION (1), PARA MAXIMA CARGA LATERAL RESULTANTE.
Carga
Modelode  Gravedades Méaxima Carga g. Longitudinal Resultante
Lanzador (9) (N)
Dneprl 08 0,8(9,81 m/s2)(2kg)(1,2282) 19,2778
Eurokot 0,9 0,9(9,81m/s2)(2kg)(1,2282) 21,6876
Minitaur | 16 1,6(9,81m/s2)(2kg)(1,2282) 38,5556

PROPIEDADES FISICAS DEL Al 7075-T6

Nombre
Tipo de modelo

Limite elastico

7075 - T6 (SN)
Isotropico elastico lineal

5,05¢+008 N/m2

Limite de traccién 5,7e+008N/m2

Modulo eléstico 7,2¢+010 N/m?
Coeficiente de Poisson 0,33
Densidad 2810 kg/m3
Médulo cortante 2.69¢+010 N/m?
Coeficiente de dilatacion térmica 2,4e-005 /K

IV. SIMULACION PRELIMINAR DE LA ESTRUCTURA
DE NANOSATELITE

La simulacion se ha realizado en dos tipos diferentes, Tipo A
Longitudinal y Tipo B Lateral, esto debido al tipo de
lanzamiento que se vaya a utilizar.

Los tres vehiculos lanzadores mas usados para transportar y
poner en érbita nanosatélite son: Dnepr, Eurockot y Minotaur
I. El de uso mas frecuente es el vehiculo lanzador Dnepr, el
cual es un cohete de desarrollo ruso, transformado a partir de
un misil balistico intercontinental. [13]

El Eurockot es un vehiculo lanzador de un proveedor
comercial de Rusia, Eurockot Launch Services y ha sido
disefiado para transportar satélites a érbitas bajas de la tierra
(LEO/SSO). [14]

El Minotauro | es un vehiculo lazador comercial
norteamericano, para pequefios satélites, disefiado por Orbital
Science Corporation, tiene posibilidad de colocar cargas en
(LEO/SSO). [15]

Los datos usados para la realizacién de las simulaciones son
aportados por las Tablas 11 'y I, de los cohetes mas usado para
el lanzamiento de este tipo de sistemas. Alli se aprecia que las
méaximas cargas de gravedad (g) longitudinales a las que son
sometidas los sistemas a bordo del nanosatélite, en el
lanzamiento del cohete, el mismo no supera los 8,3g de carga
longitudinal y de 1,6g de cargas laterales, con un factor de
seguridad de 1,2282 de manera que realizando los calculos
para saber qué tipo de fuerzas actGan sobre el nanosatélite
procedimos. Tomamos las gravedades producidas por los
cohetes a la hora del lanzamiento para asi obtener las fuerzas
que se usard en el modelo mecénico para realizar las
simulaciones.

TABLA IV
RESULTADOS DE ECUACION (1), PARA MAXIMA CARGA LONGITUDINAL RESULTANTE.
Carga
Modelo de  Gravedades Méxima Carga g. Longitudinal Resultante
Lanzador (9) N)
Dneprl 8,3 8,3(9,81m/52)(2kg)(1,2282) 200,0074
Eurokot 8,1 8,1(9,81m/52)(2kg)(1,2282) 195,1880
Minitaur | 6,6 6,69 (9,81m/s2)(2kg)(1,2282) 159,0421

De manera que la fuerza longitudinal al cohete que usamos
en la simulacién es de 200 N y para las cargas laterales
durante el lanzamiento usamos 39 N, que son las mayores
cargas como se aprecian en los resultados de las Tablas | y 1l
respectivamente. A continuacion se describe los dos tipos de
situaciones que se tomaron en cuenta para un posible
lanzamiento.

A. Simulacién

Al usar los servicios de lanzamiento de una compafiia
espacial habitual que su contrato o carga util principal es para
un satélite mediano (de 100 a 1000 Kg) o un satélite grande
(de 1000Kg en adelante), la puesta en Orbita de nanosatélites
son de caracter secundarios y por ésta razén son ubicados
debajo de la plataforma que transporta al satélite principal,
debajo de esta estructura y dentro de un Pod de lanzamiento,
se ubican los nanosatélites de forma horizontal, aprovechando
al maximo el espacio disponible, en esta disposicion
horizontal, la estructura y sus equipos internos se someten a la
fuerza de gravedad del lanzamiento, como se aprecia en la
figura 2.

Fig. 2. En las imégenes se puede observar dos tipos de distribucion de pods de
lanzamientos de nanosatélites bajo el estandar CubeSat, como se ve en la
imagen de la izquierda los tres pods se encuentran abiertos. Dentro de éstos,
es donde se ubican los CubSat, estando alli asegurados e inmdviles durante el
lanzamiento del cohete. En la imagen de la derecha se puede apreciar la
estructura que soporta el satélite principal.

Es por ello que se realizé un estudio del comportamiento de
la estructura bajo estas condiciones y tomando en cuenta que
la disposicién de los componentes internos, que estan ubicados
de manera desventajosa para soportar las fuerzas ejercidas
sobre todo el satélite durante la etapa de lanzamiento del
cohete.

B. Simulacién

La segunda opcion de lanzamiento se realiza bajo los
parametros del uso de un cohete dedicado, esto quiere decir
que el nanosatélite es la Unica carga que transportaria el
lanzador y de esta manera la disposicion del satélite dentro del
Pod es vertical, lo que significa que las fuerzas actuarian sobre
la estructura de manera distinta que el procedimiento anterior,
lo cual es mas ventajoso, ya que la estructura tendria mejor
comportamiento bajo estos esfuerzos. En la simulacién llevada
a cabo en la configuracién de lanzamiento vertical, colocando
las cargas en el panel superior e inferior del nanosatélite,
simulando la fijacion que tendria el satélite dentro del Pod de
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lanzamiento que lo contiene.
V. ANALISIS E INTERPRETACION DE LOS
RESULTADOS

A. Simulacion A

Para la realizacion de la simulacién se calcularon las fuerzas
a 200N, ejercidas longitudinalmente sobre las caras, superior e
inferior del nanosatélite.
TABLA VI

EN LA TABLA SE MUESTRAN LOS DATOS PRINCIPALES DE LA ESTRUCTURA
DEL NANOSATELITE APORTADAS POR LA SIMULACION EN SOLIDWORKS.

DATOS DE LA ESTRUCTURA

Masa: 0,353729 kg

Volumen: 1,25882 x 10™4 m3

Densidad: 2,810 kg/m3

Peso: 3,46655 N
TABLAVII

PROPIEDADES DEL ESTUDIO REALIZADO PARA LA APORTACION
DE LOS RESULTADOS.

PROPIEDADES DE ESTUDIO

Analisis estatico de estructura clbica
Andlisis estatico

Nombre de estudio
Tipo de andlisis

Tipo de malla Malla sélida
Efecto térmico Si
Temperatura a tensién cero 298 K
Tipo de solver FFE Plus
Calcular fuerzas de cuerpo libre Si

Friccién No

1) Sujecion

Fig. 3. Detalles del tipo de sujecion y cargas que se us6 en el modelo, se
realizaron en los cuatro salientes superiores e inferiores del cubo, como lo
muestran las flechas azules.

TABLAVII
PUNTOS DE SUJECION Y FUERZAS RESULTANTES.
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TABLA IX
DATOS USADOS PARA PARAMETRIZAR EL MALLADO USADO SOBRE LA
ESTRUCTURA DEL NANOSATELITE Y SUS DETALLES.
INFORMACION DE MALLA
Tipo de malla Malla sélida
Mallador utilizado Malla estandar
Puntos jacobianos 4 Puntos
Tamafio de elementos 5,71244 mm
Tolerancia 0,285622 mm
Calidad de malla Elementos cuadréticos de alto orden
DETALLES
Numero total de nodos 25149
NUmero total de elementos 12004
Cociente maximo de aspecto 22,881
% de elementos cuyo cociente de aspecto es < 3 70,1
% de elementos cuyo cociente de aspecto es > 10 0,258
% de elementos distorsionados (Jacobianos) 0
Fig. 4. Tipo de mallado usado sobre la estructura del nanosatélite.
TABLA X
FUERZAS RESULTANTES EJERCIDAS SOBRE EL MODELO.
FUERZAS RESULTANTES
Fuerzas de reaccion
Conjunto de .
) . Unidades ~ Sum X SumY Sum Z Resultante
selecciones
Todo el modelo N 2799,94  -0,0125775  0,00196397  2799,94
MOMENTOS DE REACCION
Conjunto de .
) . Unidades ~ Sum X SumY Sum Z Resultante
selecciones
Todo el modelo N.m 0 0 0 0

DETALLES DE SUJECION

Entidades 8 caras
Tipo Geometria fija
FUERZAS RESULTANTES
Componentes X Y z Resultante
Fuerza de reaccion (N) 2799,94  -0,0125775  0,00196397 2799,94

Momento de reaccion (N.m) 0 0 0 0

2) Andlisis de Desplazamiento Unitario (URES)

Podemos apreciar en la figura 5, como las fuerzas ejercidas
de manera normal —y coplanar al eje Y-, sobre los panel que
en la figura tienen una disposicién de superior e inferior.

La simulacion del Desplazamiento Unitario en eje X
denominado UX, arroja desplazamientos en los paneles con un
maximo de 8,681e-003 mm que equivale a un desplazamiento
real de 0,008681 mm, codificado con el color rojo dentro de la
simulacion, este desplazamiento no llega a ser perceptible por
el 0jo humano ya que no alcanza 0,01 mm, sin embargo el
minimo es de -8,275e-003 mm lo que equivale a -0,008275
mm reflejando un movimiento contrario al anterior pero en el
mismo eje como se aprecia en la figura 5 con el color azul.
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UX (mm)
8,631e-003
7.268e-003

- 58550003
- 4.442¢-003
- 30090003
- 1.616e-003
| 2031e004
- -1.210e-003
- 26238003

- -4.0362-003

-5.449e-003
-6:862-003
-8.2756-003

Fig. 5. Se observa el Desplazamiento Unitario en eje X, expresado en
milimetros, con un méaximo de 8,681e-003 y un minimo de -8,275e-003.

Podemos observar que en la parte inferior de la estructura
del nanosatélite estamos en presencia de desplazamientos
contrarios, —el color azul y el rojo—, lo que produciria una
contraccion en el centro del panel, pero como el éarea central
del panel esta disefiado de manera circunferencial éste ayuda a
que la convergencia de fuerzas sean disipadas como se ve en
la imagen donde entre los dos colores se encuentra el color
verde, que segun la TABLA de valores se encuentra entre
-1,210e-003 mm y 1,616e-003 mm lo que es equivalente a
- 0,00121 mm pasando por cero, hasta llegar a 0,001616 mm,
lo que pudiera ser que ese panel no tenga desplazamiento o si
lo tuviese seria de una cifra despreciable con un exponente de
10,

Como se aprecia en la figura 6, los esfuerzos ahora estan
enfocados en el plano Y, con este mismo sentido la carga de
200N ejercida de manera normal a los dos paneles —superior €
inferior— como se evidencia en la imagen.

Las deformaciones producidas al realizar la simulacién
arrojan un maximo de 5,361e-005 mm que es 0,00005361 mm
de desplazamiento y que se codifica con el color rojo, lo que
afecta segun los datos a casi toda la estructura. El valor de
0,00005361 mm es casi como si no existiera desplazamiento o
deformacion en toda las areas rojas lo que se puede tomar
como cero (0) milimetros de deformacién.

Pero especificamente en la cara inferior es donde se
encuentran los valores de deformacion mas evidentes llegando
a alcanzar como punto minimo o de desplazamiento negativo
de -2,764e-001 mm, que equivale a -0,2764 mm de
deformacion. Esto lo que evidencia que el panel inferior del
nanosateélite tendria al momento del despegue del lanzador una
deformacion hacia fuera de 0,3 mm.

Sin embargo en la cara superior se registraron
deformaciones mas leves las cuales llegan hasta -1,612e-001
mm lo que seria una deformacion de solo -0,1612 mm, siendo
esto un desplazamiento hacia el interior del satélite de 0,2 mm,
lo que no comprometeria a los componentes internos.

UY i)
5.3612-005
l -2.2838.002
. -4.602e-002
- -6.3066-002
- -8.210e-002
- -1.151e-001
. 13820001
L 16126001
. -1843e-001

. -2073e-001

-2,303e-001
-2,534e-001
-2.764e-001

Fig. 6. En la imagen se tiene el Desplazamiento Unitario en eje Y, con un
valor méaximo de 5,361e-005 mm y un minimo de — 2,764e-001 mm.

En los resultados obtenidos en eje Z, el valor de
desplazamiento méximo es de 5,571e-003 mm que equivale a
0,005571 mm que son las zonas de color azul y un minimo de
-5,536e-003 mm que es igual a -0,005536 mm. Como se puede
apreciar en la imagen se desarrollaron esfuerzos en toda la
estructura del nanosatélte lo que indica una distribucion de
deformacion paulatina en la estructura. Es de destacar como se
distribuy6 en el panel inferior las fuerzas con un parecido a los
resultados de la simulacion de deformacion en el eje X, pero
esta vez las fuerzas se realizaron en el eje Z produciéndose

una compensacion de esfuerzos en el centro del panel inferior.
TABLAXI
RESULTADOS DE DESPLAZAMIENTO UNITARIOS.

DESPLAZAMIENTO UNITARIO

Eje Minimo Méximo

X -0,008275 mm 0,008681 mm
Y -0,2764 mm 0,00005361 mm
Z - 0,005536 mm 0,005571 mm

UZ (men)
.
e
e
.
oo
. 94330004
- -90Me-004
- -1833e-00)
- +2.759.003

-3.6340.001
~46106.003
-5.5362.003

Fig. 7. En la imagen se tiene el Desplazamiento Unitario en eje Z, se obtuvo
un méximo de 5,571e-003 mm y un minimo de — 5,536e-003 mm.
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Todas las deformaciones producidas en los tres ejes, se
calcula el modulo, produciéndose las deformaciones
definitivas y se pueden apreciar en las siguientes imagenes.

En la figura se muestra el nivel de deformacion generado
por 200N aplicada en los dos lados que quedan expuestos a las
fuerzas de gravedad en el lanzamiento y tras la simulacién
podemos observar donde se ejerceria la mayor fuerza en la
estructura de 0,3 mm de grosor del panel lateral de Al 7075
T6. En la imagenes se aprecia uno de los resultados de las
simulaciones, en este caso se lee en la leyenda de la imagen
URES (mm), el cual es el acronimo de ‘“Resultant
Displacement” por su nombre en inglés, traducido seria
Desplazamiento Resultante, expresado en milimetros.

Los resultados obtenidos son 2,767e-001 como
desplazamiento méximo y 1,000e-030 como minimo. Estos
resultados se traducen en los siguientes valores de
desplazamiento:

e Maximo: 2,767e-001 = 0,2767 mm de desplazamiento en
el centro del panel del nanosatélite.

e Minimo: 1,00e-030 = 1x10"% mm de desplazamiento en
resto de la estructura.

3) Anélisis Von Mises

En las siguientes imagenes podemos apreciar los resultados

de la simulacién en SolidWorks usando SimulationXpress, en
ellas podemos apreciar los esfuerzos en los paneles, usando
como referencia el criterio de von Mises, en un anélisis de
fatiga estatico de tension nodal.
Podemos ver que con la fuerza de 200N el material sélo llega
a deformarse hasta alcanzar 87,386 MPa., teniendo un limite
elastico del aluminio 7075-T6 de 505,000 MPa.; Esto nos
permite observar que nuestro disefio se encuentra muy por
debajo del limite y se puede concluir que el disefio de la
estructura es 6ptimo, teniendo en cuenta que el nanosatélite se
encuentra de lado soportando las cargas del lanzamiento.

URES finm)
2,767e-001
l 2.537e-001
L 2.306e-001
- 2075001
. L4Se-00l
. 161de-001
L 138de-001
| 1153001
L 9.224e-002
L 6.918e-002

4.612e-002

\ I 2306002
A L000e-030

1000030
[MExi [2.767e-001

Fig. 8. En las iméagenes se pueden ver las distribuciones de las fuerzas, en este
caso se aprecia las deformaciones resultantes con una deformacién méaxima de
2,767e-001 mm, que equivale a un desplazamiento de la estructura de 0,2767
mm en la cara inferior de la estructura, en la cara superior se obtienen
resultados entre 2,306e-002 (0,02306 mm) y 1,845e-001 (0,1845 mm).

028
» Limite elwtics: 505000

\f'r,‘hx CIETTY

Fig. 9. Se observa que en las esquinas de la estructura es donde se encuentra la
mayor tension, 87,386 MPa. y el resto del esfuerzo estd distribuido en la
estructura. Siendo 41,0234 el promedio de esfuerzo soportado por el panel
inferior. En ésta simulacién se muestra el nivel de deformacién en el panel
inferior del nanosatélite. Cabe destacar que la deformacién mostrada esta
exagerada por el programa para dar una visual de como seria, pero mas no es
la deformacion real.

TABLA XII
Resultados De La Primera Simulaciones.

=2
R -
s X : CARGA . )
2 = L TPODE (oo o NorwaL DEFORMACION  DESPLAZAMIENTO  DEFORMACION  DESPLAZAMIENTO
S £ ELASTICO  SIMULACION ) MINIMA (mm) REAL (mm) MAXIMA REAL (mm)
=
= =
panel ] 30 g
505,000 pare 200 1,00e-030 1x10 2,7676-001 0,2767
MPa URES (mm) panel
. 200 2,3066-002 0,02306 1,845¢-001 0,1845
superior
) Deformacid Deformacis
Al e TIPO DE CARGA COmacon — pEspl AZAMIENTO clomacion  pESPLAZAMIENTO
A 7075 £ ASTICO SIMULACION  SUPERFICIE  NORMAL Minima REAL (mm) Maxima REAL (mm)
T6 (N) (N/mmZ (MPa)) (N/mm2 (MPa))
Mi panel
ssoc0  Von Mises Panel 200 0,028 N/A 87,386 N/A
MPa (N/mm panel
(MPa)) 200 0,028 N/A 58,267 N/A

superior
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4) Analisis de Tension Normal

En los siguientes andlisis podremos observar las tensiones
normal en los distintos ejes llamados dentro de la simulacién
de solidworks como: SX, SY, SZ, que significa Stress en el eje

X,YoZ
TABLA Xl
DE TENSION NORMAL EN LOSEJES X, Y, Z.

TABLA XV
DEFORMACION UNITARIA EQUIVALENTE.

Tipo Min. Max.

ESTRN 3,317e-007 mm 4,779e-004 mm

TENSION NORMAL

Eje Minimo Méximo
SX -9,209 X 10 N/m? 9,494 X 107 N/m?
sY 7.2 7.2

- 1,760 X 10’ N/m
- 4,092 X 10" N/m?

4,283 X10° N/m

Sz 6,374 X 107 N/m?

5) Andlisis de Tension Cortante

En este andlisis se pueden observar los diferentes puntos
donde se ejercen las tensiones que son capaces de realizar
cortes, especialmente en las esquinas como se muestran en las
siguientes imagenes del nanosatélite que muestran los tres
ejes.

TABLA XIV
TENSIONES CORTANTES EN LOS EJES XY, XZ, YZ.

7) Analisis de Deformacién Unitaria Normal ESP

La deformacién unitaria normal en eje X donde se
obtuvieron los valores 5,028e-004 mm y — 4,631e-004 que son
los valores maximo y minimo respectivamente. La
deformacion unitaria normal en eje Y donde se aprecian
3,273e-004 mm y -2,081e-004 mm que son los valores
maximo y minimo respectivamente. La deformacion unitaria
normal en eje Z donde se aprecian 3,301e-004 mmy — 2,461e-
004 mm que son los valores maximo y minimo
respectivamente.

TABLA XVI
ANALISIS DE DEFORMACIONES UNITARIAS NORMALES

ANALISIS DE DEFORMACION UNITARIA NORMAL ESP

TENSION CORTANTE

Eje Méaximo Minimo

ESPX 5028104 mm -4631x 107 mm
ESPY 3273%10% mm -2,081x 107 mm
ESPZ 3301x 10 mm -2461x 107 mm

Eje Minimo Méaximo

Tau XY - 2,285 x 10" N/m? 1,851 x 107 N/m?
Tau XZ - 2,895 x 107 N/m? 2,827 x 10 N/m?
Tau YZ - 1,815 x 10" N/m? 1,724 x 10 N/m?

6) Analisis de Deformacion Unitaria Equivalente (ESTRN)

Como se aprecia en la siguiente figura 10 el andlisis de
deformacion unitaria equivalente ESTRN gener6 unos valores
que van desde 4,779e-004 que son las areas de color rojo que
tienen una deformacién de 0,0004779 mm, hasta 3,317e-007
que son las &reas de color azul marino las cuales llegaron a
tener una deformacién de 0,000000332 mm que equivaldria a
cero ya que el software no puede trabajar con el cero absoluto
—segun los manuales de simulacién de SolidWorks—.

Pero para llegar a estos valores de deformacién han de
tenerse en cuenta otras simulaciones como la Deformacion
unitaria normal (EPS), Tension cortante en direccion GM,
Densidad de la energia de deformacion unitaria SEDENS,
energia de deformacion unitaria total y las Deformacion
unitaria normal E.

Fig. 10. En la figura se aprecia las areas que estan bajo los efectos de la
deformacion unitaria que se encuentran desde 3,317e-007 que es casi cero
subiendo hasta llegar a un méaximo de deformacién de 4,779e-004.

8) Tensidn Cortante en Direccién de los Ejes GM

Tension cortante en direccion Y en plano YZ, de donde se
obtienen los valores 4,240e-004 como maximos y -3,661e-004
como minimo. Tension cortante en direccién Z en plano YZ,
de donde se obtienen los valores 6,045e-004 como maximos y
-5,669e-004 como minimo. Tension cortante en direccion Z en
plano XZ, de donde se obtienen los valores 4,095e-004 como
maximos y -3,991e-004 como minimo.

TABLA XVII
TENSION CORTANTE EN DIRECCION Y, Z, EN LOS PLANOS YZ, XZ.

TENSION CORTANTE EN DIRECCION Y, Z

Eje Méximo Minimo

GMXY 4240 x 10 mm -3,661x 107 mm
GMXZ 6,045 x 104 mm -5,669 x 10 mm
GMYZ 4,095 x 104 mm -3,991 x 107 mm

TABLA XVIII
DEFORMACION UNITARIA NORMAL EN LA 1°2 248 3era
DIRECCION PRINCIPAL.

DEFORMACION UNITARIA NORMAL EN LA 162 pda gera

Eje Méximo Minimo

E1 5603x 10 mm 1,709x 107 mm

E2 1311x10% mm -1,209% 107 mm

E3 5359 x 10" mm -3548x 107 mm
TABLA XV1II

ENERGIA DE DEFORMACION UNITARIA.

ENERGIA DE DEFORMACION UNITARIA

Eje Méaximo Minimo
E 6,647 x 10° Nm 6,356 x 10020 Nm
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9) Intensidad de Tensién

En la siguiente figura 11 se puede observar el médulo de
esfuerzo de tensiones genera una intensidad expresada en
N/m?, lo que nos muestra que las tensiones soportadas por la
estructura en la simulacién son tensiones que encuentra su
punto maximo en las esquinas redondeadas, llegando a
alcanzar un valor de 9,858x10” N/m?, equivalente a 98580000
N/m?2.

En la imagen se aprecia como a partir del maximo el panel
inferior y superior van reduciéndose los valores de la
intensidad, llegando hasta el color azul que es indicativo del
valor minimo que es de 1,449e+004 N/m?, de intensidad en la
estructura del nanosatélite.

Intensidad (Nfm-2)

9,858 e+007

. 9.0366+007

- 8.215e+007

/\
&7

|

- 7.3%e+007
- 65724007
_ 5.75{es007

- 49294007

]
-
P

L 4108e+007
- 328764007

- 24654007

1.64e+007
8.208e+006
1.449:+004

14 &, 9,555e+007]

Fig. 11. Intensidad de Tension la cual es la sumatoria de la primera tension
principal P1 y la tercera tension principal P3, arrojando un maximo:
9,858e+007 N/m? y minimo: 1,449e+004 N/m2,

B. Simulacion B

1) Analisis de Desplazamiento Unitario (URES)

En la simulacion llevada a cabo en la configuracién de
lanzamiento vertical, colocando las cargas en el panel superior
e inferior del nanosatélite, dejando fijado las vigas principales
de la estructura, como se aprecia en la Fig. 13, simulando la
fijacion que tendria el satélite dentro del Pod de lanzamiento
que lo contiene, y se puede observar que la estructura
disminuyd el méaximo alcanzado por la estructura ubicdndose
en 59,131 MPa, siendo una diferencia de 28,105 MPa, con lo
cual se evidencia que la mejor manera de lanzamiento para el
nanosatélite seria el uso de un cohete dedicado para su
transporte al espacio. Ademas que la estructura es capaz de
soportar mucha mas carga.

Fig. 12. En las iméagenes 1, 2, 3 de izquierda a derecha se pueden observar los
desplazamientos unitarios en los ejes X: con un maximo de 1,217e-003 mm
equivalente a 0,001217 mm y un minimo de -1,678e-001 mm igual a -0,1678
mm, Y: méaximo de 1,207e-002 mm igual a 0,01207 mm y un minimo de -
1,209e-002 mm igual a -0,01209 mm, Z: maximo de 1,207e-002 mm igual a
0,01207 mm y un minimo de -1,192e-002 mm igual a -0,0192 mm.

URES {mm])
1.673e-001
1.533e-001

- 1.394e.001
- 1.254e-001
- L1iSe-001
_ A.75Te-002
L 8.363e-002
L B.96%e-002
_ 5.576e-002

_ 4.182e-002

2.748e-002
l 1394e-002
1.000e-030

1.000e-030
16738001

Fig. 13. Como se aprecia en la imagen las fijaciones del nanosatélite se
efectuaron en los cuatro pequefios cubos salientes de las vigas principales,
también se aprecia el panel superior del nanosatélite, donde se pueden ver las
flechas magentas aplicando las fuerzas y en donde segun la escala de colores
(azules), soporta un porcentaje menor de las fuerzas aplicadas, pero como se
ve en el andlisis las fuerzas que actdan sobre el panel inferior de satélite es
mayor viéndose una escala de colores mas variada que puede alcanzar una
deformacion de 1,673e-001 mm que se puede traducir a 0,1673 mm de
deformacion.

TABLA XIX
DESPLAZAMIENTO UNITARIO URES

DESPLAZAMIENTO UNITARIO URES

Minimo Maximo
URES 1% 1039 mm 0,1673 mm
TABLA XX
DESPLAZAMIENTOS UNITARIOS EN LOS EJES X, Y, Z.
DESPLAZAMIENTO UNITARIO

Eje Minimo Méximo
X -0,1678 mm 0,001217 mm
Y -0,01209 mm 0,01207 mm
z -0,0192 mm 0,01207 mm
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2) Analisis de von Mises

Cuando vamos a los resultados del analisis estatico de
tensiones nodales del criterio de von Mises, podemos apreciar
claramente la carga maxima y minima soportadas. Como se
aprecia en la escala 59,131 MPa es la carga maxima soportada
por la estructura del panel inferior del satélite, en el panel
superior es donde se obtiene la carga minima, la cual alcanza
0,062 MPa.; esto es muy eficiente teniendo en cuenta que el
limite elastico del aluminio 7075 T6 es de 505,000 MPa.

Fig. 14. Se aprecia claramente las zonas afectadas por las fuerzas que actGan
sobre el panel inferior del nanosatélite. Imagen se aprecia claramente la
posible deformacién del nanosatélite en la parte inferior. También la imagen
muestra como se comportaria el resto de la estructura, quedando en evidencia
que las cargas tras aplicarle 200 N en el eje x en direccién del eje x al —x no
exceden los 24,674 MPa.

3) Analisis de Tension Normal

TABLA XXI
ANALISIS DE TENSION NORMAL

1) Analisis de Deformacion Unitaria Equivalente (ESTRN)

TABLA XXl
DEFORMACION UNITARIA QUE SE PRODUJERON BAJO LAS FUERZAS DE LOS
200 N QUE SE LE APLICO A LA ESTRUCTURA DEL NANOSATELITE.

DEFORMACION UNITARIA EQUIVALENTE

Tipo
ESTRN

Min.

2,89972e-007 mm

Max.
3,934e-004 mm

ESTRN

L 19800004
16410004
19190000
20576008

65010008
I ).3050.008
2 900001

Fig. 15. Se puede apreciar que las deformaciones que se produjeron sobre la
estructura no superan los 3.934e-004 que es igual a 0,004175.

TENSION NORMAL

2) Intensidad de Tensién

Eje Minimo Méximo
SX - 43,3 MPa 38 MPa
SY -41,1 MPa 56 MPa TABLA XXIV
SZ - 38,13 MPa 53 MPa INTENSIDAD DE TENSION
C. Analisis de Tension Cortante i i Maximo Minimo
Intensidad de Tension (N/mm?) (N/mm?)
TABLA XXII Primera Tension Principal P1 15,557 -48,482
TENSION CORTANTE Segunda Tension Principal P2 15,985 -13,361
> Tercera Tension Principal P3 15,557 -48,482
_ TENSION C_ORTANTE _ Tension Triaxial P1 + P2 + P3 79,009 -64,458
Eje Minimo Méximo
Tau XY -13,3 MPa 15,8 MPa
Tau XZ -16,02 MPa 16 MPa
Tau YZ -22,22 MPa 22 MPa
TABLA XXIV
Resultados De La Segunda Simulaciones.
5 z CARGA
2 E LIMITE TIPO DE SUPERFICIE  NORMAL DEFORMACION DESPLAZAMIENTO DEFORMACION DESPLAZAMIENTO
5 2 ELASTICO  SIMULACION N) MINIMA (mm) REAL (mm) MAXIMA REAL (mm)
=
= =
panel y 30 g
505,000 inferior 200 1,00e-030 1x10 1,673e-001 0,1673
MPa URES (mm) panel
: 200 1,394e-002 0,01394 6,969e-002 0,06969
superior
- Deformacion Deformacion
Al LIMITE TIPO DE CARGA mact DESPLAZAMIENTO jmacl DESPLAZAMIENTO
B 7075 ¢iAstico  siMuLAcion  SUPERFICIE  NORMAL Minima REAL (mm) Maxima REAL (mm)
T6 (N) (N/mm?2 (MPa)) (N/mm?2 (MPa))
Mi panel
505,000 von Mises inferior 200 0,062 N/A 59,131 N/A
MPa (N/mm2 panel
(MPa)) 200 0,062 N/A 29,596 N/A

superior
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VI. CONCLUSIONES

La estructura principal del nanosatélite estd desarrollada en
una aleacion de aluminio 7075-T6 con zinc que le da una alta
resistencia. Se escoge esta aleacion por sus prestaciones y
propiedades, al soportar las fuerzas ejercidas y su bajo peso.

La manufactura de la estructura se orienta por medio de la
utilizacion de maquinas de control numérico computacional y
por las ventajas de lo maleable del aluminio y la conservacién
de las propiedades mecénicas del material, siendo de mucha
importancia en la garantia de rigidez estructural para el
nanosateélite.

El proceso de integracién de partes y piezas del nanosatélite
se beneficia con una estructura sdlida, esta sirve de soporte
para los distintos componentes, y garantiza la integridad fisica
del sistema. La masa que se obtuvo al final del proceso de
disefio mecanico computacional de la estructura es de
0,353729 kg o 353,729 gr, lo que indica que se tendria la
disponibilidad de 1,646271 kg para uso de componentes y
carga util, en un modelo disefiado para soportar maximo 2 Kg
de masa, en un volumen de 1,25882 x 10 m®.

Las deformaciones alcanzadas por las partes afectadas en la
simulacion dependen en gran medida de cémo el nanosatélite
es transportado dentro del lanzador. Para las simulaciones en
donde el satélite lo transporta un lanzador convencional
(Simulacion A), los resultados arrojados generaron una
deformacion que deja un margen amplio para soportar mas
cargas sobre estas &reas, ya que el limite el&stico de la
aleacion 7075-T6 es de 505 000 MPa, dejando una holgura
417614 MPa para alcanzar el limite maximo del material,
equivalente a una holgura de 82,7 %.

Se apreciaron deformaciones resultantes de 2,767e-001 mm,
que equivale a un desplazamiento de la estructura de 0,2767
mm en la cara inferior de la estructura, y en la cara superior se
obtienen resultados entre 9,224e-002 (0,09224 mm) y 1,845e-
001 (0,1845 mm).

En cambio para las simulaciones ejecutadas cuando el
satélite esta ubicado en un lanzador dedicado (Simulacién B),
lo cual indica que va solo, en el area de carga del cohete, se
encontr6 que por tener la mejor disposicién las fuerzas
ejercidas sobre éste son mejor distribuidas.

El resultado de la simulacién arroj6 que en la disposicién en
el eje X dejando un porcentaje de 88,49% aproximadamente
de margen de holgura, que significa una mejora con respecto a
la simulacién A.

En el analisis de las fuerzas que actian sobre el panel
inferior del satélite en eje X es de 1,673e-001 mm que se
puede traducir a 0,1673 mm de deformacidn, lo cual es casi
imperceptible para el ojo humano, por lo que la estructura del
nanosatélite es aceptable ya que no evidencia mayores
deformaciones, ademas de que los datos arrojados nos
muestran que el material estd trabajando muy por debajo del
valor maximo de fluencia, conservando su condicion de
deformacion en su zona eldstica, lo que significa que luego de
que el lanzador se aleje de la tierra los efectos de la gravedad
irdn reduciéndose, lo que afectara menos la estructura y por

10

consiguiente a sus componentes internos.

En el panel superior en simulacién B se puede apreciar que
la deformacion es menor, siendo esto verdaderamente positivo
porque se llega a una deformacion de 5,576e-002 mm lo que
se traduce en 0,05576 mm, lo cual no llega ni a 1 mm,
teniendo en cuenta que el panel superior al deformarse podria
tocar algin componente interno que el mas alto tendria 11 mm
con un margen hasta el panel de 7 mm; y si se toma en cuenta
los datos anteriores, quedan unos 6,94424 mm de holgura
entre componente y panel superior, lo que permite alojar sin
ningun riesgo para las tarjetas electronicas u otras partes o
piezas del sistema.
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