Revista | ICUTH 'T';%‘:-‘,'::.'f,';?aiﬁ.‘;g;?,g'

Disefo Estructural por FEA y Calculos Analiticos de un CubeSat 3U para el Cohete Falcon-9
Structural Design by FEA and Hand-Calculations of a CubeSat 3U for the Falcon-9 Rocket

| Ao 3 No.3

Resumen

Este articulo presenta el disefio por FEA (Finite
Element Analysis) v su comparacion con calculos
analiticos de la estructura de un CubeSat 3U para
una futura mision mexicana. Se introduce y valida
un modelo novedoso de analisis estructural que
considera a toda la estructura del CubeSat como
una columna simplemente apoyada. El disefo se
efectud para el peor de los escenarios, tomando
como base el cohete Falcon-9 de la empresa
SpaceX.

El disefio estructural se realizéd utilizando la licencia
educativa del institucional SolidWorks Student
Edition 2021, Se llevo a cabo el analisis de esfuerzos-
deformaciones, deformaciones por cambios de
temperatura, asicomo de las 5 primeras frecuencias
naturales de vibracion, para garantizar que el
nanosatélite pueda soportar las severas condiciones
de carga durante el lanzamiento y el agreste
entorno espacial. La comparacion entre los calculos
analiticos y los resultados arrojados por FEA mostré
errores relativos que, en su mayoria, fueron menores
al 1%, por lo que el modelo representa una buena
idealizacién o simplificacién de la estructura
propuesta.

Palabras clave: CubeSat 3U, nanosatélite, FEA,
Frecuencias Naturales.

Abstract

This article presents the design by FEA (Finite
Element Analysis) and its comparison with hand-
calculations of the structure of a CubeSat 3U for a

The structural design was carried out using the
academic license from the institution SolidWorks
Student Edition 202]. The stress-strain analysis,
deformation duetotemperature changes, aswell as
the first 5 natural frequencies of vibration, were
carried out to guarantee that the nanosatellite can
withstand the severe conditions during launch and
the harsh space environment. The comparison
between the hand-calculations and the results
obtained by FEA showed that relative errors were
less than 1%, so the model represents a good
idealization or simplification of the proposed
structure.

Keywords: CubeSat 3U, Nanosatellite, FEA, Natural
Frequencies.




Revista

1. Introduccion

Durante el lanzamiento de un satélite, el cohete
pasa por diferentes etapas en los siguientes 8
minutos, que son fundamentales para cumplir su
mision. Durante el despegue, un conjunta de
variables juega un papel critico en el diserfo de la
carga util o el satélite: carga cuasi-estatica,
aceleraciones g, ruido vibro acustico, vibraciones
debido al motor y shock o un golpe por la separacion
de las multiples etapas al espacio exterior. Estrabajo
de los ingenieros de diseno desarrollar una
estructura gue resista tales condiciones para
asegurar que todos los subsistermas funcionen
correctamente después de su puesta en orbita. Alo
largo de los anos se han desarrollado diferentes
propuestas en esa direccion, M. Cihan et al [1],
presentan el disefio y analisis de una innovadora
estructura modular CubeSat, con columnas que
permiten un funcionamiento tipo rack gue
proporciona mucha flexibilidad al chasis del satélite,
durante el proceso de diseno. Serealizaron FEA para
asegurar que resistan las condiciones de
lanzamiento. Chiranjeeve et al [2] y Tamilnadu [3]
disefiaron y analizaron una estructura modular 2U
CubeSat para la exploracion de |la termosfera
inferior. Se realizaron CAD y FEA, ademas de analisis
de pandeo y vibraciones. Hyun-ung et al [4],
desarrolléd un CubeSat 1U utilizando la estructura
estandar de la norma CubeSat. Se realizd el disenio
conceptual estructural y la validacion. Athirah et al
[5] llevo acaboelanalisistérmico ydetensidnenuna
estructura CubeSat para estudiar la capacidad de
supervivencia del nanosatélite durante el proceso
de lanzamiento. Se han realizado otros estudios
considerando el analisis de estructuras mecanicas
para determinar el mejor diseno para los diferentes
requisitos de la misién, realizando el diseno
estructural y analisis térmico siguiendo un modelo
tradicional 3U [5-9].

En este trabajo se presenta el diseno por FEA (Finite
Element Analysis) y su comparacion con calculos
analiticos de la estructura de un CubeSat 3U,
considerando el peor de los escenarios y el cohete
Falcon-9 de SpaceX como medio de lanzamiento. El
articulo se organiza como sigue, en el capitulo 2 se
presenta el modelo mecanico de |la estructura del
nanosatélite tipo CubeSat 3U, asi como el modelo
matematico que simplifica el analisis de la
estructura considerandola comounacolumna
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simplemente apoyada; se describe el proceso de
lanzamiento de un satélite al espacio y el desarrollo
de los calculos analiticos para un sclo esfuerzo
debido a una carga normal. El andlisis por fatiga del
disefio propuesto se realiza en el capitulo 3, en el
capitulo 4 se muestran los calculos de las
deformaciones longitudinales. En el capitulo 5 las
deformaciones debidasacambiosde temperatura.
El analisis por elemento finito (FEA) de la estructura
se presenta en el capitulo 6y en el 7 se comparan los
resultados de los calculos analiticos con los de
elemento finito (FEA). Finalmente se presentan las
conclusionesen elcapitulo 8.

2. Diseno Estructural

Esta seccion presenta el disefo conceptual de la
mision. Primero, se muestra una descripcién
general del proceso de lanzamiento yse finaliza con
los calculos analiticos que mas adelante se
comparancon el analisis FEA.

2.1 Procesode Lanzamiento

La seleccion del vehiculo de lanzamiento es parte
del proceso de diseno para determinar el escenario
y las variables involucradas durante el lanzamiento.
Principalmente, para cargas utiles pequenas
(menores a 10 kg) las cargas cuasi-estaticas vy las
frecuencias naturales del cohete determinan los
requisitos de lanzamiento de un CubeSat. Un
escenario de lanzamiento tipico con las multiples
etapas mencionadas se muestraenlaFigural.
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La estructura de un CubeSat se encuentra ya
definida en el estandar CubeSat de CalPoly [4]. De
este estandar se desprenden los rieles que son los
encargados de soportar las cargas durante el
despegue, (Figura 2). Sin embargo, en este trabajo
se modela a todo el CubeSat como una columna
simplemente apoyada con una carga M que
representa las fuerzas aplicadas durante el
despegue [4], [B] (Figura 3).

Figura 2. Modelo CAD estandar de un CubeSat 30U
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Figura 3. Modelo simplificodo de un CubeSat 3U como una
columna simplemente apoyada [7].

Donde;

L: Longitud de la estructura (mm)

M: Masa de laestructura (kg)

F:Fuerza de despegue/impulso de cohete (N)
E:Mdédulode Elasticidad (GPa)

A: Area del satélite (mm2)

Para el diseno de la estructura lo principal es
comprobar el pandeo de los rieles para asegurarse
que resistira la fuerza de despegue durante el
lanzamiento. En otras palabras, que las fuerzas g
aplicadas estén por debajo del limite elastico del
material con un factor de seguridad pertinente bajo
cargas repetidas de choque/impacto [11]. La
resistencia a la compresion de una columna se
expresa como:
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(1)

g
Il
mlm

donde:

o Esfuerzo longitudinal (Pa)

F:Carga aplicada debida al cohete (N)

A:Area de la seccién transversal del elemento
sometido a tension (mm?2)

La fuerza F es la fuerza de despegue. Este dato se
obtiene directamente de la guia de usuario de
cohete, que es proporcionada por el proveedor de
servicios de lanzamiento (LSP por sus siglas en
inglés). Se analizaron cuatro LSP diferentes, pero se
tomara como referencia el Falcon-9 de la empresa
SpaceX [14],quesemuestranenlaTabla2

Tabia 1. Carocteristicas de lo aleacion de aluminio 6061 [T1].

Propiedades del Material Valor
Médulo de Young 69 GPa
Resistencia Limite (UTS) 120 MPa
Limite Elastico (75} 55 MPa

De la Tabla 2, la carga longitudinal maxima fue de
B.5g del cohete Falcon-9 [14]. Para simular el peor de
los escenarios, se establecid 10 g como valor de
despegue. El area A corresponde a |la de los rieles
que se especifica en el estandar CalPoly CubeSat
Standard [B,10], que correspondea 85mm xB8.5mm
(largo, ancho) y longitud L de 3405 mm. El peso
maximodel CubeSat3U esde 4 kg.

Tablao 2. Requisitas de prueba del nivel de oceptacion
de ios proveedores de servicios de lanzaomiento [9].

Carga Carga
Vehiculo/ | Lengitudinal | Axial
Cohete (a) (a)
Dmeper 8.2 25
Falcon-9 &5 2
Evurockot | .1 0.9
Minotaur | | 6.6 1.6

El CalPoly CubeSat Standard especifica dos tipos
diferentes de materiales, aluminio 6061 o 7075. En
este diseno se eligio la aleacién de aluminio 6061-0,
quetiene un precio menor con respecto al 6061-Te y
sus variantes del 7075 pero dentro del estandar. Sus
caracteristicas mecanicas y otras se muestran en la
Tablal.
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Aplicando la segunda ley de Mewton o ecuacion 1, la
fuerza generada por el cohete es:

F=ma (2)

Donde:;

m=4Kg
=10g

g=9.81 m/s?

Sustituyendo:

F={H10)(9.81) (3)
F=3924N 4)

Por tanto, 392.4 N es |a fuerza de despegue
generada por el cohete en el peor de los casos. Sin
embargo, esta fuerza F debe dividirse entre 4,
debido al nUmeroderieles, es decir;

== 981N por cadariel (5)
Porlo tanto, de la ecuacian (1)

o 98.1
Este valor es el esfuerzo obtenido por rieldebido ala
carga del despegue, el cual es menor que el limite
elastico maximo del material que se muestra en la
Tablal, en efecto:

o < as,

por tanto, la estructura con ese material resistira las
fuerzas o condiciones de carga generadas por el
cohete.

3. Disenio Contra Fatiga

La resistencia a la fatiga se usa para describir una
propiedad de los materiales que se encuentran a
tensiones ciclicas de cargas-descarga sin causar
fallas [11]. Debido a los ciclos de alta frecuencia de
impacto mecanico (HFMI) durante |la secuencia de
lanzamiento, la estructura puede fallar. Por tanto, es
necesario analizar el esfuerzo bajo estas
condiciones. El aluminio 6061-O es un material
ductil debido a su 25% de alargamiento durante la
tension. Un material es ductil si su alargamiento es
superior al 5%, de lo contrario es fragil [11]. El limite
elastico maximo en un material ductil bajo HFMI
puede recalcularse utilizando un factor de
sequridad definido comao [10]:

-.—l’g
i.‘fd:—E

(8)
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donde:
0s: Resistencia limite del material (Mpa).

Tomandogsdelatablalysustituyendo

55 M‘pﬂ

O = =458 MPa (9}
Incluso durante una secuencia HFM |, el valor de 4.58
MPa es mayor que la ecuacion (6), esto es:

o= 04

(10)

El valor de o es menor que ad, por lo tanto, la
estructura resistira las fuerzas generadas por el
cohete bajo ciclos de alta frecuencia de impacto
mecanico (HFMI) durante |la secuencia de
lanzamiento.

4. Deformacién Axial

La estructura estara sometida a fuerzas de traccion
y contracciéon durante la secuencia de lanzamiento,
Por otro lado, CalPoly especifica un espaciao libre de
0.5mmen la estructuradentrodel liberador o PPOD
(Poly-Picosatellite Orbital Deployer) [10], exceder
estas dimensiones podria ocasionar un
atascamiento dentro del lanzador PPOD. Por tanto,
es necesario determinar la deformacion maxima
que sufrird la estructura durante el proceso de
lanzamiento.

La deformacién axial de una columna simplemente
apoyadase define asi [11]:

e

AE

(11)

Donde:

L :Longitudde laestructura (mm)

E :Modulo de Elasticidad (Gpa)

F :Fuerza de despegue/Impulso de cohete (N)
A :Areade laseccion transversal (mm)

Asi:
=R _ 00067 mm  (12)
{0.0085m x 0.0085m)(69 « 107
8§« 05mm (13)

Esto significa que la estructura no se deformara
ocasionando un atascamiento dentro del lanzador
PPOD[8].



Revista

5. Deformacion Axial por Cambios de
Temperatura

Los materiales tienen la propiedad de expandir o
contraer su forma, area y volumen en respuestaaun
cambio de temperatura. Esto se |llama "efectos de
expansién y contraccién térmica". El efecto de
contraccion también se denomina "expansién
térmica negativa". La temperatura en el espacio
puede cambiar drasticamente en cuestion de
segundos. Si el sol pega al nanosatélite la
temperatura puede aumentar hasta 150 ° C. Caso
contrario cuando la sombra cubre el satélite. La
temperatura puede descender drasticamente
hasta los -150 © C. Por lo tanto, la estructura esta bajo
un efecto de contraccion y expansion dentro de
cada orbita, recordando que cada vuelta alrededor
de la tierra u orbita estara con puntos maximos de
temperatura. Entonces, es importante analizar
cuanto se expande y contrae para determinar si
esos efectos pueden afectar la integridad de la
estructura vy los componentes electronicos dentro
de ella. La expresion para determinar estos valores
es [B,11]:

d=al AT, (14)

donde:

4 :Cambio en dimensidn (longitud) (mm)

a :Coeficiente de expansion térmico (10-6 “C-1)
L :Longitud original en temp ambiente (mm)
AT = T2 —T1 :Diferencia de temperatura (°C).

En el peor escenario se tiene una situacion en la
que el 5ol y la sombra chocan y cubren al
nanosatélite al mismo tiempo (150 * C de un lado vy
150 ° C de lado opuesto). Asi:

& = (2.4x107%)(340.5)(150 + 150)
d==x1.1 mm

(13)
(16)

Debido al resultado (16), vale la pena analizar si una
deformacionde + 11 mm puede causar un problema
en los componentes dentro del satélite, por
ejemplo, las celdassolares ylos PCBs.

6. Analisis por Elemento Finito

Para evaluar los esfuerzos y deformaciones en la
estructura principal, se realizaron varios analisis
estructurales considerando el peor escenario. El
modelo CAD utilizado para el analisis FEAsediseno
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de acuerdo con las especificaciones de diseno de
CubeSat de CalPoly [10]. Se utilizd ANSYS 2021 en las
simulaciones.

6.1 Carga cuasi-estaitica

Para confirmar la efectividad del disefo estructural,
se realizo un analisis cuasi-estaticocon unacargade
lanzamiento de 10 g en la direccidén longitudinal de
acuerdo con el peor de los casos discutido
anteriormente. Estos resultados se muestran en la
Figura 4.
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Figura 4. Resultodo de los esfuerzos de Von Misses y
deformocion para lo cargo cuasi-estatica durante el despegue.

De la Figura 4, el resultado de esfuerza maximo fue
de 1.9 MP3a, ubicado en las esquinas de los seis rieles.
Era de esperarse, ya que estos puntos al ser areas
muy pequenas se vuelven concentradores de
esfuerzos [11]. Por otro lado, el limite elastico maximo
del material {aluminio 6067-0) es de 55 MPa
(indicado en la Tabla 1), este valor es casi 30 veces
menor que el esfuerzo maximo obtenido en la
simulacion (Figura 4). De la misma manera, la
deformacion maxima bajo estas condiciones de
carga (Figura 4) fue de 0.0066 mm. Es facil apreciar
que este numero es mas de 100 veces menor que 1
milimetro, por lo que Nno genera una preocupacion
para laintegridad mecanica de la estructura.

Por lo tanto, se puede garantizar que la estructura
resistira bajo las peores condiciones de carga
durantelasetapasdelanzamiento.
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6.2 Deformacion por Cambios de Temperatura

Las deformaciones debidas a los cambios de
temperatura utilizando los datos para el peor de los
escenarios, se muestranen la Figura 5.
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Figura 5. Desplaramientos en la estructura por cambios
de temperatura.

La simulacion muestra que la deformacion total
maximaesde 1.2 mm. Este es un valor muy pequeno
en comparacion con las dimensiones del satelite. Es
importante analizar si este valor aun al ser tan
pequeno pueda causar danos a los componentes
del satélite, por ejemplo, las células solaresy los PCE.

6.3 Frecuencias Naturales

Una de las variables de suma importancia son las
frecuencias naturales de la carga util. Estos valores
deben estar por arriba de los valores indicados por el
LSP para evitar resonancia. Para la simulacién FEA
se analizaron las frecuencias naturales en un rango
de 0 a 500 Hz de acuerdo con la guia del usuario del
P-PCOD Deployer [2,13] yse muestran en la Tabla 3.En
estas condiciones, la carga util debe disenarse con
una rigidez estructural que garantice que los valores
de las frecuencias fundamentales sean mayoresa 10
Hz para el caso lateral y 35 Hz en el caso axial, segun
se indica en la hoja de usuario del Falcon-9 de
SpaceX [14], esto con la finalidad de evitar
resonancia.

La tabla 3 muestra los resultados, el primer modo de
vibracion es 1467 Hz y el quinto es 511.66, por lo que
todos estan porencimade los 35 Hz requeridos por
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SpaceX para el peor de los escenarios.

Figura 5. Desplozamientos en la estructurg por cambios
de temperotura.

N°de Modos

Frecuencia
(Hertz)
146.7

146.7

186.51
213.16
511.66

L | k| b =

7. Analisis de Resultados

Todos los ingenieros de disefno deben utilizar
calculos analiticos para tener un valor de referencia
y poder comparar los resultados de su simulacion o
cOMo una guia para conocer si los resultados se
encuentran dentro de un rango razonable. Es
importante que se comprendan y conozcan las
variables y los efectos fisicos involucrados durante el
desarrollo de su prototipo, antes de cualquier
proceso de simulacion. Esto se puede hacer usando
algunas aproximaciones matematicas y fisicas a su
modelo.

Esto asegura que los resultados futuros sean
correctos o que se encuentren dentro del rango. Por
lo tanto, se deben realizar calculos a mano
(analiticos) para comparar los resultados del
software obtenidos yasi confirmar losresultados.

Para el caso de los esfuerzos los resultados por FEA
fueron de 19 MPa, pero los calculos a a mano se
obtuvol.4 MPa. El error relativo es:

|Valor Real — Obtenido|
Valor Real

Err Rel =
(17

x100%

Se considera valor real el resultado cbtenido
utilizando elementos finitos. Al sustituir los valores
el error relativo fue de 10 %. Este error se puede
reducir cambiando el tamano de la malla, ya que
puede aproximarse a un resultado mas cercano,
pero teniendo cuidado en todo momento de los
concentradoresde esfuerzos.

Con respecto a las deformaciones, el resultado por
FEA fue 0.006 mm mientras que elcalculo manual
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mostro un resultado de 0.006 mm. Por tanto, el error
relativo fue del 0%.

En cuanto a las deformaciones debidos a los
cambios de temperatura, el resultado por FEA fue
de 1.2 mm. El calculo a mano mostrd un resultado de
11mm, Portanto, el error relativoes menor al 1%.

8. Conclusiones

En estetrabajo se presentd una parte del proceso de
diseno de una estructura para un CubeSat 3U para
una futura misién Mmexicana. Se utilizé FEA vy
calculos analiticos (a mano) para el disefo, el cual
mostro soportar las cargas debido al cohete Falcon-
9 de SpaceX considerando el peor de los escenarios.

Ademnas, la comparacion de resultados por FEAYy los
calculos a mano mostrd un error relativo inferior al
1% en todos los casos, excepto en el caso de los
esfuerzos, en cuyo caso el error relativofuecercanoca
10%. Este valor puede disminuirse si se considera
una malla masfina ode 2do orden, quedando como
un trabajo afuturo.
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