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Resumen

En la actuaidad se han estado realizando investigaciones en €
disefio estructural de satélites miniatura, con € fin de reducir €
tamafio de los grandes satélites a dimensiones menores, y asi
reducir masa estructural y, por lo tanto, costos derivados del
lanzamiento de estos satélites, ya que poner en orbita un saté-
lite tiene costos muy elevados en funcién de su masa estructu-
ral, es decir, a mayor masa de un satélite, los costos por su
lanzamiento y puesta en 6rbita en el espacio son mayores,
ocurriendo lo contrario si la masa del satélite se reduce. Con
base en lo anterior, en este trabajo se propone € disefio de una
estructura para un nanosatélite tipo CubeSat, con un pequefio
nimero de componentes estructurales, con el objetivo princi-
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pal de reducir masa, ademas de poder ensamblar y desensamblar
al nanosatélite de una manera facil y répida, tanto en tierra
como en érbita. Para lograr tales objetivos, se utilizard un soft-
ware de elemento finito denominado Ansys Multiphysics, que
determina las deformaciones y los esfuerzos que experimenta:
ré el nanosatélite propuesto, a fin de evaluar su resistencia
estructural @ ser sometido a cargas generadas por la dta acele-
racion del vehiculo de lanzamiento durante la fase de despe-
gue. Se mostrar4 mediante |os resultados obtenidos para las
elongaciones y esfuerzos de Von Mises, si la estructura pro-
puesta es apta 0 no para resistir los esfuerzos a los que se
encontrara sometida la estructura.

Palabras clave: cargas, nanosatélite, vehiculo de lanzamiento,
estructura, fase de despegue.

Abstract
(Analysis of Structural Strength in the Design of a
CubeSat Nanosatellite)

At present, researches have been carried out about structural
design of miniature satellites, in order to reduce the size of
large satellites to smaller dimensions, and so to reduce
structural mass, and therefore, the costs derived from the
launching of these satellites, since placing a satellite into orbit
has very high costs depending on its structural mass, that is,
for big masses of a satellite, the costs for its launching and
putting into orbit in space are greater, the opposite happens if
the mass of the satellite is reduced. Based on the above, in this
work is proposed a structural design of a CubeSat type satellite,
with a small number of structural components, with the main
objective of reducing mass, as well as being able to assemble
and disassemble the satellite in an easy and fast way, both on
land and in orbit. To achieve these objectives, a finite element
software called Ansys multiphysics will be used, which deter-
mine the strains and stresses that the proposed satellite will
undergo, in order to evaluate its structural strength when
submitted to loads generated by high acceleration of the
launching vehicle during the take-off phase. It will be shown
by mean of the results obtained for the strains and Von Mises
stresses, if the proposed structure is suitable to withstand the
stresses which the structure will be submitted to.

Index terms: loads, nanosatellite, launch vehicle, structure,
take-off phase.

1. Introduction

Desde principios de 1957, e disefio de satélites ha tenido gran
relevancia en distintas aplicaciones y en diversos campos de
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estudio, que van desde € disefio de aplicaciones militares y
telecomunicaciones, hasta grandes proyectos de investiga-
cién planetariay de observacion meteorol égica. Sin embargo,
estas aplicaciones se encuentran limitadas debido a sus atos
costos tanto de fabricacion como de lanzamiento que se re-
quieren para poner en Orbita a los satdlites [1]. En 1999, la
Universidad de Stanford y la Universidad de Santa Clara pro-
pusieron un tipo de satélite que pesaba como maximo 1.33 kg
con unvolumen de 10 cm?d, por lo cual, selellamo nanosatélite
0 nanosatélite tipo CubeSat [2]. Con este tipo de satélite se
pretendia redlizar varios lanzamientos, abergandolos como
carga secundaria en un slo cohete, con esto se podrian redu-
cir los costos de loslanzamientos|[3]. Estos proyectos, a com-
pararlos con los proyectos tradicionales de grandes costos
multimillonarios, tienen la gran ventagja de brindar una expe-
rienciaeducativaasus disefladoresy dellevar acabo misiones
relacionadas con aspectos muy especificos de la ciencia, la
industria, y otras &reas con un costo mucho menor. En este
trabajo se propone el disefio de una estructura de un
nanosatélite CubeSat con tan solo 7 elementos estructurales,
con € fin de disminuir masa tota v, por lo tanto, costos de
fabricaciény lanzamiento, yaque, a reducir componentes es-
tructurales, el nanosatélite tendra menos peso estructural y
también menospesototal. Lo cual, resultaen ahorro detiempo
de fabricacién, costos de lanzamiento y ahorro en costos de
piezas debido a su peso reducido. El procedimiento de disefio
contemplaque dichaestructurapueda ser armaday desarmada
en tierra 0 en Orbita, con € objetivo de poder redizar agin
cambio de componente estructural de manera f&cil y rapida
cuando algiin componente se encuentre dafiado y se desee
sugtituir deinmediato alguno deellos. Estetrabgjo selimitarda
evaluar Unicamente las elongaciones estructurales axiaes y
|os esfuerzos de Von Mises experimentados por cada compo-
nente del nanosatélite cuando este es sometido a la acelera
cion que presenta el vehiculo de lanzamiento LV (Launch
Vehicle) durante lafase de despegue.

El nanosatélite tipo CubeSat (véase Fig. 1) tiene una estruc-
tura cubi ca cuyas medidas de longitud, ancho y largo, son de
10cmx 10 cm x 10 cm, respectivamente. A estetipo de satélite
y de acuerdo a sus medidas, en laindustriaaeroespacial sele
ha denominado nanosatélite. Para la fase de lanzamiento o
despegue del LV es muy importante realizar un andlisis esté
tico ala estructura, ya que ésta es la que soportara todas las
cargas generadas, tanto estéticas como dinamicas. Ahora
bien, es importante mencionar que en la etapa de despegue
del LV se generan las cargas maximas que se aplican a
nanosatélite. Por lo tanto, el andlisisy disefio esta basado en
estas cargas maximas. Otro aspecto aconsiderar, esque debi-
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Fig. 1. Nanosatélite CubeSat.

do alainerciadelamasadelaestructuradel nanosatélitey a
la aceleracion que presenta el LV, se inducen cargas cuyas
magnitudes son variables con el tiempo. Este fenémeno con-
lleva a realizar andlisis, tanto estéticos como dindmicos, a
todalaestructura CubeSat, para poder predecir su comporta-
miento y gjecutar el disefio respectivo [4].

Las cargas generadas por € LV y que son impuestas ala es-
tructurason importantes, yaque son originadas por laacelera-
cién que experimentae LV durantelafase de despegue. Estas
cargas son consideradas cargas cuasi-estaticas, ya que son
cargas|entamente variables con d tiempo, esdecir, cargascons-
tantes. Por tal motivo, es necesario conocer S la estructura
propuestatendralacapacidad deresistir laetapadelanzamien-
to alaque serdsometida [5]. Actualmente las estructuras lige-
ras de los satélites han sido mejoradas en su relacion fuerza-
masa en cada uno de sus componentes, gracias a los avances
logrados en lacienciade materiaes. Parael disefio estructural
de un nanosatélite deberd considerarse cierta configuracién,
pero siempre e disefio se enfocaraen € disefio de una estruc-
tura liviana, que soporte la mayor carga en su operacion, ya
gue en esta es donde se van a producir esfuerzos cortantes, y
esfuerzos normales debido acargas axialesy cargasdetorsion
gue son generadas por las vibraciones inducidas por la plata-
formadelanzamiento. Esimportante mencionar quelascargas
Ccuasiestéticas presentes en los nanosatélites, tales como el
peso propio Y las cargas de uso, generalmente se modelan
como estructuras lineal mente elésticas, por 1o que, durante e
proceso de disefio y andlisis, se deberan determinar las
elongacionesaxiaesy esfuerzosdeVon Misesdel nanosatélite

142 Cientifica, vol. 23, nim. 2, pp. 141-148, julio-diciembre 2019. ISSN 1665-0654 [impresa], ISSN 2594-2921 [web], IPN México.



Andlisis de resistencia estructural
en el disefio de un nanosatélite CubeSat

__Subsistema electrénico
i __—Plato superior
~___Tapa protectora superior

Ricardo De la Vega-lbarra, Beatriz Romero-Angeles, David Torres-Franco,
Arafat Molina-Ballinas, Luis Alberto De la Vega-lbarra

zando anillos defijacién o retencidn, con una
toleranciade = 0.1 mm, yaquelas conexiones
roscadas han llevado a algunas misiones al

: .~~~ Cuerpo cibico | .
Eiamom fracaso por el fenémeno de giro detornillosy
s tuercas, a ser sometidos a cargas de vibra-
Anillo de retencion % - Tapa protectora derecha Ci én [6] .

Tapa protectora izquierda- -~

Plato inferior- ——

Tapa protectora inferior-

Fig. 2. Componentes estructurales del nanosatélite CubeSat.

gue experimentan cada uno de |os componentes que integran
alaestructura CubeSat propuesta, con € fin de halar los posi-
bles dafios que pueden causar estas cargas, evaluando lamag-
nitud de estas elongaciones y esfuerzos correspondientes [6].

2. Desarrollo

Lapropuestadedisefio delaFig. 1, contemplaunaestructura
que sera disefiada en siete partes principales, donde tres de
estas partes son el plato inferior y su tapa, plato superior y su
tapa, y €l cuerpo cubico, siendo estas partes las que le dan
forma clbica alaestructura. Las cuatro partes restantes, son
4 gjes estructurales que permitirdn ensamblar y desensamblar
por completo el conjunto estructural de manerafacil y répida
(véaseFig. 2).

Parapoder eliminar elementos de sujecién roscados, lasunio-
nesy ajustes se realizaran por medio de deslizamiento utili-

El volumeny lamasaestructura del nanosatélite
CubeSat, junto con 12 anillos de retencidn, sera
de 93744 mm?®y 0.2586 kg de peso, respectiva
mente. Lo cual se encuentradentro delos limi-
tesprevistosde disefio [7]. EnlaTablal seex-
ponen algunas caracteristicas de disefio, de to-
das las partes estructurales que conforman al
nanosatélite CubeSat.

Antesdeiniciar los andlisis correspondientes, es muy necesa-
rio mencionar las propiedades de |los materiales delos compo-
nentes de la estructura CubeSat. Siendo estos, los esfuerzos
de cedencia de los materiales empleados. Estos son: Aleacion
deauminio 6061T6 =276 MPa, aeacidn detitanio Ti-6Al-4V =
1100 MPa, cerdmica, 130 MPa.

Ahora es necesario calcular las cargas inducidas por laacelera
cion cuasiestética del LV elegido que pondra en orbita al
nanosatélite, que paraestetrabgo serael vehiculo delanzamien-
to denominado Ariane 5. Debe recordarse que tales cargas son
las cargas maximas generadas y estas se presentan en la etapa
inicia delanzamiento del nanosatélite o laetapade despeguedd
LV. Para € lanzador elegido, Ariane 5 tiene una aceleracion
longitudinal maximade 4.55 g. Paraeste trabgjo se utilizaraun
factor de seguridad recomendado de 1.25[8]. Parapoder cacular
la carga total que experimentara la estructura del nanosatélite
durante d despeguedd LV, seutilizaralaecuacion 1[9):

Tabla 1. Caracteristicas de los componentes estructurales del nanosatélite CubeSat.

COMPONENTE CANTIDAD MATERIAL VOLUMEM TOTAL (Mm?®) MAsA TOTAL (KQ)
Cuerpo clbico 1 Aluminio 6061-T6 50000 0.1350000
Plato inferior 1 Aluminio 6061-T6 20250 0.0546700
Plato superior 1 Aluminio 6061-T6 20000 0.0540000
Ejes estructurales 4 Aleacion Ti-6AL-4V 3200 0.0141700
Tapas Laterales 2 Cerémica 150 0.0003450
Anillos de Retencion 12 Aleacion Ti-6AL-4V 54 0.0002392
Tapas Superiores 1 Cerémica 45 0.0001035
Tapas Inferiores Ceramica 45 0.0001035
TOTAL 23 e 93744 0.2586000

Cientifica, vol. 23, nim. 2, pp. 141-148, julio-diciembre 2019. ISSN 1665-0654 [impresa], ISSN 2594-2921 [web], IPN México.
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F_=F

TE 28AT

*FptFa @

donde:

F__, Fuerza cuasi-estéticatotal aplicadaalaestructura (N)

F,or Fuerzagercidapor lamasade 2 satélitesal integrarsea
unainterfaz y aun resorte de expulsion (N)

wer FUErZa giercida por la propia masa de la estructura del

nanosatélite CubeSat a ser acelerada (N)

Fuerza gjercida por €l resorte de lainterfaz (P-POD) del

nanosatélite (N)

TE'

F

F

R’

AhorasecalcularaF,, Utilizando laaceleracionlongitudinal
maximadel LVy el factor de seguridad mencionado anterior-

mente, paraello, seutilizaralaecuacion 2.
Foor =2mMA  FS=148.4128N 2

donde:

m, masade un nanosatélite, esdecir, 1.33 kg

A, Acderacionlongitudina maximadel LVigua a4.55g(n/s)
FS Factor deseguridadigual a1.25

Para calcular ahora F,, para conocer la carga que gjerce la
propiaestructuradel nanosatéliteal ser sometidaalaacelera-
ciondel LV, seutilizaralaecuacion 3.

Foe=MA , =14.4284N (3)
donde:
M, masa de la estructura del nanosatélite propuesto igual a
0.2586kg

Carga Inercial
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Para calcular ahora FRI para conocer la fuerza eléstica que
gjecutad resorte delainterfaz (P-POD) al nanosatélite al ser
expulsado del lanzador, se utilizaralaecuacion 4.

F, =KXFS=60N 4

donde;

K ,constante de resorte, igual a138.40 N/m

X, recorrido realizado por e resortede expulsion, igual 20.340m
FS, Factor de seguridad, igual a 1.25 recomendado [4]

Ahorase calculardlacargatotal aplicadaa nanosatélite, uti-
lizando la ecuacion 1y sustituyendo los valores correspon-
dientes anteriormente calculados:

F._=1484128N +14.4284N +60=222.96N  (5)

LascargasF,,, Yy F, son cargas que influyen directamente
en toda la estructura CubeSat, y se encuentran aplicadas jus-
tamente en las cuatro puntas de la estructura, por lo tanto,
para obtener la magnitud de la carga aplicada a cada punta
Founm Dastaconrestar lacargaF,,, alacargatotal F._ obteni-
daenlaecuacion 5y dividir este resultado entre 4, como se
muestraen laecuacion 6:

Foour = Fre=Fue)ig=52.1015N (6)

PUNT —

Por lo tanto, del resultado anterior, setiene que en cadapunta
de laestructura CubeSat se aplicauna cargade 52 N, (véase
Fig.3).

Fig. 3. Cargas aplicadas al nanosatélite por la aceleracion del vehiculo lanzador.
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De acuerdo alaFig. 3,y con € fin de redlizar €l respectivo
andlisis de elongaciones y esfuerzos estructurales, se res-
tringieron las puntas inferiores para todos los grados de li-
bertad de la estructura completa.

Ahorabien, paratomar en cuentalacargaF,,., y smularla, es
decir, paratomar en cuentalacargaque gjercelapropiamasa
de la estructura del nanosatélite al ser movida debida a la
aceleracion del LV, es necesario considerar esta como una
carga inercial, que es la que corresponde a la aceleracion
cuasi-estéticadel vehiculo delanzamiento (LV) utilizado para

0.00088

0.00092 0.0013

Ricardo De la Vega-lbarra, Beatriz Romero-Angeles, David Torres-Franco,
Arafat Molina-Ballinas, Luis Alberto De la Vega-lbarra

lamision del nanosatélite. Recordando que laacel eracion del
LV mencionadaanteriormente, esde 4.55 g. Ahorabien, mul-
tiplicando la aceleracion de 4.55 g por la aceleracion de la
gravedad que vale 9. 81 m/s* y multiplicandolo con el factor
de seguridad de 1.25, se obtiene que la cargainercial, es de
55.7943 m/<?, comolo muestralaFig. 3.

3. Resultados

En estaparte, se muestran los resultados obtenidos al realizar
lasimulacién numérica, de las elongacionestotales axialesy

60.00(mm)

0.0018
0.0016

0.0021

0.0020 0.0023

Fig. 4. Elongacion axial total de plato estructural superior [mm].

0 0.00093

0.00071 0.0012

0.0015
0.0019

=

L

0.00 60.00 (rmm)

30.00

L SR I — |

0.0025
0.0029

0.0033
0.0037

Fig. 5. Elongacion axial total de plato estructural inferior[mm].
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Fig. 6. Elongacion axial total del cuerpo cabico [mm].
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Fig. 7. Esfuerzos de Von Mises de plato estructural superior [MPa].

L

60.00 ()

4.704

Fig. 8. Esfuerzos de Von Mises de plato estructural inferior [MPa].
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ke
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Fig. 9. Esfuerzos de Von Mises del cuerpo ctbico [MPa].

esfuerzos de Von Mises que sufre el nanosatélite propuesto
en este trabgjo, al someterse alaalta aceleracion que induce
€l vehiculo de lanzamiento en dicha estructura. Después de
mostrar |as elongacionestotalesy esfuerzos de Von Misesen
direccion axia de algunas partes del nanosatélite propuesto,
en laTabla?2 se muestran los valores del resto de componen-
tesy sus respectivas elongaciones y esfuerzos de Von Mises
experimentados (véaseFigs. 4,5, 6, 7, 8, 9).

4. Conclusiones

En este trabajo, se han llevado a cabo andlisis aplicando ele-
mento finito utilizando Ansys Multiphysics, para obtener las
elongaciones axialesy esfuerzos de Von Mises experimenta-
dos por cada una de las piezas que conforman la estructura
CubeSat propuesta, cuando esta es expuesta a cargas cuasi-
estéticas inducidas por la aceleracion de un vehiculo de lan-

Tabla 2. Elongaciones totales y esfuerzos de Von Mises de componentes restantes.

COMPONENTE EsruerzosVon ELONGACION TOTAL COMPONENTE EsruerzosVon ELONGACION TOTAL
Mises(MPa) (mm) Mises(MPa) (mm)

Eje estructura 1 4.667 0.00164 Anillo deretencion 3 4.500 0.0015
Eje estructural 2 3.996 0.00290 Anillo deretencion 4 6.417 0.0015
Eje estructura 3 4.643 0.00270 Anillo deretencion 5 1.699 0.0016
Eje estructural 4 3.826 0.00320 Anillo deretencion 6 0.443 0.0015
Tapa superior 0.721 0.00230 Anillo deretencion 7 0.422 0.0016
Tapainferior 0.882 0.00360 Anillo deretencion 8 0.562 0.0016
Tapa derecha 1.497 0.00160 Anillo deretencion 9 4.883 0.0003
Tapa izquierda 1.237 0.00150 Anillo deretencién 10 0.211 0.0006
Anillo deretencion 1 3.903 0.00160 Anillo deretencién 11 0.082 0.0009
Anillo deretencion 2 6.980 0.00170 Anillo de retencion 12 0.164 0.0009
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zamiento durante lafase de despegue, es decir, cuando €l ve-
hiculo delanzamiento posee unaacel eracion haciaarribaen el
momento del despegue. Esta acel eracion genera cargas cuasi-
estéticas sobre la estructura CubeSat propuesta, motivo por
el cual es necesario llevar a cabo andlisis numéricos tanto de
elongaciones axiales, asi como de esfuerzos equivalentes de
Von Mises, con € fin de conocer si la estructura propuesta
tendra la capacidad de resistir |a etapa de lanzamiento o des-
pegue a la que se encontrard sometida. Para este trabajo se
evaluaron los esfuerzos y elongaciones axiales debido a que
estos son los que contribuyen a un dafio, que es perjudicial
paralaestructura, yaque €l ge axial vertical del nanosatélite
coincidecon € gevertical de despeguedel vehiculo delanza-
miento, y justamente es en este gje donde se presentaladirec-
cion de mayor aceleracion. De acuerdo alos resultados obte-
nidos, se puede mencionar que las elongaciones estructura-
les de cada componente no sobrepasan valores de mas de
0.004 mm. Por otro lado, lael ongaci 6n maximaobtenidafuede
0.0037789 mm, y esta se presentd en el plato inferior de la
estructura propuesta. En cuanto alos esfuerzos de Von Mises
obtenidos, se encontrd que € mayor esfuerzo se obtuvo en el
anillo de retencion nim. 2 con un valor de 6.980 MPa. De
acuerdo al criterio de Von Mises para cargas estéticas, y te-
niendo en cuenta que el esfuerzo de cedencia del material de
esteanillo esde 1100 M Pa, se puede concluir quelaestructura
propuesta es apta para resistir las cargas cuasi-Umestaticas
inducidas por €l vehiculo de lanzamiento elegido.
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