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1. INTRODUCCIÓ

1.1 Antecedents 

1.1.1 Peticionari 

Aquest projecte es redacta a instància de promotors amb interès de construir els elements 

mecànics d’un satèl·lit de baixa òrbita. 

1.1.2 Motivacions 

El meu interès per als satèl·lits i les tecnologies aeroespacials sorgeix amb la realització, en 

el treball de recerca de batxillerat, d’un projecte d’una sonda estratosfèrica que va arribar 

als 35 km d’alçada. Aquesta sonda tenia com a objectiu la captació d’imatges i de dades 

sobre diferents paràmetres com són les temperatures exteriors i interiors de l’habitacle, la 

radiació còsmica mitjançant un sensor Geiger-Müller, la inversió tèrmica a la capa d’Ozó i 

emetre la seva geo-localització en directe per radiofreqüència.  

L’habitacle on es trobaven continguts tots els sensors i elements es va recuperar i es van 

obtenir imatges com les que es mostren a la Figura 1: 

Figura 1. Imatge del Cap de Creus capturada en el projecte de la sonda estratosfèrica (2016).
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Les motivacions per a aquest projecte sorgeixen a partir de l’interès per a l’enginyeria 

mecànica aplicada a l’àmbit aeroespacial. El satèl·lit dissenyat pretén acostar i facilitar 

l’entrada a l’àmbit aeroespacial de grups de recerca científica i empreses d’una manera 

eficient i optimitzada. 

1.1.3 Estat actual 

La indústria aeroespacial presenta un gran ventall de solucions a empreses de 

telecomunicacions i serveis de geo-localització. Segons la Oficina d’Afers de l’Espai Exterior 

de les Nacions Unides, el setembre de 2021, al planeta Terra hi havia més de 7500 satèl·lits 

orbitant a baixa òrbita. Tan sols durant l’any 2021, es van posar en òrbita més de 1400 

satèl·lits. Així doncs, la necessitat i la demanda actual en aquesta indústria és evident pel 

que demostren les xifres i la creixent necessitat en el sector de les telecomunicacions de 

vehicles aeroespacials. Per altra banda, els satèl·lits són de gran importància per a captar 

dades científiques.  

1.2 Objecte 

L’objecte d’aquest projecte és el disseny mecànic d’un satèl·lit de baixa òrbita. Els 

principals components a projectar són el mecanisme d’obertura per als panells solars i els 

elements estructurals. 

1.3 Requeriments i abast 

1.3.1 Abast del projecte 

L’abast del projecte inclou el disseny del mecanisme d’obertura dels panells solars del 

satèl·lit de baixa òrbita, el disseny de l’estructura, la simulació per elements finits de les 

peces necessàries, els corresponents càlculs mecànics i estructurals i el disseny 3D del 

conjunt. El projecte en la seva totalitat està destinat a l’execució i construcció posterior del 

mecanisme d’obertura i la seva estructura.  

6
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1.3.2 Requeriments 

Els requeriments que planteja el projectista per al disseny d’aquest satèl·lit són els 

següents: 

 

Tema Descripció 

Estructura 
Estructura capaç de resistir un interval de 

temperatura de -45ºC a 120ºC 

Estructura Resistència a la radiació solar 

Pressupost 
Pressupost total amb el llançament del 

satèl·lit inclòs de 800.000€ 

Dimensions 
Alçada màxima de 1 metre i amplada 

màxima de 1 metre del satèl·lit desplegat 

Mecanisme 

Mecanisme que no estigui accionat per un 

motor i tingui el menor nombre de peces 

possibles per minimitzar el risc d’error 

Mecanisme 
Ha de resistir un interval de temperatura de 

-45ºC a 80ºC 

Força El pes a carregar de l’estructura és de 4 kg 

Força Pes màxim del satèl·lit de 10 kg 

Mecanisme Cal desplegar entre 3 i 15 plaques solars 

Funció 

La funció del satèl·lit serà la captació de 

dades de temperatura i radiació mitjançant 

diversos sensors 

Estructura 
Resistència al rang de temperatura 

especificat i a les vibracions del llançament 

Força 
Estructura amb la màxima lleugeresa 

possible 

Diferenciació El mecanisme ha de ser diferenciat i original  

Taula 1. Requeriments plantejats pel projectista per al disseny del satèl·lit. 
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2. CONDICIONANTS DEL PROJECTE

2.1 Condicionants del projectista 

Els condicionants del projectista són els següents: 

• Pes del satèl·lit

• El mecanisme ha de ser de tipus passiu, és a dir, ha de funcionar sense

l’accionament de cap motor

• Disminuir en la mesura del possible els costos de fabricació del satèl·lit

• Dimensions reduïdes i optimitzades per al seu ús

• Potència necessària per a alimentar als components electrònics del satèl·lit

• Potència de reserva a la bateria del satèl·lit

• Tipus de missió i objectius del vehicle

• La força a vèncer per a la correcta obertura de les plaques

2.2 Condicionants legals 

• AS9100:2018 certificació per a gestió de qualitat per a organitzacions de disseny,

desenvolupament i proporcionament de productes i serveis d’aviació,

aeroespacials o defensa.

• AS6081 norma estandarditzada reguladora de peces, components falsos,

fraudulents o de mala qualitat de la indústria aeroespacial.

• AS9120:2016/AS9120B norma per a magatzems i distribuïdors de peces per a

fabricants i proveïdors de peces a la indústria aeroespacial.

• Reglament (UE) núm. 1332/2011 de la Comissió, de 16 de setembre de 2011 -

Requisits d'ús de l'espai aeri i procediments operatius per evitar col·lisions

aerotransportades

• Reglament d'execució (UE) 2019/947 de la Comissió, de 24 de maig de 2019, sobre

normes i procediments per a l'explotació d'aeronaus no tripulades

• Reglament delegat (UE) 2019/945 de la Comissió, de 12 de març de 2019, sobre

sistemes d'aeronaus no tripulades i sobre operadors de tercers països de sistemes

d'aeronaus no tripulades

• Reglament d'execució (UE) núm. 923/2012 de la Comissió de 26/09/2012 - SERA
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• Reglament (UE) núm. 965/2012 de la Comissió, de 5 d'octubre de 2012 - Operacions

aèries

• Reglament d'Execució (UE) núm. 1079/2012 de la Comissió

• Reglament d'Execució (UE) núm. 1207/2011 de la Comissió

• Reglament d'Execució (UE) núm. 1206/2011 de la Comissió

• Reglament (UE) núm. 73/2010 de la Comissió

• Reglament (CE) núm 262/2009 de la Comissió

• Reglament (CE) núm 29/2009 de la Comissió

• Reglament (CE) núm 633/2007 de la Comissió

• Reglament (CE) núm. 1033/2006 de la Comissió

• Reglament (CE) núm. 1032/2006 de la Comissió

Normativa de seguretat i salut: 

Llei de Prevenció de Riscos Laborals. Llei 31/1995, de 8 de novembre (BOE nº269 de 10-

11-1995). Modificada per la Llei 50/1998, de 30 de (BOE nº313 de 31-12-1998), la Llei

39/1999, 5 novembre (BOE nº266 de 6-11-1999. Correcció d’errades en el BOE nº271 de

12-11-1999), pel RD legislatiu 5/2000, de 4 d’agost (BOE nº189 de 8-8-2000. Correcció

d’errades en el BOE nº228 de 22-9-2000), la Llei 54/2003, de 12 de desembre (BOE nº298

de 13-12-2003), Llei 30/2005, de 29 de desembre (BOE nº312 de 30-12-2005), Llei

31/2006, de 18 d’Octubre (BOE nº250 de 19-10-2006) i per la Llei Orgànica 3/2007, de 22

de març (BOE nº71 de 23-3-2007).

2.3 Condicionants ambientals 

Els condicionants ambientals d’aquest projecte són la radiació solar i el rang de 

temperatura al que haurà d’estar sotmès el satèl·lit. Un cop en òrbita, les condicions 

climàtiques difereixen molt respecte les terrestres. El vehicle haurà d’estar sotmès a una 

radiació solar elevada i haurà de funcionar en un rang de temperatures d’entre -40ºC i 

80ºC. 
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3. VISIÓ GLOBAL DE LA SOLUCIÓ

En aquest apartat es presenta la visió global de la solució obtinguda per al disseny dels 

elements mecànics del satèl·lit de baixa òrbita. 

L’objectiu del projecte és dissenyar l’estructura i un mecanisme d’obertura de les plaques 

solars d’un satèl·lit de baixa òrbita sense l’accionament de motors. Per solucionar-ho, s’ha 

dissenyat el mecanisme d’obertura a partir d’un ressort que funciona a torsió. L’estructura 

s’ha dissenyat en base a les mides estàndard d’un satèl·lit de tipus CubeSat (nanosatèl·lit). 

El disseny final es mostra a continuació: 

Figura 2. Imatge del satèl·lit desplegat. 

10



Disseny dels elements mecànics d’un satèl·lit de baixa òrbita Memòria 

Figura 3. Imatge renderitzada del satèl·lit plegat. 

Figura 4. Imatge renderitzada del mecanisme d'obertura. 

L’estructura es fabricarà a partir d’alumini 7075 T6 per la seva baixa densitat i durabilitat. 

S’ha vist que la seva fabricació a partir de fibra de carboni no resulta a compte, ja que 

només permetria estalviar 20 grams de massa respecte la mateixa geometria fabricada 

amb alumini.  

El mecanisme està composat per un ressort a torsió que estarà pretensat a 6,7º. Quan es 

desprengui el sistema de tancament dels panells solars, actuarà el ressort girant els 6,7º 

pels quals ha estat dimensionat generant un parell d’obertura que acabarà donant una 

velocitat angular al sistema prou gran com per desplegar les plaques solars. 
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4. ALTERNATIVES DEL PROJECTE 

Per tal de trobar la solució òptima en compliment amb els requeriments definits, s’ha 

realitzat un estudi d’alternatives que inclou l’estudi i la tria d’un tipus de satèl·lit que 

compleix les limitacions de pes, una solució per a l’estructura, un tipus de mecanisme 

d’obertura per a les plaques solars, el tipus de plaques solars per al satèl·lit i la tria dels 

materials més adequats per a l’estructura i el mecanisme d’obertura. Per a cada objecte 

d’estudi, s’ha realitzat una taula comparativa on s’ha avaluat mitjançant valors ponderats 

quina és la solució òptima. 

4.1 Estudi dels tipus de satèl·lits 

Per tal de dissenyar l’estructura per al satèl·lit, s’ha fet un estudi segons mides i pes en 

satèl·lits més comuns al mercat aeroespacial així com la tipologia per determinar la mida i 

les especificacions adequades per al disseny. 
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Els avantatges i inconvenients de cada tipus de satèl·lit en funció als requeriments del projecte 

es mostren tot seguit: 

 

Tipus de satèl·lit Avantatges Inconvenients 

Smallsat -Dimensions grans 

-Més espai per a components 

interiors 

-Pes elevat 

-No compleix els requeriments 

 

Microsatèl·lit -Mida adequada 

- Més espai per a components 

interiors 

-Pes elevat 

-No compleix els requeriments 

Nanosatèl·lit -Mida adequada 

-Espai adequat per als 

components interiors 

-Dimensions adequades 

-Pes baix 

-Compleix els requeriments 

 

Picosatèl·lit -Pes baix 

 

-Poc espai interior per a components 

- Mides massa petites 

Femtosatèl·lit -Pes baix -Poc espai interior per a components 

- Mides massa petites 

Taula 2. Avantatges i inconvenients per a cada tipus de satèl·lit. 
 

  Smallsat Microsatèl·lit Nanosatèl·lit Picosatèl·lit Femtosatèl·lit 

Factor Pes (g) p p·g p p·g p p·g p p·g p p·g 

Cost de fabricació 80 6 480 7 560 9 720 9 720 10 800 

Dimensions de 

l’estructura 

40 3 120 6 240 9 360 7 280 6 240 

Massa de l’estructura 30 3 90 6 180 9 270 8 240 8 240 

Compliment dels 

requeriments 

70 0 0 4 280 10 700 8 560 7 490 

Massa total del satèl·lit 90 0 0 4 360 10 900 9 810 8 720 

Valor màxim (suma · 10) 3100  690  1620  2950  2610  2490 

Taula 3. Estudi del valor ponderat per als tipus de satèl·lit. 

 

Segons la puntuació obtinguda a l’estudi ponderat, s’escull el satèl·lit de tipus nanosatèl·lit. 
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4.2 Estudi dels tipus de nanosatèl·lits CubeSat 

Després de determinar que el tipus de satèl·lit escollit és el nanosatèl·lit, s’agafaran les 

estructures de tipus CubeSat i es determinarà quina d’elles és la òptima per al disseny 

d’aquest satèl·lit. Els CubeSats poden tenir diverses configuracions però generalment tots 

es basen en el mateix principi del cub de dimensions estàndard. 

 
Figura 5.Comparativa entre les diferents configuracions de CubeSats. 

 

  1U 2U 3U 6U 12U 

Factor Pes (g) p p·g p p·g p p·g p p·g p p·g 

Cost de fabricació 80 9 720 9 720 9 720 7 560 7 560 

Dimensions de l’estructura 40 6 240 7 280 9 360 8 320 7 280 

Massa de l’estructura 30 8 240 8 240 9 270 7 210 7 210 

Compliment dels 

requeriments 

70 6 420 7 490 10 700 8 560 6 420 

Valor màxim (suma · 10) 2200  1620  1730  2050  1650  1470 

Taula 4. Estudi del valor ponderat per a les diferents opcions de configuració de CubeSats. 

 

S’ha escollit el CubeSat de tipus 3U, ja que és el que millor puntuació ha obtingut en l’estudi 

ponderat. 
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4.3 Estudi dels materials de l’estructura 

Per dissenyar l’estructura adequadament i per al seu correcte funcionament, cal triar el 

material òptim que compleixi amb els requeriments.  

Les estructures de tipus CubeSat se solen fabricar d’alumini 6061 T6 o alumini 7075 T6 per 

la seva facilitat de fabricació, baix cost i bones propietats mecàniques que garantitzen la 

resistència de l’estructura a fatiga durant totes les fases d’una missió espacial. 

L’aspecte clau per a l’elecció del material és un pes baix, és a dir, la reducció de massa el 

màxim possible, ja que el cost del llançament és proporcional a la massa del satèl·lit.  

A més a més, l’estructura estarà sotmesa a un ambient tèrmic molt extrem perquè les 

temperatures poden oscil·lar entre els -45ºC als 120ºC. Caldrà limitar al material a una certa 

rigidesa degut a que una deformació elàstica excessiva podria malmetre l’estructura i la 

seva càrrega.  

Cal mencionar que una estructura d’alumini per a un satèl·lit tipus nanosatèl·lit pesa tan 

sols uns 20 grams més que una estructura del mateix tipus fabricada de materials 

compòsits. Per tant, degut a les dimensions del satèl·lit, el material no influirà decisivament 

en el pes total. Així doncs, es prioritzaran altres factors com les seves propietats 

mecàniques i les seves propietats tèrmiques. 
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Material Avantatges Inconvenients 

Alumini 6061 T6 - Preu econòmic 

- Fàcilment fabricable 

- Bon coeficient de dilatació 

-Pitjors propietats mecàniques 

- No es fon en cas de reentrada a 

l’atmosfera 

Alumini 7075 T6 -Preu adequat 

-Fàcilment fabricable  

-Bones propietats mecàniques 

-Bon coeficient de dilatació 

-No es fon en cas de reentrada a 

l’atmosfera 

Aliatges de magnesi (Mg AZ91D) -Bon coeficient de dilatació 

-Densitat baixa 

- El material es fon a la 

reentrada a l’atmosfera 

- Més car 

- Fabricació complexa 

Fibra de carboni amb resina epoxy - Molt bona resistència  

- Densitat baixa 

- Coeficient de dilatació negatiu 

longitudinalment i bon 

coeficient transversal 

-Més car 

Taula 5. Avantatges i inconvenients per a cada tipus de material de fabricació de l'estructura del satèl·lit. 
 
 

  
Alumini 

6061 T6 

Alumini 

7075 T6 
Mg AZ91D 

Fibra de 

carboni + 

resina epoxy  

Factor Pes (g) p p·g p p·g p p·g p p·g 

Cost del material 40 9 360 9 360 8 320 6 240 

Dilatació i contracció a canvis de 

temperatura 

80 7 560 8 640 8 640 10 800 

Joc dimensional 80 7 560 9 720 7 560 10 800 

Compliment dels requeriments 70 8 560 10 700 8 560 9 630 

Valor màxim (suma · 10) 2700  2040  2420  2080  2470 

Taula 6. Estudi del valor ponderat per als diferents materials proposats per a l'estructura. 
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Segons la puntuació obtinguda a l’estudi ponderat, el material òptim seria el compòsit de 

fibra de carboni amb resina epoxy. Tot i així, el seu competidor immediat, l’alumini 7075 

T6, ha obtingut una puntuació molt ajustada.  

Per les dimensions que ha de complir el satèl·lit i mirant com aquestes afectarien al pes 

total, no és necessari utilitzar un material com la fibra de carboni perquè només permetria 

estalviar en 20 grams el pes total de l’estructura respecte una estructura fabricada amb 

alumini 7075 T6. Per tant, malgrat tenir millors propietats, com que la puntuació de 

l’alumini 7075 T6 és molt similar, s’escollirà l’alumini 7075 T6 com a material per a 

l’estructura per estalviar costos i obtenir un resultat equivalent. A partir de un CubeSat de 

12U, la reducció del pes sí que és significativa i seria raonable emprar la fibra de carboni 

amb epoxy per a l’estructura. 
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4.4 Estudi d’alternatives dels dissenys de l’estructura 

En aquest apartat es presentaran dues solucions d’estructures de tipus CubeSat 3U 

dissenyades per al satèl·lit. 

 

• Alternativa 01 

Aquesta alternativa té un reforç a la part inferior i està simplificada als altre dos pisos per 

facilitar la unió entre les plaques solars i l’estructura. Aquest disseny no té les ranures 

clàssiques que presenten les estructures de CubeSat però permet flexibilitat per a les 

unions amb les plaques. 

 
Figura 6. Disseny de l'alternativa 01 de l'estructura. 

 

• Alternativa 02 

Aquesta alternativa presenta ranures que se solen troben freqüentment en estructures de 

tipus CubeSat. Té menys flexibilitat per al que fa a la unió amb les plaques solars, ja que 

presenta menys espai a on col·locar-les. 

 
Figura 7. Disseny de l'alternativa 02 de l'estructura. 
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Alternativa d’estructura Avantatges Inconvenients 

Alternativa 01 -Simplicitat estructura 

-Flexibilitat per a les unions pels 

panells 

- No té tants reforços  

Alternativa 02 - Més proteccions als laterals -Moltes ranures 

-Dificultat per a posar les unions 

amb els panells 

Taula 7. Avantatges i inconvenients de les dues alternatives proposades. 
 

  Alternativa 01 Alternativa 02 

Factor Pes (g) p p·g p p·g 

Cost de fabricació 70 9 630 7 490 

Dimensions 50 9 450 9 450 

Pes 60 9 540 8 480 

Compliment dels requeriments 80 10 800 10 800 

Valor màxim (suma · 10) 2600  2420  2220 

Taula 8. Estudi del valor ponderat per a les dues alternatives proposades. 
 

Segons la puntuació obtinguda a l’estudi ponderat, s’escollirà l’alternativa 01 per al disseny 

de l’estructura. 
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4.5 Estudi dels tipus de mecanismes 

Per tal de dissenyar el mecanisme per al satèl·lit, es farà en primer lloc un estudi de totes 

les tècniques d’obertura de les plaques solars existents a l’actualitat: 

 

Tècniques actives 

• Motor elèctric 

• “Boom” desplegable 

• “Boom” inflable 

• Desplegament rotatiu 

• Guia mecànica 

• “Booms” amb barres de tipus tisora 

 

Tècniques passives 

• Aliatges amb recuperació de forma 

• Molles helicoïdals 

• Molles a torsió 

• Barres a torsió 
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Tipus d’obertura Avantatges Inconvenients 
Obertures amb tècniques actives 

Motor elèctric  -Sistema retràctil dels panells 
-Alta precisió 

-És necessària energia extra 
-Necessari un circuit de control 
-Ocupa molt d’espai 
-Necessita un sistema de transmissió 
a moviment rotacional 
-Muntatge complicat 

“Boom” inflable -Permet la instal·lació de grans 
panells solars 
- El volum d’aquest mecanisme 
emmagatzemat és petit 
-Requereix poques peces 
 

- Es necessita un tanc de gas per a 
alliberar el mecanisme 
- Només es pot fer servir en panells 
solars de tipus “thin-film” 
- El seu comportament a l’obertura 
del mecanisme és impredictible 
-Poden haver-hi pèrdues de pressió 
al tanc de gas durant el llançament o 
impactes 
- Perd rigidesa 
- No compleix les especificacions 
dels satèl·lits de tipus CubeSat 

“Boom” desplegable -Permet la instal·lació de grans 
panells solars 
-Bona rigidesa després de 
l’obertura del mecanisme 
-El seu volum emmagatzemat 
és petit 

-Problemes de fiabilitat a l’obertura 
-Possibles problemes d’esquerdes 

“Boom” amb barres de tipus tisora -Bon aprofitament de l’espai -Només es pot fer servir en panells 
solars de tipus “thin-film” 
- La distància màxima total dels 
panells està limitada 
- No és retràctil 
-Pes elevat 

Desplegament rotatiu -Volum baix abans del 
desplegament 
-Bona relació pes-potència 
- Accepta panells solars “thin-
film” i rígids 

- Desplegament complex 
- Es necessita un motor elèctric 
- Es produeixen moments torsors 
addicionals al desplegar els panells 

Guia mecànica -Bona precisió 
-Retràctil 
-Inclou articulacions 
-Procés fiable i predictible 
- Inclou amortiment al final del 
procés de desplegament 

-Requereix moltes peces mecàniques 
-Només es pot utilitzar per a un 
panell solar 
-Només és aplicable per a panells 
solars rígids 
-Lubricació complicada 

Obertures amb tècniques passives 
Aliatges amb recuperació de 
forma 

- Poques peces mecàniques 
- No ocupa espai 

-No és adequat per a grans panells 
solars 
-No és retràctil 
-Problemes de fiabilitat a l’obertura 

Molles helicoïdals - Poques peces mecàniques 
- No ocupa espai 
-Es pot utilitzar juntament amb 
aliatges de recuperació de 
forma 

-No és adequat per a grans panells 
solars 
-No és retràctil 
-Problemes de fiabilitat a l’obertura 
-Díficil de muntar als panells 
-És necessari un gran volum d’espai 
per al muntatge 

21



 

Disseny dels elements mecànics d’un satèl·lit de baixa òrbita  Memòria 

 

 

 

Molles a torsió dins de xarnera -Poques peces mecàniques 
-No ocupa espai 
- Fiable i predictible  
- Admet panells solars “thin-
film” i rígids 
-Pes molt baix 
-Es pot utilitzar juntament amb 
aliatges de recuperació de 
forma 
-El moment es transmet a cada 
placa directament 
-Desaccelera al arribar a la 
posició final de desplegament 

-No és retràctil 
-Poca força mecànica 
-Apte per a moments torsionals 
baixos 
-La posició final dels panells queda 
indefinida 

Barra a torsió -Poques peces mecàniques 
-No ocupa espai 
- Fiable i predictible  
- Admet panells solars “thin-
film” i rígids 
-Pes molt baix 
-Es pot utilitzar juntament amb 
aliatges de recuperació de 
forma 
-El moment es transmet a cada 
placa directament 
-Desaccelera al arribar a la 
posició final de desplegament 

-No és retràctil 
-Poca força mecànica 
-Apte per a moments torsionals 
baixos 
-La posició final dels panells queda 
indefinida 

Taula 9. Avantatges i inconvenients per a cada tipus de mecanisme. 
 

Taula 10. Estudi del valor ponderat dels tipus de mecanismes actius. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

  Motor 
elèctric 

“Boom” 
inflable 

“Boom” 
desplegable 

“Boom” barres 
tisora 

Desplegament 
rotatiu 

Guia 
mecànica 

Factor Pes 
(g) 

p p·g p p·g p p·g p p·g p p·g p p·g 

Cost de fabricació 70 7 490 6 420 6 420 5 350 5 350 6 420 

Fiabilitat de 
funcionament 

100 6 600 4 400 5 500 5 500 5 500 4 400 

Cost del muntatge 70 6 420 5 350 6 420 6 420 6 420 5 350 

Facilitat de muntatge 50 6 300 4 200 5 250 5 250 5 250 4 200 

Compliment dels 
requeriments 

80 7 560 6 480 6 480 6 480 5 400 6 480 

Valor màxim (suma · 10) 3700  2370  1850  2070  2000  1920  1850 

22



 

Disseny dels elements mecànics d’un satèl·lit de baixa òrbita  Memòria 

 

 

 

  
Aliatges  

Molles 
helicoïdals 

Molles a 
torsió amb 

xarnera 
Barra a torsió 

Factor Pes (g) p p·g p p·g p p·g p p·g 

Cost de fabricació 70 8 560 8 560 9 630 10 700 

Fiabilitat de funcionament 100 6 600 7 700 9 900 9 900 

Cost del muntatge 70 8 560 8 560 9 630 10 700 

Facilitat de muntatge 50 8 400 8 400 8 400 9 450 

Compliment dels 
requeriments 

80 7 560 7 560 9 720 9 720 

Valor màxim (suma · 10) 3700  2680  2780  3280  3470 

Taula 11. Estudi del valor ponderat per a cada tipus de mecanisme passiu. 

 

Per a les puntuacions obtingudes a l’estudi del valor ponderat, s’obté que el mecanisme 

amb millors característiques és de tipus passiu i el de la barra a torsió. Un aspecte clau que 

ha determinat la tria de la barra a torsió per sobre de la molla a torsió és la seva manera 

de funcionar.  

Una barra a torsió treballa de la següent manera: 

 
Figura 8. Tensions en una barra a torsió. 

En canvi, una molla a torsió no treballa de la mateixa manera: 

 

 

 

 

 

 

Figura 9. Molla a torsió amb un moment aplicat. 
 

Així doncs, és més òptim l’ús de la barra a torsió ja que té un major aprofitament de 

l’energia disponible. 

M	
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4.6 Estudi dels materials per al mecanisme 

Per dissenyar el mecanisme d’obertura adequadament i per al seu correcte funcionament, 

cal triar el material òptim. A continuació, es presenten una llista de materials amb els seus 

respectius avantatges i inconvenients. 

Material Avantatges Inconvenients 

Alumini 7075 T6 -Fàcilment fabricable  

-Bones propietats mecàniques 

-Bon coeficient de dilatació 

-Es dilata més en cas d’augment de 

temperatura 

Fibra de carboni amb resina epoxy - Molt bona resistència  

- Densitat baixa 

- Coeficient de dilatació negatiu 

longitudinalment i bon 

coeficient transversal 

- Poden haver-hi dificultats en la 

fabricació 

-Material és més car 

Taula 12. Avantatges i inconvenients per als tipus de material per al mecanisme d'obertura de les plaques solars. 
 
 

  
Alumini 7075 T6 

Fibra de carboni 

amb resina epoxy 

Factor Pes (g) p p·g p p·g 

Cost del material 30 10 300 8 240 

Dilatació i contracció a canvis de temperatura 90 7 630 10 900 

Joc dimensional 100 7 700 10 1000 

Compliment dels requeriments 80 8 640 10 800 

Valor màxim (suma · 10) 3000  2270  2940 

Taula 13. Estudi del valor ponderat per als tipus de material de fabricació per al mecanisme. 

 

La puntuació en l’estudi ponderat indica que per al disseny del mecanisme, el material 

òptim és el compòsit de fibra de carboni amb resina epoxy. Tot i així, com que les 

puntuacions obtingudes són molt similars, es realitzarà una simulació mitjançant 

programari d’elements finits per determinar el comportament de cada un d’ells sotmès a 

les condicions de treball. 
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4.7 Estudi de les plaques solars per al satèl·lit 

Les plaques solars fotovoltaiques són dispositius que converteixen l’energia solar en 

electricitat. Aquesta electricitat és la font d’energia que subministrarà el corrent necessari 

als components electrònics del satèl·lit. 

Les diverses opcions comunes d’ús domèstic i industrial de plaques solars que hi ha al 

mercat actual són les següents: 

 Silici monocristal·lí Silici policristal·lí Thin-film 

Rendiment 15%-21% 13%-16% 6%-11% 

Import 400€ 150€ 250€ 

Avantatges Alt rendiment 

Major eficiència 

Més estètic 

Import més econòmic Pes baix 

Estètic 

Capa flexible 

Inconvenients Cost elevat Rendiment mig-baix Rendiment molt baix 

Taula 14. Característiques dels panells solars comunes actuals. 

 

Les opcions que hi ha actualment al mercat aeroespacial per a plaques solars es mostren 

tot seguit: 

 Thin-film Arsenur de gal·li 

Rendiment 15%-25% 25%-40% 

Avantatges Pes baix 

Estètic 

Capa flexible 

Alt rendiment 

Major eficiència 

Pes baix 

Inconvenients Rendiment molt baix Cost elevat 

Taula 15. Avantatges i incovenients per als tipus de panells solars d'usos aeroespacials. 

 

La instal·lació dels panells fotovoltaics per a aquest satèl·lit es farà amb panells d’arsenur 

de gal·li, ja que es valora més el rati eficiència-superfície i pes baix que el cost que pugui 

tenir.  A més a més, en compliment amb els requeriments del projecte, les dimensions del 

satèl·lit a projectar són petites en comparació amb satèl·lits de gran mida, per tant, cal 

prioritzar el pes dels panells i la seva eficiència per tal d’optimitzar les dimensions a un punt 

òptim. 
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5. DISSENY DEL MECANISME D’OBERTURA 

En aquest apartat s’explicarà el procés de disseny del mecanisme amb tots els 

condicionants.  

El pes de les plaques solars té un pes fonamental en el disseny del mecanisme d’obertura. 

Segons l’ús definit en els requeriments per al projecte, aquest vehicle espacial ha de servir 

per a la detecció de radiació, de temperatura i per a la obtenció d’imatges terrestres. Amb 

els objectius de la missió definits, és possible calcular la potència necessària a obtenir 

mitjançant les plaques solars. Un cop dimensionada la potència, es trien el nombre de 

plaques solars i es determina el pes que tindran. Aquest factor condiciona la distribució de 

les plaques al voltant de l’estructura i el parell que haurà de vèncer el mecanisme per a 

l’obertura. El parell d’obertura és l’últim condicionant en el disseny del mecanisme final.  

 

Tot seguit es presenten els condicionants en el disseny del mecanisme d’obertura: 

 

• Tipus de missió i objectius del vehicle 

• Potència necessària per a alimentar als ordinadors, sensors i càmeres del satèl·lit 

• Potència de reserva a la bateria 

• El nombre de plaques solars i la seva distribució 

• La força a vèncer per a la correcta obertura de les plaques 

 

L’energia mitjana per cada òrbita és un aspecte fonamental a l’hora de calcular la potència. 

Defineix quanta potència disponible hi ha a cada òrbita i, per tant, quanta energia es pot 

consumir per òrbita sense que la bateria es descarregui i en moments d’eclipsi tingui la 

reserva energètica suficient. 

 

La potència del satèl·lit s’ha calculat segons l’energia mitjana per òrbita restant un 

percentatge de reserva energètica. 
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5.1 Pressupost energètic mitjà en òrbita 

L’objectiu d’aquest apartat és determinar el consum energètic del satèl·lit i, per tant, dels 

components interns per a preveure quina potència serà necessària i dimensionar les 

plaques solars. Per a fer-ho, s’ha llistat els components electrònics per a muntar dins del 

vehicle: 

Component  

Consum energètic 

(W) 

Consum 

energètic +5% 

pèrdues (W) 

Marge 

(%) 

Total 

(W) 

Control de dades 

BeagleBone Black CPU 2,50 2,63 20% 3,15 

Comunicació 

Sistema de comunicació EyeStar-S4 1,70 1,79 20% 2,142 

Control d'altitud   

Volant d'inèrcia Sinclair de 10 m·N 1,05 1,10 15% 1,27 

GPS Novatel OEM719 1,80 1,89 15% 2,17 

Torsió magnètica SSDL 1,00 1,05 40% 1,47 

Control d'altitud VectorNav VN-200 0,50 0,53 15% 0,60 

SolarMEM Sensor Solar (x6) 0,08 0,08 10% 0,09 

Bateria 

GOMSpace NanoPower BP4 0,32 0,34 30% 0,44 

Sensors 

Càmeres 5,00 5,25 10% 5,78 

Sensors de temperatura 0,10 0,11 10% 0,12 

CONSUM ENERGÈTIC TOTAL 8,95 9,40   17,23 

Taula 16. Demanda energètica necessària per al satèl·lit. 
 

Cal tenir en compte al dimensionar les plaques, que el satèl·lit es trobarà en períodes 

d’eclipsi parcial durant orbiti al voltant del planeta.  
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Com a temps d’eclipsi s’ha agafat el valor més desfavorable del següent gràfic: 

 
Figura 10. Intervals de Sol i eclipsi per l'òrbita de l'Estació Espacial Internacional. 

 

Com que l’òrbita del satèl·lit serà de 400 km per sobre del nivell del mar, aquest gràfic 

serveix com a dada referent als períodes de llum a aquesta altitud, ja que són dades 

obtingudes de l’estació espacial internacional, que també orbita prop dels 400 km d’alçada. 

Per tant, el període lumínic més desfavorable serà de 35 min d’eclipsi i 57 min de llum solar, 

corresponent als pics més baixos del gràfic anterior. Prenent les dades de la taula següent: 

 

Consum energètic (W) Àrea Il·luminada a les plaques solars Pèrdues (%) 

17,23 40% (82,5mm x 98mm x 6 plaques) 10% 

 

I calculant l’energia solar mitjana amb els paràmetres anteriors s’obté que l’energia mitjana 

necessària per al funcionament del satèl·lit és de 6,31 W. Per un temps de 57 min, s’obté 

un valor de 359,67 W·min. Aquesta quantitat és suficient per a alimentar al vehicle en el 

cas més desfavorable. En cas d’eclipsi, en un període de 35 min l’energia consumida seria 

de 220,72 W·min. Cada panel solar hauria de produir 36,79 W·min.  

Amb 6 plaques solars de 1,4 W cada una, l’energia subministrada seria suficient. 

Tot i així, s’afegiran 4 panells a cada costat de l’estructura per tenir en compte les possibles 

inclinacions a les que pugui estar sotmès el satèl·lit. 

 

 

28



 

Disseny dels elements mecànics d’un satèl·lit de baixa òrbita  Memòria 

 

 

 

Cada panell té una massa de 160 g, 4 panells tindrien una massa de 640 g. 4 panells 

col·locats en sèrie, tenen una longitud total de 392 mm.  El repartiment de la massa dels 

panells s’efectuarà segons la distribució mostrada a la Figura següent per tal d’uniformitzar 

la força necessària a l’obertura: 

 
Figura 11. Imatge CAD del satèl·lit desplegat amb 4 panells solars a cada costat de l'estructura. 
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5.2 Dimensionament del parell d’obertura 

El moviment d’obertura s’ha dividit en dos etapes: 

• Etapa 1: actua el ressort a torsió des dels 0º fins al valor de l’angle girat calculat a 

l’apartat B.3.2 

 
Figura 12. Diagrama de cos lliure a l'etapa 1 de moviment. 

 

Es prèn 2 N·m com a valor de partida per al càlcul del parell. L’equilibri de moments acaba 

resultant en una acceleració de 25 m/s2per a un parell de 2 N·m. L’acceleració angular 

resulta en 169,83 rad/s2. La força inercial val 12,53 N per a aquestes dues acceleracions. La 

reacció R dels rodaments és igual a la força d’inèrcia (equilibri de forces en x) i val 12,53 N. 

Un cop comença a girar, passat l’instant inicial a 0º, el moment del ressort dependrà de 

l’angle girat. La velocitat angular final per a un angle girat de 6,7º és de 6,3 rad/s. Aquest 

angle ha estat calculat a l’apartat B.3.1. de l’Annex B per a un parell de 2 N·m.  
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• Etapa 2: el ressort deixa d’actuar un cop girat l’angle necessari i gira fins a arribar a 

una posició de 90º. En el seu lloc hi ha una velocitat angular responsable del gir dels 

panells. 

 
Figura 13. Diagrama de cos lliure de les plaques solars a l'etapa 2 de moviment. 

 

L’energia mecànica del procés d’obertura ha de ser superior a les pèrdues mecàniques 

degudes al fregament, és a dir, 0,945 mJ. A l’etapa 1, per a un parell torsor inicial de 2 N·m, 

una velocitat angular final de 6,3 rad/s, l’energia valdrà 16,7 mJ. A l’etapa 2, per a una 

velocitat angular inicial de 6,3 rad/s i una velocitat angular final de 0 rad/s, l’energia valdrà 

17,82 mJ. En ambdues etapes del moviment, l’energia és superior a les pèrdues per energia 

mecànica. Per tant, el parell de 2 N·m és suficient per a obrir el sistema de plaques solars. 
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5.3 Dimensionament de la secció de la barra a torsió 

Per a determinar la secció de la barra a torsió s’ha tingut en compte que la inèrcia de la 

barra fos el menor possible. S’ha comparat una barra de secció circular tancada amb una 

barra de secció circular oberta. Cal que la inèrcia tingui un valor baix per tal de que giri 

l’angle necessari que permet assolir el parell necessari al mecanisme. S’ha calculat l’angle 

girat a partir del moment torsor, la longitud de la barra, el mòdul d’elasticitat transversal i 

la inèrcia obtinguda. Aquest càlcul s’ha iterat per a diferents valors de longitud de la barra, 

diferents valors del mòdul d’elasticitat transversal (segons el tipus de material) i segons la 

geometria de la secció escollida (veure apartat B.3.2 a l’Annex B). 

 

Una secció circular oberta té una inèrcia 7 vegades inferior a la inèrcia de la mateixa barra 

però de secció tancada. A més a més, el comportament de la barra és diferent: 

 
Figura 14. Seccions circulars oberta i tancada per a un tub de mides iguals. 

 

Aquest comportament es validarà al capítol 6 d’aquest document corresponent a l’Annex 

C de Simulacions. 

 

Calculant les inèrcies per ambdós tipus de seccions i per a un radi de 6 mm, un gruix de 2,4 

mm i una obertura de 2 mm s’obté que la inèrcia a torsió de la secció oberta és de 171,72 

mm4 mentre que, per a la secció tancada de radi 6 mm, la inèrcia a torsió resulta 1201,91 

mm4. El quocient entre aquests dos resultats és de 7. Això significa que per a una secció 

tancada, la inèrcia a torsió serà 7 vegades major a la d’una secció oberta. L’objectiu de la 

barra a torsió és que sigui elàstica i no rígida per assolir el gir necessari. És per aquest motiu 

que es tria la secció oberta per al disseny d’aquest mecanisme. 

32



 

Disseny dels elements mecànics d’un satèl·lit de baixa òrbita  Memòria 

 

 

 

 

5.4 Dimensionament del gir de la barra 

A partir del parell d’obertura obtingut i iterant per a diferents valors de radi exterior i 

interior, obertura i gruix de la secció, s’obté que per a un material de 5,2 GPa de mòdul 

d’elasticitat transversal l’angle de gir necessari per al ressort és de 6,7º. La secció final és 

la següent: 

 
Figura 15. Secció definitiva per a la barra a torsió a estudiar. 

 

  

12 

2 

2,4 
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5.5 Disseny mecànic del mecanisme passiu 

En aquest apartat, s’explicarà el principi de funcionament del disseny mecànic del 

mecanisme d’obertura del satèl·lit.  

 

5.5.1 Principi de funcionament de les plaques solars desplegades 

El punt principal d’aquest projecte ha estat en crear un mecanisme passiu, és a dir, que 

funcioni sense el parell de cap motor. L’objectiu de tal mecanisme és el de desplegar els 

panells solars fins a una posició de 90º. Un cop arribada a aquesta posició, els panells havien 

de trobar-se amb un topall que eviti que continuïn girant, degut a les condicions de gravetat 

zero a les que es troben un cop en òrbita.  

 

Els panells no giraran més de 90º degut a un imant de pol positiu situat al costat interior 

de la part superior de l’estructura (1) i a un imant de pol negatiu (2) situat al braç de suport 

dels panells solars:  

	
Figura 16. Vista en alçat del sistema de fixació a 90º d'imants. 

 

  

1 

2 
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5.5.2 Principi de funcionament de les plaques solars plegades 

L’aspecte de la solució trobada amb els panells plegats és el següent: 

 
Figura 17. Imatge CAD del satèl·lit amb els panells plegats. 

 

Per tal de que no es malmetin els panells solars durant l’enlairament del satèl·lit i per a 

tenir un objecte més compacte durant l’ascensió, era necessari el disseny d’un mecanisme 

de tancament que mantingués les plaques plegades però que alhora s’obrís un cop arribés 

a l’òrbita desitjada. Per aconseguir les dues accions, s’ha pensat en un mecanisme que 

funcioni degut a un canvi de temperatura. Si s’hagués dissenyat amb un motor, és a dir, 

amb un mecanisme actiu, ja no hagués permès estalviar en pes i espai, aspectes claus per 

al bon disseny del vehicle. És per això, doncs, que s’ha realitzat mitjançant un canvi de 

temperatura.  

El component principal d’aquest sistema de tancament és un aliatge de metall anomenat 

Aliatge Cerrolow 174. Aquest metall té la característica que es fon a 79ºC, temperatura 

ideal, ja que un cop la radiació solar arribi als panells, s’assoliran aquestes condicions. 
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Aquest metall es troba unit a les plaques i a l’estructura, tal i com es pot apreciar a la Figura 

18: 

Figura 18. Sistema de tancament dels panells solars per a l'ascensió fins a l'òrbita. 

L’aliatge Cerrolow 174 (3) uneix cada panell inferior a l’estructura pels costats dret i 

esquerra, respectivament: 

Figura 19. Vista en secció del sistema de tancament del Cubesat.  

Un cop fos l’aliatge (3) que uneix l’estructura amb els panells, comença a actuar la torsió 

de la barra de fibra de carboni corresponent al mecanisme superior d’obertura dels panells. 

3 

3 

3 
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5.5.3 Principi de funcionament del mecanisme d’obertura 

El mecanisme d’obertura es basa en un ressort que empenta al panell quan és alliberat. El 

ressort és un tub a torsió (4) fabricat de fibra de carboni per disminuir-ne el pes. El tub 

és de secció oberta per augmentar la seva elasticitat. En un extrem està fixat a 

l’estructura mitjançant la camisa (5) i l’eix. El ressort inicialment està pretensat, intentant 

obrir el panell, però està retingut per el tancament de l’aliatge. 

Figura 20. Vista en secció del mecanisme d'obertura. 

4 

6 

5 
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Un cop es fon l’aliatge Cerrolow 174 de la part inferior de l’estructura plegada, comença a 

actuar la torsió de la barra de fibra de carboni. El moviment de la Figura 21, consta de dues 

etapes: 

En la primera etapa, el ressort empenta el braç de suport de les plaques solars i aquest 

adquireix una velocitat de gir. Aquesta etapa dura entre els 0º inicials i els 6,7º pels que ha 

estat pretensada la barra. En la segona etapa, des dels 6,7º fins als 90º finals, el sistema de 

plaques segueix rotant gràcies a la velocitat angular assolida a partir del parell del ressort 

(Figura 22). Per evitar que el ressort, al retornar a la seva posició inicial, freni el gir dels 

panells, s’ha afegit un trau colís al braç de suport de les plaques. D’aquesta manera, el braç 

de suport queda lliure. 

Figura 21. Gràfic de les forces presents en les etapes 1 i 2 del moviment d'obertura. 

MR (N·m) 

𝜃(º) 

w (rad/s) 

𝜃(º) 

6,3 

2 

Figura 22. Gràfic de la velocitat angular en funció de l'angle girat en les etapes 1 i 2 
del moviment d'obertura. 

90 6,7 

6,7 90 
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 A la Figura 23 es mostra en un exemple simple el moviment lineal del passador en un trau 

colís. 

Figura 23. Diagrama del moviment lineal d'un ressort amb un passador dins d'un trau colís. 

S’estira el cargol que es troba dins del trau colís a una distància x respecte la posició inicial 

del cargol. Un cop es deixa anar el cargol, aquest agafa velocitat fins que arriba a una 

distància -x. Un cop assoleix la distància -x, la molla farà retornar el cargol a la posició inicial, 

però com que el cargol haurà assolit una velocitat, aquest se seguirà desplaçant per dins 

del trau. 
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Figura 24. Imatge del braç de suport de les plaques solars i el trau colís per a evitar que el ressort freni el gir. 

Per al cas del ressort a torsió que es té en el projecte, posant un trau colís permet que la 

barra un cop hagi girat els 6,7º pels quals ha estat pretensada, no retorni a la posició inicial 

a les plaques, ja que les frenaria i el mecanisme no funcionaria entre 6,7º i 90º. 
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La barra a torsió, un cop ha transmès el parell necessari per a girar els panells, aconsegueix 

que la camisa interior (7) i l’eix (8) girin solidàriament gràcies als rodaments (9) situats als 

extrems.  

Figura 25. Secció longitudinal del mecanisme d'obertura mentre els panells giren. 

El braç suport (10) situat entre els panells solars i la camisa, és el que transmet el parell als 

panells. Aquest braç de suport s’ha dissenyat amb radis el més grans possibles entre els 

diferents canvis de secció de la peça per tal d’evitar una gran concentració de tensions en 

fases de comprovació del funcionament a la Terra. 

7 

8 

9 

10 

41



Disseny dels elements mecànics d’un satèl·lit de baixa òrbita Memòria 

5.6 Comprovacions per a l’eix i els rodaments 

L’eix treballa de la següent manera: 

Figura 26. Secció del mecanisme amb les reaccions representades. 

Té dues reaccions als rodaments que valen 3,14 N, la meitat del pes dels panells a cada 

extrem. El moment màxim al punt més desfavorable serà de 56,52 N·mm. L’eix no compte 

amb cap canvi de secció, per la qual cosa no hi ha concentració de tensions. A partir de 

l’el·lipse ASME s’ha obtingut un coeficient de seguretat de 5,17. Com que és superior a 1, 

vol dir que l’eix està ben dimensionat i no trencarà. 

Pel que fa als rodaments, la comprovació estàtica i dinàmica i la posterior comparació de 

cada força equivalent amb la capacitat de càrrega i dinàmica indicada pel fabricant verifica 

que el rodaments aguantaran la càrrega a la que es trobaran sotmesos. 
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6. CÀLCULS I SIMULACIONS DEL MECANISME

A partir de l’estudi d’alternatives sobre el tipus de materials per al mecanisme d’obertura, 

s’ha arribat a la conclusió, a partir d’una taula de valor ponderat que, l’alumini 7075 T6 i la 

fibra de carboni amb resina Epoxy, són els dos materials amb millor puntuació degut a les 

seves propietats mecàniques i les necessitats del satèl·lit. Conseqüentment, es va decidir 

realitzar les simulacions de la peça per als dos tipus de materials, per tal d’identificar el seu 

comportament sotmès a les condicions d’òrbita del satèl·lit. Es procedeix, doncs, amb 

l’explicació dels resultats obtinguts. 

6.1 Orientació de les fibres per a la barra a torsió 

Una barra a torsió amb fibres unidireccionals orientades longitudinalment (Figura 

27a) proporcionaria un mòdul de Young molt elevat i, conseqüentment, seria molt 

rígid. La rigidesa del material en aquesta configuració no permetria el gir necessari per a 

la obertura dels panells solars. En canvi, quan es col·loquen làmines de fibres 

simètricament en capes a 0º, +45º, -45º, 0º  simètricament, s’aconsegueix un laminat 

quasi isotròpic que permet el gir requerit (Figura 27b).  

Figura 27. Compòsit de fibres unidireccionals (a) i laminat quasi isotròpic (b). 

(a) (b) 
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Per al càlcul de laminats quasi isotròpics, s’utilitza típicament la teoria clàssica de laminats 

(Classical lamination theory, CLT), que permet predir la resposta d’un material compòsit 

laminat sotmès a certes càrregues i esforços. Aquesta teoria segueix una sèrie d’hipòtesis 

d’obligat compliment per a poder aplicar les seves equacions constitutives: 

• El gruix del laminat és molt inferior respecte les mides de la resta de la geometria

• Cada làmina té un comportament homogeni i és ortotròpica

• Les equacions constitutives de la teoria de laminats es poden emprar en geometries

cilíndriques sempre i quan el radi de curvatura i el gruix compleixin la següent relació:
r
2h > 50

On: 

r és el radi de curvatura 

h és el gruix  

Pel cas de la barra a estudiar, aquesta relació és inferior a 50 i, per tant, no es pot resoldre 

analíticament a partir de la teoria de laminats. Per aquest motiu, i degut a la complexitat 

del material s’han realitzat les simulacions amb el programari d’elements finits de la barra 

a torsió. 
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6.2 Simulació de la barra a torsió de fibra de carboni i epoxy 

6.2.1 Condicions de contorn per a la simulació 

La simulació realitzada de la barra a torsió amb fibra de carboni i matriu de resina epoxy, 

ha estat realitzada mitjançant el programari d’elements finits Abaqus, degut a un 

funcionament més intuïtiu per a la simulació de materials compòsits laminats respecte 

d’altres programes de simulació d’elements finits i el seu ús estès en les empreses d’àmbit 

aeroespacial. Per a fer-ho, s’ha sotmès la barra a un moment torsor de 2 N·m i s’han fixat 

les cares de la barra. 

Els valors per als paràmetres introduits al programa per a la fibra de carboni i epoxy han 

estat obtinguts per un fabricant de tubs. Aquest fabricant, comercialitza tubs laminats de 

0/45º/-45º/0º. Les dades entrades al programari han estat les següents: 

Taula 17. Valors per al mòdul de Young, mòdul a tallant i coeficient de Poisson introduits al programari Abaqus. 

Figura 28. Laminat de 0º/45º/-45º/0º del tub de fibra de carboni amb resina epoxy. 

!!(MPa) !"(MPa) !# (MPa) "!" (MPa) "!# (MPa) ""# (MPa) #!" #!# #"# 

138000 9500 9500 5200 5200 1450 0,28 0,28 0,40 

45



Disseny dels elements mecànics d’un satèl·lit de baixa òrbita Memòria 

Per tal de simular les condicions de disseny del mecanisme i poder aplicar correctament un 

moment torsor al programari Abaqus, s’han creat els cilíndres als extrems de la barra que 

serien presents al mecanisme d’obertura i la mantindrien torsionada:  

Figura 29. Imatge del mecanisme d'obertura. 

Les tensions calculades i les deformacions direccionals del material compòsit segueixen la 

nomenclatura que es mostra a continuació: 

Figura 30. Direccions i nomenclatura de les tensions obtingudes a la barra de fibra de carboni. 

S’ha simulat la barra per al cas de tenir un gruix de 0,3 mm per capa de laminat (1,2 mm 

de gruix total) així com per a un gruix de 0,6 mm per capa (gruix total de 2,4 mm). 
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6.2.2 Resultats per a les tensions segons la direcció 

Els resultats obtinguts per a les tensions segons la direcció han estat els següents: 

Gruix 

(mm) 

Tensions Direcció 

11 (MPa) 

Tensions Direcció 

12 (MPa) 

Tensions Direcció 

22 (MPa) 

Tensions Direcció 33 

(MPa) 

Capa 1 Capa 4 Capa 1 Capa 4 Capa 1 Capa 4 Capa 1 Capa 4 

1,2 
67,06 

-90,15

51,76 

-164,20

3,60 

-13,84

12,76 

-2,67

1,26 

-24,93

4,148 

-25,35

0 

0 

0 

0 

2,4 
18,59 

-26,54

12,64 

-28,52

1,99 

-6,47

6,58 

0 

8,78 

-8,68

12,79 

-7,72

0 

0 

0 

0 

Taula 18. Resultats obtinguts per a les tensions en les diferents direccions. 

El valor mínim de tensió es dona en la direcció 11, a la capa 4 del laminat, mentre que, el 

valor màxim es dona a la capa 1 de la direcció 11.  

6.2.3 Resultats per a la deformació total de la barra 

Els resultats obtinguts per a la deformació total de la barra de fibra de carboni han estat 

els següents: 

Gruix (mm) Deformació total (mm) 

1,2 0,04987 

2,4 0,01089 

Taula 19. Resultats obtinguts per a les deformacions totals en els dos gruixos d'estudi. 

6.2.4 Resultats per a la deformació direccional 

Els resultats obtinguts per a la simulació de la barra de fibra de carboni amb resina epoxy 

han estat els següents: 

Gruix de 1,2 mm Deformació direccional (mm) 

Direcció Màxim Mínim 

1 0,02967 -0,02966

2 0,02945 -0,02966

3 0 -0,04

Taula 20. Taula resum dels resultats obtinguts per a les deformacions direccionals en un gruix de 1,2 mm. 
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El valor màxim de la deformació direccional per a un gruix de 1,2 mm s’assoleix en la 

direcció 1, mentre que, el valor mínim s’assoleix en la direcció 3. 

 
Gruix de 2,4 mm Deformació direccional (mm) 

Direcció Màxim Mínim 

1 0,006541 -0,006543 

2 0,006493 -0,006557 

3 0 -0,008526 

Taula 21. Taula resum dels resultats obtinguts per a les deformacions direccionals en un gruix de 2,4 mm. 

 

Comparant els resultats obtinguts en les diferents direccions per a un gruix de 2,4 mm, els 

valors màxim i mínim de deformació direccional s’assoleixen en la direcció 1 
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6.3 Simulació de la barra a torsió amb alumini 7075 T6 

6.3.1 Condicions de contorn per a la simulació 

Per tal de comparar quin material és òptim per al disseny de la barra a torsió, s’ha estudiat 

el comportament de la mateixa barra però fabricada amb alumini. La simulació realitzada 

de la barra a torsió s’ha realitzat mitjançant el programari d’elements finits Ansys. Per a 

fer-ho, s’ha sotmès la barra a un moment torsor de 2 N·m aplicat a una de les cares i s’han 

fixat les dues cares a cada extrem de la barra, tal i com es pot identificar a la Figura 31: 

 
Figura 31. Condicions de contorn per a la simulació de la barra a torsió amb alumini 7075 T6. 

 

La taula de dades introduïda per a l’Alumini 7075 T6 és la següent: 

 
Taula 22. Propietats introduïdes al programari Ansys sobre l'alumini 7075 T6. 

	

Pel que fa al mallat, s’ha aplicat un mallat de 0,5 mm per tal d’obtenir resultats més 

precisos. Com més petit és el mallat, més precisos són els resultats obtinguts. 

Un cop introduïdes les condicions de contorn al programa, es procedeix a simular la barra 

per tal d’obtenir els resultats necessaris. S’ha près un gruix de 2,4 mm per a l’estudi de 

l’alumini 7075 T6.  
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6.3.2 Resultats per a la tensions 

Paràmetre Resultat 

Tensió equivalent de von Mises 47,43 MPa 

Tensió tallant 
Màxim 15,29 MPa 

Mínim -15,29 MPa 

Taula 23. Resultats per a les tensions obtingudes a l'Ansys. 

 

Pel que fa a la tensió tallant, el seu valor màxim també es troba als extrems de la peça i just 

a l’obertura de la secció. El valor màxim assolit és de 15,29 MPa, mentre que el valor mínim 

és de -15,29 MPa. Aquest resultat indica clarament que una de les cares de l’obertura 

treballa a compressió mentre que, l’altra cara, ho fa a tracció: 

 

 
Figura 32. Resultat per a la tensió tallant a la que es troba sotmesa la barra. 

 

Aquest resultat és correcte, ja que al tenir una barra de secció oberta, aquesta treballa 

d’una manera diferent respecte a una barra cilíndrica de secció tancada. 

 
Figura 33. Diferència entre el comportament d'una barra de paret prima de secció oberta i tancada. 

Tracció 

Compressió 
Tracció 

Compressió 
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6.3.3 Resultats per a les deformacions 

La deformació obtinguda per a la barra de secció oberta d’alumini 7075 T6 ha estat la 

següent: 

Paràmetre Resultat 

Deformació total (mm) 0,01228 mm 

Deformació direccional en la 

direcció de l’eix x (mm) 
0,004 mm 

Taula 24. Resultats obtinguts per a les deformacions en el cas de l'alumini 7075 T6. 
 

El valor de la deformació degut al moment torsor aplicat és màxim a la part central de la 

peça, just a l’obertura de la secció. Pel que fa a la deformació direccional, la deformació 

màxima a l’eix x es troba també a la part central de la peça però no a l’obertura. 

 

 
Figura 34. A l'esquerra, es mostra el resultat obtingut per a la deformació total de la barra. A la dreta, es mostra el resultat 
obtingut per a la deformació direccional de la barra. 
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6.3.4 Resultats de l’estudi tèrmic 

El satèl·lit es troba sotmès a unes condicions de temperatura i radiació extremes que 

difereixen molt de les condicions terrestres. És per això, que s’ha realitzat una simulació 

aplicant els canvis de temperatura als quals es trobaria sotmès el mecanisme. El rang de 

temperatures es troba entre -40ºC i +80ºC. El gràfic aplicat a la simulació ha estat el 

següent: 

 
Figura 35. Gràfic dels canvis de temperatura als que se sotmet la barra durant un període de temps de 120 segons. 

 

Els resultats obtinguts a l’estudi tèrmic per a la barra a torsió a les cares interiors i exteriors 

han estat els següents: 

Temps (s) Temperatura Interior (ºC) Temperatura Exterior (ºC) Diferència (ºC) 

0 -39,97 -39,92 0,05 

10 23,57 23,64 0,07 

20 56,88 56,92 0,04 

30 71,8 71,82 0,02 

40 70 70 0 

50 56,16 56,15 -0,01 

60 38,81 38,79 -0,02 

70 19,42 19,39 -0,03 

80 -0,06 -0,08 -0,02 

90 -21,79 -21,82 -0,03 

100 -37,37 -37,39 -0,02 

110 -39,99 -40 -0,01 

120 -40 -40 0 

Taula 25. Taula amb els resultats de l'estudi tèrmic. 
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La diferència entre temperatures a les cares interiors i exteriors de la barra hi és present 

però, tot i així, és una diferència tant petita que no afecta al funcionament de la peça. Per 

tal de comprovar que realment no afecta al seu funcionament, s’ha calculat la dilatació 

longitudinal deguda al canvi de temperatura a la peça a partir de la següent expressió: 

 

∆𝐿 = 𝐿 + 𝛼∆𝑇				 

 

On L és la longitud inicial de la barra, 𝛼 és el coeficient de dilatació tèrmica del material i 

∆𝑇 és l’increment de temperatura. 

El coeficient de dilatació tèrmica per a l’alumini 7075 T6 és de 23,5·10-6 ºC-1. La 

temperatura inicial és de -40ºC.  

 

Els resultats obtinguts per a la dilatació han estat els següents: 

Temps (s) 
Diferència de temperatura 

respecte -40 ºC (ºC) 
Dilatació tèrmica (mm) 

0 0,08 9,2·10-5 

10 63,64 0,073 

20 96,92 0,111 

30 111,82 0,129 

40 110,00 0,127 

50 96,15 0,111 

60 78,79 0,091 

70 59,39 0,068 

80 39,92 0,046 

90 18,18 0,021 

100 2,61 0,003 

110 0 0 

120 0 0 

Taula 26. Valors obtinguts per a la dilatació tèrmica de la barra. 
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Figura 36. Gràfic entre la dilatació longitudinal respecte la longitud inicial de la barra segons el temps transcorregut (en 

segons). 
 

La dilatació longitudinal màxima que es produeix a la barra és a l’instant 30 segons, quan 

la temperatura assoleix els 70ºC. La dilatació produïda és de 0,128 mm.  

 

Els resultats obtinguts per al flux tèrmic es mostren a continuació: 

Temps (s) Flux tèrmic mW/mm2 

0 13 

20 9,89 

40 0,29 

60 5,1 

80 5,73 

100 4,75 

120 5,58·10-6 

Taula 27. Resultats obtinguts per al flux tèrmic a la barra. 

 

El flux tèrmic obtingut és molt petit i no afectarà al funcionament del mecanisme 

d’obertura. 
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6.4 Comparació dels valors obtinguts 

En aquest apartat es comparan els valors de les tensions i de les deformacions obtinguts 

per a la barra fabricada amb fibra de carboni i resina epoxy així com amb alumini 7075 T6. 

Per a fer-ho, s’ha resumit en la taula següent els resultats finals per a un gruix de 2,4 mm: 

 

 
Fibra de carboni amb resina epoxy 

 
Gruix 2,4 mm 

 
Capa 1 laminat Capa 4 laminat 

Tensió màxima (MPa) 18,59 (direcció 11) 12,79 (direcció 22) 

Tensió mínima (MPa) -26,54 (direcció 11) -28,52 (direcció 11) 

Deformació total (mm) 0,01089 

Taula 28. Resum dels resultats obtinguts per a la barra fabricada amb fibra de carboni i resina epoxy. 
 
 

 Alumini 7075 T6 

 Gruix de 2,4 mm 

 Capa isotròpica 

Tensió equivalent de von Mises (MPa) 47,43 

Deformació total (mm) 0,01228 

Taula 29. Resultats obtinguts per a la barra fabricada amb alumini 7075 T6. 

 
Pel que fa a les tensions, la diferència entre ambdós es fa notable. Pel cas de la fibra de 

carboni, la tensió màxima es dona a la direcció 11 i és inferior a la tensió equivalent de von 

Mises obtinguda per a l’alumini 7075 T6. Aquesta diferència és deguda a que a la fibra de 

carboni, les fibres del laminat treballen de diferent manera segons les seves orientacions, 

resultant en un valor més favorable per a la tensió.  

 

Els valors de les deformacions totals són quasi iguals per al cas d’un gruix de 2,4 mm a la 

fibra de carboni amb resina epoxy com pel cas de l’alumini 7075 T6. Si més no, la barra de 

fibra pateix 0,0139mm menys de deformació degut a l’elevada rigidesa de la fibra.  
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Quan la fibra de carboni pateix una deformació, aquesta no serà visible fins que trenqui el 

material mentre que, pel cas de l’alumini, al ser un material molt més mal·leable, aquest 

no retornaria a la seva geometria original i la deformació seria visible. 

 

Després d’avaluar ambdues opcions, s’ha pogut comprovar que les tensions resulten en 

valors menors per una barra fabricada amb fibra de carboni i resina epoxy. El coeficient de 

temperatura de la fibra de carboni és molt menor al de l’alumini en la direcció d’orientació 

de les fibres i, per tant, resultaria en una dilatació tèrmica inferior a la obtinguda en les 

simulacions de l’alumini 7075 T6. Pel que fa a la deformació deguda al moment torsor, els 

valors obtinguts són molt semblants. Tot i així, la deformació deguda a la torsió per una 

barra de fibra de carboni és menor que per alumini. 

Concluïnt, el material utilitzat per a la barra a torsió en el mecanisme d’obertura serà la 

fibra de carboni amb resina epoxy. 
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7. DISSENY DE L’ESTRUCTURA 

7.1 Mides generals 

Les mides de l’estructura compleixen els requeriments que planteja el projectista per al 

disseny d’aquest satèl·lit. L’estructura tindrà una alçada de 300 mm i una amplada de 100 

mm. 

 
Figura 37. Cotes bàsiques de l'estructura. 
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7.2 Materials utilitzats 

El material utilitzat és Alumini 7075 T6. S’ha triat aquest material per a la seva baixa 

densitat, la seva bona resistència i durabilitat sota condicions tèrmiques extremes. Per a 

més detalls sobre la tria del material de l’estructura vegeu l’Annex A: Estudi d’alternatives. 

L’ús de l’alumini és molt comú en estructures on el pes és un factor limitant. 

Addicionalment, l’alumini és un material molt usat en aplicacions aeroespacials. A 

continuació, es mostra el disseny 3D de l’estructura per al satèl·lit: 

 
Figura 38. Disseny 3D de l'estructura del satèl·lit. 
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7.3 Unions entre elements 

Les unions entre els perfils tubulars es farà mitjançant unions soldades entre els pilars i les 

bigues tal i com es pot veure a les figures següents: 

 

 
Figura 39. Soldadura entre perfil tubular quadrat i barra transversal. 

 

 

Figura 40. Soldadura entre perfil tubular i barra transversal. 
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8. CÀLCULS ESTRUCTURALS 

8.1 Accions sobre l’estructura 

Les càrregues a les que està sotmesa l’estructura són el pes propi de 7,7 N/m (segons 

diagrama obtingut mitjançant el programari Diamonds) i una càrrega variable total de 40 

N, 3N a cada biga (segons requeriments i llistat de components interns al satèl·lit). 

 

Les càrregues permanents i variables han estat majorades segons el Codi Tècnic de 

l’Edificació CTE-DB-SE en situació permanent i transitòria.  

Sabent que el coeficient a aplicar en les càrregues permanents és de 1’35, la càrrega 

permanent majorada serà de 15,46 N.  

Sabent que el coeficient a aplicar en les càrregues variables és de 1’5, la càrrega variable 

total majorada és de 54 N. La càrrega unitària majorada és de 4,5 N. 

8.2 Baixada de càrregues  

La baixada de càrregues de l’estructura ve donada per les forces tallants sobre els pilars 

ocasionats pel pes propi i la càrrega variable a aplicar. Als peus de cada pilar, hi haurà una 

força de baixada de càrregues de 31,2 N. Per a més detalls, consulteu l’apartat D.4.2. de 

l’Annex D. 

8.3 Comprovació a flexió (ELU) 

El moment calculat per a la càrrega variable majorada és de 91,125 N·mm. 

El mòdul resistent per a un l’alumini 7075 T6 i un moment de 91,125 N·mm és de 0,191 

mm3. 

Segons la taula de perfils tubulars, el primer perfil que compleix el valor del mòdul resistent 

calculat és el perfil rectangular de 20 x 10 mm de gruix 2 mm on Wz= 0,276 mm3. 

Donat que es compleix la condició Med < Mc,Rd, la biga transversal haurà de ser, com a 

mínim, un perfil un perfil rectangular de 20 x 10 mm de secció i 2 mm de gruix. Tot i així, 

per seguretat, s’agafarà un perfil de 25 x 12 mm de 0,377 mm3 com a mòdul resistent. 
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Els resultats de la comprovació a flexió segons la normativa del CTE-DB-SE han estat 

comprovats mitjançant el programari Diamonds (vegeu Annex D Apartat D.4.3.). 

8.4 Comprovació de la deformació (ELS) 

L’estat límit de servei (ELS) és aquell estat en què l’estructura estaria en unes condicions 

on la funcionalitat o durabilitat estarien amenaçades. 

 

Segons el CTE DB SE Apartat 4.3.3., la fletxa activa per a la deformació ha de ser inferior a  

 

𝛿 < 𝐿/300 

 

On L és la llum de la biga a considerar. Considerant una L de 81 mm , el valor màxim que 

podrà tenir la fletxa segons el CTE-DB-SE és de 0,33 mm. 

 

La deformació que té la biga per a una càrrega variable total de 54 N s’ha calculat a partir 

del programari Diamonds i s’ha obtingut una fletxa de 0,000076 mm a l’eix x, 0,0035 mm a 

l’eix y i 0,000193 mm a l’eix z. 

 

Com que la fletxa obtinguda als tres eixos és menor a l’establert al CTE-DB-SE, l’estructura 

compleix la fletxa activa permesa per normativa. 

 

Per més detalls consulteu l’apartat D4.4 de l’Annex D. 

8.5 Comprovació del vinclament dels pilars 

La comprovació del vinclament es farà seguint el Codi Tècnic de l’Edificació (CTE-DB-SE-A).  

Els pilars suporten el pes propi de 31,2 N/m i una càrrega puntual unitària de 3 N a cada 

biga. 

La corba de pandeig és de tipus c, l’esveltesa de 0,992, per tant el paràmetre 𝜒 val 0,54. 

Amb aquests resultats, el valor de la força normal màxima permesa pels pilars de 

l’estructura és de 16,46 kN. 
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9. ESTUDI DEL LLANÇAMENT I DE L’ÒRBITA 

El present apartat té com a finalitat definir els paràmetres calculats sobre la nau i el seu 

llançament a l’espai així com els paràmetres orbitals del satèl·lit un cop posat en òrbita. 

La nau prevista i que enlaira típicament aquest tipus de vehicles espacials serà el Falcon 9 

de la companyia SpaceX. És la opció de llançament més econòmica i permet calcular el cost 

d’enviament del satèl·lit a l’òrbita corresponent a partir d’un aplicatiu. 

 
Figura 41. Modelat 3D del coet Falcon 9. 
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Figura 42. Coet Falcon9 modelat en 3D al programari Blender a la plataforma de llançament. 

 

 
Figura 43. Renderitzat del coet Falcon9 modelat al programari Blender. 
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 Figura 44. Imatge del satèl·lit en òrbita just abans de desplegar els panells solars.  
 

 
 

Figura 45. Imatge del satèl·lit en òrbita amb els panells ja desplegats. 
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9.1 Conservació de la quantitat de moviment a la propulsió 

La propulsió dels coets és un cas on s’aplica el prinicipi de conservació de la quantitat de 

moviment. La massa del coet és variable, ja que els motors cremen contínuament 

combustible. Per al cas d’aquest llançament, s’ha considerarat un coet que es mou en línia 

recta perpendicular a la superfície terrestre i a una velocitat 𝑣⃗ relativa a la Terra. També 

s’ha considerat que el combustible es combustiona a un ritme constant i invariable amb el 

temps i que la resistència a l’aire és menyspreable. L’expressió final obtinguda per a un 

moviment perpendicular a la superfície terrestre i massa variable per al càlcul de la 

velocitat del coet i la velocitat d’expulsió dels gasos de combustible ha estat la següent: 

𝑣! = 5 6
𝑅𝑢"

𝑀# − 𝑅𝑡
− 𝑔= 	𝑑𝑡

$%

#
=	𝑢" 	5

𝑑𝑡
𝑀#
𝑅 − 𝑡

−5 𝑔	𝑑𝑡 = −
$%

#

$%

#
𝑢"𝑙𝑛

𝑀#
𝑅 − 𝑡%
𝑀#
𝑅

− 𝑔𝑡% 

On R és el ritme de combustió en kg/s, g és la gravetat en m/s2, ug és la velocitat d’expulsió 

dels gasos de combustió relativa al coet, M0 és la massa inicial del vehicle, tf és el temps 

final transcorregut en segons i vy la velocitat del coet. 

 

Per a més detalls del desenvolupament de les equacions vegeu l’Apartat E.2 de l’Annex E. 
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9.2 Temps d’òrbita del satèl·lit 

Aquest projecte es basa en el disseny d’un satèl·lit de baixa òrbita. Es considera que una 

òrbita és de baixa òrbita quan es troba a una distància d’entre 200 i 2000 km per sobre del 

nivell del mar en l’apogeu o una òrbita amb un temps d’òrbita inferior a 128 minuts amb 

una excentricitat inferior a 0,25.  

 

 
Figura 46. Representació sobre els tipus d'òrbites al voltant de la Terra. 

 

S’ha comprovat que el satèl·lit dissenyat per a orbitar a 400 km d’alçada compleix els 

requisits sobre temps orbital. Per a la comprovació, s’ha fet ús d’expressions tan antigues 

com són les lleis de Kepler. 

 

Per una alçada de 400 km i un radi terrestre de 6375 km, el període d’òrbita del satèl·lit 

dissenyat és de 5547,92 s, és a dir, 92,47 min. Aquest temps entre dins de les 

especificacions sobre baixes òrbites. S’ha considerat que la òrbita del satèl·lit és una òrbita 

circular. 
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10. PROCESSOS DE FABRICACIÓ 

L’objectiu del present apartat és el de definir els processos de fabricació utilitzats per a 

fabricar els diversos components mecànics del satèl·lit. Cal avaluar la fabricabilitat de les 

peces que composaran una màquina per determinar si el projecte es podrà construir. En 

aquest apartat, s’explicaran els diferents processos de fabricació  i la fabricabilitat que 

poden tenir les peces d’alumini i fibra de carboni necessàries per al muntatge i 

funcionament del satèl·lit. 

10.1 Processos de fabricació de la fibra de carboni 

La fibra de carboni juntament amb la resina epoxy és un dels materials compòsits més 

utilitzats en la indústria aeroespacial. Els processos de fabricació, però, no són processos 

habituals utilitzats en altres peces de materials isotròpics com l’acer o l’alumini. 

 

Els processos principals de fabricació de la fibra són: 

 

• Bobinat de filaments de fibra 

El bobinat de filaments de fibra de carboni consisteix en enrotllar al voltant d’un mandril 

giratori les fibres de carboni prèviament impregnades de la resina desitjada. Aquest procés 

resulta molt efectiu en la fabricació de tubs. Un cop fabricat el tub, es retira el mandrí. 

 
Figura 47. Procés de bobinat de filaments de fibra de carboni. 
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• Pultrusió 

El procés de pultrusió permet crear perfils poc comuns d’una manera simple i eficaç. El 

procés comença amb la fibra de carboni verge enrotllada en bobines. Aquestes bobines es 

fan passar a través bobines separadores i s’impregnen de la resina desitjada. Un cop 

impregnats, es fan passar les fibres totes juntes i alhora per una matriu on s’escalfen i 

passen a través d’aquesta per obtenir la geometria desitjada. El sistema d’extracció estira 

el perfil al llarg de la seva longitud mentre una serra talla els perfils a les longituds 

acordades. 

 
Figura 48. Procés de pultrusió per a barres de fibra de carboni. 
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• Laminació preimpregnada 

La laminació preimpregnada o prepreg és un procés utilitzat per aconseguir peces no 

tubulars i de superfícies corbes. En primer lloc, es prepara el material per capes de fibra i 

s’orienta cada capa de fibra en la direcció adequada. Cada capa es preimpregna de resina 

i es crea el laminat amb totes elles apilonades en les seves respectives direccions. Per últim, 

el laminat es posa dins d’un motlle que s’escalfa i al qual se li aplica pressió per obtenir la 

superfície desitjada. 

 
Figura 49. Procés de laminació preimpregnada per a fibra de carboni. 
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Per a la fabricació de la barra a torsió de fibra de carboni i resina epoxy de secció oberta 

s’ha triat el procés de bobinat de filaments. En una secció oberta, es podria fabricar un tub 

de secció tancada mitjançant bobinat de filaments i després mecanitzar-lo amb l’obertura. 

Si es fabriqués la barra per pultrusió, no es podria escollir la orientació de les fibres, ja que 

en aquest procés estarien totes orientades longitudinalment respecte la peça. Així doncs, 

degut a la orientació de les fibres en el cas de la barra d’aquest projecte, caldria fabricar el 

tub per bobinat orientant les fibres com s’ha especificat a l’Annex B i després mecanitzar 

l’obertura. 

 
Figura 50. Disseny CAD de la barra a torsió. 

 

 
Figura 51. Mostra de tub de fibra de carboni i resina epoxy obtingut pel fabricant Epsilon Composites. 
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10.2 Processos de fabricació de l’alumini 

En aquest apartat s’explicarà com es preveu que serà la fabricació de les peces d’alumini 

compreses en aquest projecte. 

10.2.1 Procés de fabricació de l’eix 

L’eix situat a l’interior de la camisa del mecanisme d’obertura transmet el parell necessari 

per a obrir els panells solars. Es vol fabricar d’alumini 6082 T6, a partir d’un rodó de 

diàmetre 5 mm mecanitzat amb el torn a un diàmetre final de 4 mm. Inicialment, es volia 

dissenyar l’eix amb un diàmetre menor degut a les mides reduïdes del satèl·lit. Finalment, 

s’ha determinat que no és possible la fabricació d’un eix a un diàmetre inferior a 4 mm 

perquè al tornejar-lo a un diàmetre tan petit, aquest quedaria pressionat i es doblaria.  

La rosca a l’extrem es realitzarà amb un tornejat interior a la profunditat especificada en 

els plànols de la peça. 

 
Figura 52. Imatge CAD de l'eix del mecanisme tornejat. 

10.2.2 Procés de fabricació dels tubs separadors 

Els tub separador 1 es fabricarà a partir d’un rodó de 16 mm. El rodó es talla a la longitud 

necessària de 10,5 mm especificada al plànol. El forat interior es farà mitjançant diverses 

broques, començant per una broca de mida petita fins a arribar a una broca de 9 mm. La 

reducció del diàmetre de 16 mm als 15,75 mm es farà amb el torn i en una sola passada 

d’acabat de 0,25 mm.  Finalment, els xamfrans es fresen amb freses de planejar a 45º. 

 
Figura 53. Imatge CAD del tub separador. 
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10.2.3 Procés de fabricació de la camisa 

La camisa és l’element que cobreix l’eix del mecanisme. Està fet d’alumini 6082 T6.  

Aquesta peça es fabricarà mitjançant tornejat a partir d’un rodó de diàmetre 18 mm i forat 

interior de 2 mm. Els xamfrans es fresaran amb freses de planejar a 45º. Per últim, les 

rosques es mecanitzen amb un tornejat interior a la profunditat especificada en els plànols 

de fabricació.  

 
Figura 54. Imatge CAD de la camisa del mecanisme d'obertura. 
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11. RESUM DEL PRESSUPOST 

La valoració econòmica total per a la fabricació, muntatge i llançament del satèl·lit es troba 

resumida a la següent taula. 

 
Taula 30. Resum del pressupost del projecte. 

 

La quantitat total del projecte per a l’estructura, el mecanisme d’obertura, el muntatge, la 

fabricació i el llançament del satèl·lit és de SIS-CENTS NOU MIL DOS-CENTS DOTZE AMB 

NOU CÈNTIMS (609.212,09€). 
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12.  RELACIÓ DE DOCUMENTS 

La relació de documents per aquest projecte és la següent: 

 

Document 1: Memòria i annexos 

 Memòria 

 Annex A: Estudi d’alternatives 

 Annex B: Disseny del mecanisme 

 Annex C: Càlculs i simulacions del mecanisme 

 Annex D: Càlculs estructurals 

 Annex E: Estudi del llançament i de l’òrbita 

 Annex F: Processos de fabricació de les peces 

 Annex G: Manual d’usuari i manteniment 

 Annex H: Documentació tècnica 

Document 2:Plànols 

Document 3: Plec de condicions 

Document 4: Estat d’amidaments 

Document 5: Pressupost 
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A.1. INTRODUCCIÓ 

En aquest annex s’avaluarà i s’escollirà el mecanisme òptim per al desplegament de les plaques 

solars així com l’estructura per al satèl·lit en funció de diversos requeriments necessaris per al 

projecte. 

 

Addicionalment, s’escolliran el tipus de plaques solars fotovoltaiques disponibles per a usos 

aeroespacials en compliment amb les necessitats del projecte. 
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A.2. ESTRUCTURA DEL SATÈL·LIT 

En aquest apartat s’estudiaran i es valorarà l’alternativa òptima per a l’estructura del satèl·lit. 

Per a l’estructura els pesos i les puntuacions diferiran notablement respecte les puntuacions 

del mecanisme, en part perquè els jocs dimensionals i les dilatacions ja no juguen un paper tan 

rellevant. Per contra, factors com el cost i el pes tindran un rol més important. 

 

A.2.1. Estudi d’alternatives de l’estructura 

Per tal de dissenyar l’estructura per al satèl·lit, es farà en primer lloc un estudi de les 

estructures més comunes al mercat així com la tipologia per determinar la mida i les 

especificacions adequades per al disseny. 

A.2.1.1. Alternatives de satèl·lits 

Per al disseny d’aquest satèl·lit i per al tipus d’òrbita al que es pretén arribar, les mides seran 

reduïdes. És per això que no es tindran en compte els satèl·lits grans ni els satèl·lits mitjans 

dins d’aquesta classificació, ja que cap d’ells compleixen els requeriments d’aquest projecte. 

Per les necessitats a projectar, es consideraran els satèl·lits de tipus petit. Dins de la família 

dels satèl·lits de petita mida, aquests es poden classificar en el següent ordre: 

 

• Satèl·lits petits 

Un satèl·lit petit és aquell satèl·lit de massa d’entre 100 a 500 kg i s’anomena a l’argot 

aeroespacial “smallsat”.  

 
Figura 1. Imatge del Starlink de SpaceX. 
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• Microsatèl·lits 

Un microsatèl·lit o “microsat” designa a aquells satèl·lits de massa d’entre 10 i 50 kg. 

 

 
Figura 2. Imatge del Mars Cube One, un dels primers CubeSats a posar-se en òrbita. 

 

• Nanosatèl·lits 

El terme nanosatèl·lit es refereix a aquells satèl·lits de massa entre 1 i 10 kg. Dins dels 

nanosatèl·lits hi trobem els CubeSats, el tipus més comú de nanosatèl·lit, i que té forma de cub 

(d’aquí el seu nom). Amb l’auge de la cursa aeroespacial d’empreses privades i la tendència a 

la miniaturització dels satèl·lits, diverses start-ups ofereixen serveis de llançament per a 

satèl·lits d’aquestes característiques. 

 

• Picosatèl·lits 

Un picosatèl·lit és un tipus de satèl·lit petit que té com a massa un rang entre 100 grams i 1 kg. 

Són fàcilment fabricables i s’estan establint com a la manera de fer un satèl·lit casolà per un 

pressupost baix. 

 

 

Figura 3. Imatge del picosatèl·lit PICASSO. 
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• Femtosatèl·lits 

 

Es designa com a femtosatèl·lit a aquell satèl·lit petit que té una massa inferior als 100 grams. 

La majoria necessiten d’un satèl·lit de comunicacions mare amb controladors. Actualment, 

aquest tipus de satèl·lits s’anomenen “satèl·lits xip”. 

 

 
Figura 4. Imatge d'un femtosatèl·lit. 
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A.2.1.2. Elecció del tipus de satèl·lit 

Per a la tria de l’estructura més adient per als requeriments d’aquest projecte, s’ha realitzat 

un estudi multi criteri (Taula 12) amb valors ponderats basats en les principals característiques 

i aspectes a considerar de cada tipus d’estructura.  

 

Tipus de satèl·lit Avantatges Inconvenients 

Smallsat -Dimensions grans 

-Més espai per a components 

interiors 

-Pes elevat 

-No compleix els requeriments 

 

Microsatèl·lit -Mida adequada 

- Més espai per a components 

interiors 

-Pes elevat 

-No compleix els requeriments 

Nanosatèl·lit -Mida adequada 

-Espai adequat per als 

components interiors 

-Dimensions adequades 

-Pes baix 

-Compleix els requeriments 

 

Picosatèl·lit -Pes baix 

 

-Poc espai interior per a components 

- Mides massa petites 

Femtosatèl·lit -Pes baix -Poc espai interior per a components 

- Mides massa petites 

Taula 1. Avantatges i inconvenients per a cada tipus d'estructura. 

 

  Smallsat Microsatèl·lit Nanosatèl·lit Picosatèl·lit Femtosatèl·lit 

Factor Pes (g) p p·g p p·g p p·g p p·g p p·g 

Cost de fabricació 80 6 480 7 560 9 720 9 720 10 800 

Dimensions de l’estructura 40 3 120 6 240 9 360 7 280 6 240 

Massa de l’estructura 30 3 90 6 180 9 270 8 240 8 240 

Compliment dels 

requeriments 

70 0 0 4 280 10 700 8 560 7 490 

Massa total del satèl·lit 90 0 0 4 360 10 900 9 810 8 720 

Valor màxim (suma · 10) 3100  690  1620  2950  2610  2490 

Taula 2. Estudi multicriteri segons diversos paràmetres per a la tria de l'estructura òptima. 

Segons la puntuació obtinguda a l’estudi ponderat, s’escull el satèl·lit de tipus nanosatèl·lit. 
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A.2.1.3. Tipus de Cubesats 

Després de determinar que el tipus de satèl·lit escollit és el nanosatèl·lit, s’agafaran les 

estructures de tipus CubeSat i es determinarà quina d’elles és la òptima per al disseny d’aquest 

satèl·lit. 

 

Els CubeSats poden tenir diverses configuracions però generalment tots es basen en el mateix 

principi del cub de dimensions estàndard. A continuació es mostraran les diferents 

configuracions possibles: 

 

• 1U 

Estructura en forma de un sol cub de mides 10 x 10 x 10 centímetres. 

 

 
Figura 5. Configuració de 1U. 

• 2U 

Estructura amb dos cubs posicionats un sobre l’altre amb mides totals de 20x10x10 

centímetres. 

 

 
Figura 6. Configuració de 2U. 
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• 3U 

Estructura amb tres cubs posicionats un sobre l’altre amb mides totals de 30x10x10 

centímetres. 

 
Figura 7. Configuració 3U. 

• 6U 

Estructura formada per 6 cubs amb 3 cubs a cada costat de mida total 30x20x10 centímetres. 

 
Figura 8. Configuració 6U. 

• 12U 

Estructura amb 12 cubs. Es col·loquen 4 cubs per pis resultant en unes mides totals de 

30x20x20 centímetres. 

 

 
Figura 9. Configuració 12 U. 
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A.2.1.4. Elecció de Cubesat 

Per a la tria de CubeSat més adient, s’ha realitzat un estudi multicriteri (Taula 3) amb valors 

ponderats basats en les principals característiques i aspectes a considerar de cada material. 

  1U 2U 3U 6U 12U 

Factor Pes (g) p p·g p p·g p p·g p p·g p p·g 

Cost de fabricació 80 9 720 9 720 9 720 7 560 7 560 

Dimensions de l’estructura 40 6 240 7 280 9 360 8 320 7 280 

Massa de l’estructura 30 8 240 8 240 9 270 7 210 7 210 

Compliment dels 

requeriments 

70 6 420 7 490 10 700 8 560 6 420 

Valor màxim (suma · 10) 2200  1620  1730  2050  1650  1470 

Taula 3. Estudi multicriteri per a l'elecció de la configuració d'un satèl·lit d'estructura de tipus CubeSat. 

 

S’ha escollit el CubeSat de tipus 3U, ja que és el que millor puntuació ha obtingut en l’estudi 

ponderat. 

A.2.1.5. Materials per a l’estructura 

Per dissenyar l’estructura adequadament i per al seu correcte funcionament, cal triar el 

material òptim que compleixi amb els requeriments.  

Les estructures de tipus CubeSat se solen fabricar d’alumini 6061 T6 o alumini 7075 T6 per la 

seva facilitat de fabricació, baix cost i bones propietats mecàniques que garantitzen la 

resistència de l’estructura a fatiga durant totes les fases d’una missió espacial. Tot i així, es 

compararan diferents materials per a la fabricació de l’estructura per triar la opció òptima. 
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Figura 10. Necessitats del material per a una missió espacial. 

L’aspecte clau per a l’elecció del material és un pes baix, és a dir, la reducció de massa el màxim 

possible, ja que el cost del llançament és proporcional a la massa del satèl·lit.  

 

A més a més, l’estructura estarà sotmesa a un ambient tèrmic molt extrem perquè les 

temperatures poden oscil·lar entre els -45ºC als 120ºC. Caldrà limitar al material a una certa 

rigidesa degut a que una deformació elàstica excessiva podria malmetre l’estructura i la seva 

càrrega.  

 

 
Figura 11. Tipus d'afectacions per la càrrega a suportar per l'estructura. (a) Estructura sense càrrega (b)Estructura sotmesa a 

pandeig. (c) Estructura sotmesa a flexió. 

 

Cal mencionar que una estructura d’alumini per a un satèl·lit tipus nanosatèl·lit pesa tan sols 

uns 20 grams més que una estructura del mateix tipus fabricada de materials compòsits. Per 

tant, degut a les dimensions del satèl·lit, el material no influirà decisivament en el pes total. 

Així doncs, es prioritzaran altres factors com les seves propietats mecàniques i les seves 

propietats tèrmiques. 

 

A continuació, es presenten una llista de materials amb els seus respectius avantatges i 

inconvenients. 

(a) (b) (c) 
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• Alumini 6061 T6 

 

Es tracta d’un aliatge d’alumini amb una composició d’entre 95,8% i 98,6% d’alumini; 0’04%-

0’35% de crom; 0’15%-0’4% de coure; màx. 0,7% de ferro; 0,8%-1,2% de magnesi; màx. 0,15% 

de manganès; 0’4%-0’8% de silici; màx. 0’15% de titani i màx. 0’25% de zinc.  

Aquest tipus d’alumini té unes propietats mecàniques més baixes que l’alumini 7075 T6. 

 

Les seves propietats tèrmiques són: 

Propietats tèrmiques de l’alumini 6061 T6 

Coeficient de dilatació  25,2 µm/m·ºC 

Calor específica 0,896 J/g·ºC 

Conductivitat tèrmica 167 W/m·K 

Taula 4. Propietats tèrmiques de l'alumini 6061-T6. 

Les seves propietats mecàniques són: 

Propietats mecàniques de l’alumini 6061 T6 

Densitat 2,7 g/cm3 

Mòdul elàstic 68,9 GPa 

Resistència a fatiga 96,5 MPa 

Resistència a fractura 29 MPa/m1/2 direcció TL 

Resistència màxima a tracció 310 MPa 

Taula 5. Propietats mecàniques de l'alumini 6061-T6. 

El preu per quilogram per a aquest material és actualment de 3$/kg. 

 

• Alumini 7075 T6 

 

Es tracta d’un aliatge d’alumini amb una composició d’entre 87,1% i 91,4% d’alumini; 0’18%-

0’28%; de crom; 1’2-2% de coure; màx. 0’5% de ferro; 2’1-2’9% de magnesi; màx. 0’3% de 

manganès; màx. 0’4% de silici; màx 0’2% de titani i 5’1-6’1% de zinc. 
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Les seves propietats tèrmiques són: 

Propietats tèrmiques de l’alumini 7075 T6 

Coeficient de dilatació  25,2 µm/m·ºC 

Calor específica 962 J/kg·ºC 

Conductivitat tèrmica 130 W/m·K 

Taula 6. Propietats tèrmiques de l'alumini 7075 T6. 

Les seves propietats mecàniques són: 

Propietats mecàniques de l’alumini 7075 T6 

Densitat 2,81 g/cm3 

Mòdul elàstic 71,7 GPa 

Resistència a fatiga 159 MPa 

Resistència a fractura 20 MPa/m1/2  direcció SL 

25 MPa/m1/2  direcció TL 

29 MPa m1/2  direcció LT 

Resistència màxima a tracció 572 MPa 

Taula 7. Propietats mecàniques de l'alumini 7075 T6. 

 

Tal i com es pot veure, les propietats mecàniques i tèrmiques milloren en el cas d’aquest aliatge 

d’alumini respecte l’anterior.  

 

• Aliatges de magnesi (Mg AZ91D) 

 

Aquest aliatge de magnesi està format entre un 8’3% i un 9’7% d’alumini; un 90% de magnesi; 

un 0’03% de coure; 0’13% de manganès; 0’10% de silici i entre un 0’35% i un 1% de zinc. 

 

Durant una reentrada a l’atmosfera terrestre aquest material seria capaç de fondre’s evitant 

d’aquesta manera el seu impacte a la Terra i minimitzant la quantitat de brossa espacial. 

 

Addicionalment, és altament resistent a la corrosió i és l’aliatge de magnesi més comú. Té una 

resistència molt elevada i és fàcilment fabricable. L’aliatge AZ91D conté una gran part de metall 

intermetàl·lic de la fase β-Mg17Al12. Aquesta fase es distribueix al voltant de la vora de gra de 

la fase α-Mg (matriu) tal i com es distingeix a la Figura 12. La fase β augmenta la resistència de 

tot l'aliatge AZ91D a temperatura ambient i disminueix a temperatura elevada. Aquesta fase 

té una mida de deu micròmetres. 
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Figura 12. Fases de l’aliatge Mg AZ91D. 

 

Propietats mecàniques del Mg AZ91D 

Densitat 1,81 g/cm3 

Mòdul elàstic 44,8 GPa 

Resistència màxima a tracció 230 MPa 

Resistència a fatiga 97  MPa 

Taula 8. Propietats mecàniques del Mg AZ91D. 

 

Les seves propietats tèrmiques són: 

Propietats tèrmiques de Mg AZ91D 

Coeficient de dilatació  26 µm/m·ºC 

Calor específic 1,047 J/g·ºC 

Conductivitat tèrmica 72,7 W/m·K 

Taula 9. Propietats tèrmiques del Mg AZ91D. 

 

• Fibra de carboni amb resina epoxy 

 

La fibra de carboni juntament amb la resina epoxy és un tipus de material compòsit que es 

caracteritza pel seu baix pes, la seva elevada resistència i el seu baix coeficient de dilatació 

tèrmica. Per a aquest estudi comparatiu, es considerarà la fibra de carboni amb resina epoxy 

de fibres unidireccionals, tal i com es pot distingir a la Figura 13: 
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Figura 13. Sistema de coordenades per a un material compòsit unidireccional. 

Les seves propietats tèrmiques són: 

Propietats tèrmiques de la fibra de carboni amb resina epoxy 

Coeficient de dilatació  -30 a -70 µm/m·ºC (longitudinalment) 

28 µm/m·ºC (transversalment) 

Conductivitat tèrmica 7 W/m·K 

Taula 10. Propietats tèrmiques de la fibra de carboni amb resina epoxy. 

 

Les seves propietats mecàniques són: 

Propietats mecàniques de la fibra de carboni amb resina epoxy 

Densitat 1,60 g/cm3 

Mòdul elàstic 83,3 GPa 

Resistència màxima a tracció 600 MPa (longitudinalment i transversalment) 

Taula 11. Propietats mecàniques de la fibra de carboni amb resina epoxy. 

A.2.1.6. Elecció del material per a l’estructura 

Per a la tria del material més adient, s’ha realitzat un estudi multicriteri (Taula 12) amb valors 

ponderats basats en les principals característiques i aspectes a considerar de cada material.  

Material Avantatges Inconvenients 

Alumini 6061 T6 - Preu econòmic 

- Fàcilment fabricable 

- Bon coeficient de dilatació 

-Pitjors propietats mecàniques 

- No es fon en cas de reentrada a 

l’atmosfera 

Alumini 7075 T6 -Preu adequat 

-Fàcilment fabricable  

-Bones propietats mecàniques 

-Bon coeficient de dilatació 

-No es fon en cas de reentrada a 

l’atmosfera 

Aliatges de magnesi (Mg AZ91D) -Bon coeficient de dilatació 

-Densitat baixa 

- El material es fon a la reentrada 

a l’atmosfera 

- Més car 

- Fabricació complexa 

Fibra de carboni amb resina epoxy - Molt bona resistència  -Més car 
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- Densitat baixa 

- Coeficient de dilatació negatiu 

longitudinalment i bon 

coeficient transversal 

Taula 12. Avantatges i inconvenients per a cada tipus de material. 

  
Alumini 

6061 T6 

Alumini 

7075 T6 
Mg AZ91D 

Fibra de 

carboni + 

resina epoxy  

Factor Pes (g) p p·g p p·g p p·g p p·g 

Cost del material 40 9 360 9 360 8 320 6 240 

Dilatació i contracció a canvis de 

temperatura 

80 7 560 8 640 8 640 10 800 

Joc dimensional 80 7 560 9 720 7 560 10 800 

Compliment dels requeriments 70 8 560 10 700 8 560 9 630 

Valor màxim (suma · 10) 2700  2040  2420  2080  2470 

Taula 13. Estudi multicriteri per a la tria de la solució òptima. 

 

Segons la puntuació obtinguda a l’estudi ponderat, el material òptim seria el compòsit de fibra 

de carboni amb resina epoxy. Tot i així, el seu competidor immediat, l’alumini 7075 T6, ha 

obtingut una puntuació molt ajustada.  

Per les dimensions que ha de complir el satèl·lit i mirant com aquestes afectarien al pes total, 

no és necessari utilitzar un material com la fibra de carboni perquè només permetria estalviar 

en 20 grams el pes total de l’estructura respecte una estructura fabricada amb alumini 7075 

T6. Per tant, malgrat tenir millors propietats, com que la puntuació de l’alumini 7075 T6 és 

molt similar, s’escollirà l’alumini 7075 T6 com a material per a l’estructura per estalviar costos 

i obtenir un resultat equivalent. A partir de un CubeSat de 12U, la reducció del pes sí que és 

significativa i seria raonable emprar la fibra de carboni amb epoxy per a l’estructura. 
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A.2.1.7. Alternatives de disseny de l’estructura 

En aquest apartat es presentaran dues solucions d’estructures de tipus CubeSat 3U 

dissenyades per al satèl·lit. 

 

• Alternativa 01 

 

Aquesta alternativa té un reforç a la part inferior i està simplificada als altre dos pisos per 

facilitar la unió entre les plaques solars i l’estructura.  

 

Aquest disseny no té les ranures clàssiques que presenten les estructures de CubeSat però 

permet flexibilitat per a les unions amb les plaques. 

 

 
Figura 14. Modelatge 3D de l'alternativa 01. 
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• Alternativa 02

Aquesta alternativa presenta ranures que se solen trobar freqüentment en estructures de 

tipus CubeSat.  

Té menys flexibilitat per al que fa a la unió amb les plaques solars, ja que presenta menys espai 

a on col·locar-les. 

Figura 15. Modelatge 3D de l'alternativa 02. 

A.2.1.8. Elecció de l’alternativa de l’estructura

Per a la tria de l’estructura més adient, s’ha realitzat un estudi multicriteri (Taula 14) amb valors 

ponderats basats en les principals característiques i aspectes a considerar de cada material.  

Alternativa d’estructura Avantatges Inconvenients 

Alternativa 01 -Simplicitat estructura

-Flexibilitat per a les unions pels

panells

- No té tants reforços

Alternativa 02 - Més proteccions als laterals -Moltes ranures

-Dificultat per a posar les unions amb

els panells 

Taula 14. Avantatges i inconvenients per a cada alternativa. 
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  Alternativa 01 Alternativa 02 

Factor Pes (g) p p·g p p·g 

Cost de fabricació 70 9 630 7 490 

Dimensions 50 9 450 9 450 

Pes 60 9 540 8 480 

Compliment dels requeriments 80 10 800 10 800 

Valor màxim (suma · 10) 2600  2420  2220 

Taula 15. Estudi multicriteri per a cada alternativa amb el seu corresponent valor ponderat. 

Segons la puntuació obtinguda a l’estudi ponderat, s’escollirà l’alternativa 01 per al disseny de 

l’estructura. 
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A.3. MECANISME 

En aquest apartat s’estudiaran i es valorarà l’alternativa òptima per al mecanisme d’obertura 

dels panells solars. 

A.3.1. Estudi d’alternatives de les tècniques d’obertura per a plaques solars 

Per tal de dissenyar el mecanisme per al satèl·lit, es farà en primer lloc un estudi de totes les 

tècniques d’obertura de les plaques solars existents a l’actualitat: 

 

• Tècniques actives 

o Motor elèctric 

o “Boom” desplegable 

o “Boom” inflable 

o Desplegament rotatiu 

o Guia mecànica 

o “Booms” amb barres de tipus tisora 

 

• Tècniques passives 

o Aliatges amb recuperació de forma 

o Molles helicoïdals 

o Molles a torsió 

o Barres a torsió 
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A.3.1.1. Tècniques d’obertura actives 

Les tècniques d’obertura actives es basen en el desplegament de les plaques solars mitjançant 

un motor i l’accionament d’aquest a l’arribar a l’alçada d’òrbita.  

 

• Motor elèctric 

 

Els motors elèctrics s’utilitzen en mecanismes d’obertura on és necessari un alt parell motor o 

molta precisió. En el cas de necessitar molt de parell caldria utilitzar a més a més un sistema 

de transmissió d’engranatges que transformés la velocitat angular del motor al parell 

necessari.  

 

La majoria de motors elèctrics tenen una mida considerablement gran per a certes estructures 

aeroespacials.  

 

 
Figura 16. (a) Esquema de la posició del motor elèctric. (b) Imatge 3D de l’interior d’un motor elèctric. 
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• “Boom” desplegable  

 

Els “booms” desplegables es basen en un element tubular extensible emmagatzemable (STEM, 

Storable Extendible Tubular Member). Aquest component tubular és una peça que s'enrotlla 

de forma plana sobre un tambor i que torna a la seva forma tubular quan un motor la desplega. 

És capaç d'empènyer o estirar elements i és útil com a estructura de desplegament per a altres 

barres. Pot estar fet d’acer o altres materials, entre d’altres materials compòsits.  

Actualment aquesta tècnica és de les més utilitzades en tècniques d’obertura activa. 

 

 
Figura 17. Imatge d'un "boom" desplegable dissenyat per a satèl·lits petits. 

 

 
Figura 18. Imatge 3D de l'interior d'un mecanisme d'obertura activa de tipus "boom". 
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• “Boom” inflable 

 

Els mecanismes d’obertura activa de tipus “boom” inflable estan formats per un tub inflable 

que arriba al seu punt de màxima inflació a l’arribar a la posició d’òrbita desitjada. Per tal de 

que la capa fina enrotllada sigui més flexible durant l’obertura de les plaques solars, se li aplica 

glicol que, un cop desplegat el tub, s’evapora i fa que es torni més rígid. Aquesta tècnica només 

es pot utilitzar en plaques solars molt primes i necessita un tanc de gas per a poder desplegar. 

 

 

 
Figura 19. Interior d'un mecanisme d'obertura de "boom" inflable. A la part dreta es mostra el tub inflat i desplegat. 
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• “Boom” amb barres de tipus tisora 

 

Tipus d’obertura activa on unes barres de tipus tisora despleguen els panells solars mitjançant 

l’accionament d’un motor elèctric col·locat a una cara del satèl·lit. Cada placa és un mòdul unit 

mitjançant xarneres, per la qual cosa el mecanisme és plegable i força compacte. 

 

 
Figura 20. Mecanisme actiu desplegable amb barres de tipus tisora. 

 

• Desplegament rotatiu 

 

En aquest tipus d’obertura les plaques solars roten 90 graus respecte el satèl·lit. A continuació, 

el conjunt de plaques es desplega a partir d’un cordó accionat per un motor unit a un pivot. 

Això continua fins que el pivot arriba als 360 graus de rotació, moment en el qual una molla 

empeny el conjunt de plaques solars a la posició final de desplegament. 
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• Guia mecànica 

 

Obertura activa a partir de guies accionades per un motor elèctric i que les fa rotar fins a 

desplegar els panells solars. 

 
Figura 21. Mecanisme de desplegament utilitzat al BREM-SAT-2. 
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A.3.1.2. Tècniques d’obertura passives 

Les tècniques d’obertura passiva es basen en l’obertura dels panells sota un mecanisme que 

s’activa sense l’acció de motors ni altres dispositius sinó per agents externs com canvis de 

temperatura. 

 

• Aliatges amb recuperació de forma 

 

Els aliatges amb recuperació de forma canvien la seva forma i geometria quan s’escalfen degut 

a un increment de temperatura. Està format per 3 tires d’aliatge amb un pistó central. Un cop 

es dilaten les dues tires laterals, el pistó acciona el mecanisme d’obertura de les plaques solars. 

 
Figura 22. Mecanisme d'obertura basat en aliatges que recuperen la seva geometria.  

 

• Molles helicoïdals 

 

Converteixen l’energia de la molla quan es destensa la molla en una força lineal que desplega 

les plaques solars. És combinable amb xarneres i diferents mòduls de plaques per tal de regular 

la força aplicada a cada mòdul segons la duresa de cada molla. 
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• Molles a torsió dins d’una xarnera 

 

Es tracta d’un sistema d’obertura passiu combinable amb xarneres. Es col·loquen molles a 

torsió de diferents dureses dins de xarneres que uneixen els mòduls de plaques solars. Cada 

xarnera deixarà anar la molla en tensió amb diferents forces en funció de la distància al satèl·lit. 

Aquest mecanisme és combinable amb altres mecanismes passius.  

 

 
Figura 23. Exemple de xarnera formada per una molla torsional. 

• Barres a torsió 

 

Es tracta d’una barra que funciona a partir d’un moment torsor aplicat a la barra. Aquesta barra 

gira un cert angle en compliment amb el parell torsor i el material especificat. 

 
Figura 24. Angle girat per una barra torsionada amb la corresponent distribució de tensions tallants. 
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A.3.1.3. Elecció del tipus de tècnica d’obertura 

Per a la tria del tipus de tècnica d’obertura per als panells solars s’ha realitzat un estudi 

multicriteri (Taula 16) amb valors ponderats basats en les principals característiques i aspectes 

a considerar de les tècniques actives i passives. S’han tingut en compte aspectes com el cost 

de fabricació, les mides, la fiabilitat del seu funcionament etc. 

Tipus d’obertura Avantatges Inconvenients 
Obertures amb tècniques actives 

Motor elèctric  -Sistema retràctil dels panells 
-Alta precisió 

-És necessària energia extra 
-Necessari un circuit de control 
-Ocupa molt d’espai 
-Necessita un sistema de transmissió 
a moviment rotacional 
-Muntatge complicat 

“Boom” inflable -Permet la instal·lació de grans 
panells solars 
- El volum d’aquest mecanisme 
emmagatzemat és petit 
-Requereix poques peces 
 

- Es necessita un tanc de gas per a 
alliberar el mecanisme 
- Només es pot fer servir en panells 
solars de tipus “thin-film” 
- El seu comportament a l’obertura 
del mecanisme és impredictible 
-Poden haver-hi pèrdues de pressió al 
tanc de gas durant el llançament o 
impactes 
- Perd rigidesa 
- No compleix les especificacions dels 
satèl·lits de tipus CubeSat 

“Boom” desplegable -Permet la instal·lació de grans 
panells solars 
-Bona rigidesa després de 
l’obertura del mecanisme 
-El seu volum emmagatzemat és 
petit 

-Problemes de fiabilitat a l’obertura 
-Possibles problemes d’esquerdes 

“Boom” amb barres de tipus tisora -Bon aprofitament de l’espai -Només es pot fer servir en panells 
solars de tipus “thin-film” 
- La distància màxima total dels 
panells està limitada 
- No és retràctil 
-Pes elevat 

Desplegament rotatiu -Volum baix abans del 
desplegament 
-Bona relació pes-potència 
- Accepta panells solars “thin-
film” i rígids 

- Desplegament complex 
- Es necessita un motor elèctric 
- Es produeixen moments torsors 
addicionals al desplegar els panells 

Guia mecànica -Bona precisió 
-Retràctil 
-Inclou articulacions 
-Procés fiable i predictible 
- Inclou amortiment al final del 
procés de desplegament 

-Requereix moltes peces mecàniques 
-Només es pot utilitzar per a un 
panell solar 
-Només és aplicable per a panells 
solars rígids 
-Lubricació complicada 

Obertures amb tècniques passives 
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Aliatges amb recuperació de forma - Poques peces mecàniques 
- No ocupa espai 

-No és adequat per a grans panells 
solars 
-No és retràctil 
-Problemes de fiabilitat a l’obertura 

Molles helicoïdals - Poques peces mecàniques 
- No ocupa espai 
-Es pot utilitzar juntament amb 
aliatges de recuperació de 
forma 

-No és adequat per a grans panells 
solars 
-No és retràctil 
-Problemes de fiabilitat a l’obertura 
-Díficil de muntar als panells 
-És necessari un gran volum d’espai 
per al muntatge 

Molles a torsió dins de xarnera -Poques peces mecàniques 
-No ocupa espai 
- Fiable i predictible  
- Admet panells solars “thin-
film” i rígids 
-Pes molt baix 
-Es pot utilitzar juntament amb 
aliatges de recuperació de 
forma 
-El moment es transmet a cada 
placa directament 
-Desaccelera al arribar a la 
posició final de desplegament 

-No és retràctil 
-Poca força mecànica 
-Apte per a moments torsionals 
baixos 
-La posició final dels panells queda 
indefinida 

Barra a torsió -Poques peces mecàniques 
-No ocupa espai 
- Fiable i predictible  
- Admet panells solars “thin-
film” i rígids 
-Pes molt baix 
-Es pot utilitzar juntament amb 
aliatges de recuperació de 
forma 
-El moment es transmet a cada 
placa directament 
-Desaccelera al arribar a la 
posició final de desplegament 

-No és retràctil 
-Poca força mecànica 
-Apte per a moments torsionals 
baixos 
-La posició final dels panells queda 
indefinida 

Taula 16. Avantatges i inconvenients de les diferents tècniques d'obertura dels panells solars. 

Taula 17. Estudi multicriteri del valor ponderat per a mecanismes d’obertura activa. 

 

  Motor 
elèctric 

“Boom” 
inflable 

“Boom” 
desplegable 

“Boom” barres 
tisora 

Desplegament 
rotatiu 

Guia 
mecànica 

Factor Pes 
(g) 

p p·g p p·g p p·g p p·g p p·g p p·g 

Cost de fabricació 70 7 490 6 420 6 420 5 350 5 350 6 420 

Fiabilitat de 
funcionament 

100 6 600 4 400 5 500 5 500 5 500 4 400 

Cost del muntatge 70 6 420 5 350 6 420 6 420 6 420 5 350 

Facilitat de muntatge 50 6 300 4 200 5 250 5 250 5 250 4 200 

Compliment dels 
requeriments 

80 7 560 6 480 6 480 6 480 5 400 6 480 

Valor màxim (suma · 10) 3700  2370  1850  2070  2000  1920  1850 

107



 Disseny dels elements mecànics  d’un satèl·lit de baixa òrbita Annex A: Estudi d’alternatives 

 

 

  
Aliatges  

Molles 
helicoïdals 

Molles a 
torsió amb 

xarnera 
Barra a torsió 

Factor Pes (g) p p·g p p·g p p·g p p·g 

Cost de fabricació 70 8 560 8 560 9 630 10 700 

Fiabilitat de funcionament 100 6 600 7 700 9 900 9 900 

Cost del muntatge 70 8 560 8 560 9 630 10 700 

Facilitat de muntatge 50 8 400 8 400 8 400 9 450 

Compliment dels 
requeriments 

80 7 560 7 560 9 720 9 720 

Valor màxim (suma · 10) 3700  2680  2780  3280  3470 

Taula 18. Estudi multicriteri del valor ponderat per a mecanismes d'obertura passiva. 

 

Per a les puntuacions obtingudes a l’estudi del valor ponderat, s’obté que el mecanisme amb 

millors característiques és de tipus passiu i el de la barra a torsió. Un aspecte clau que ha 

determinat la tria de la barra a torsió per sobre de la molla a torsió és la seva manera de 

funcionar.  

 

Una barra a torsió treballa de la següent manera: 

 
Figura 25. Tensions en una barra a torsió. 

En canvi, una molla a torsió no treballa de la mateixa manera: 

 

 

 

 

 

 
Figura 26. Molla a torsió amb un moment aplicat. 

Així doncs, és més òptim l’ús de la barra a torsió ja que té un major aprofitament de l’energia 

disponible.  

M 
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A.3.1.4. Materials per al mecanisme 

Per dissenyar el mecanisme d’obertura adequadament i per al seu correcte funcionament, cal 

triar el material òptim.  

 

A continuació, es presenten una llista de materials amb els seus respectius avantatges i 

inconvenients. 

 

• Alumini 7075 T6 

 

Es tracta d’un aliatge d’alumini amb una composició d’entre 87,1% i 91,4% d’alumini; 0’18%-

0’28%; de crom; 1’2-2% de coure; màx. 0’5% de ferro; 2’1-2’9% de magnesi; màx. 0’3% de 

manganès; màx. 0’4% de silici; màx 0’2% de titani i 5’1-6’1% de zinc. 

 

Les seves propietats tèrmiques són: 

Propietats tèrmiques de l’alumini 7075 T6 

Coeficient de dilatació  25,2 µm/m·ºC 

Calor específica 962 J/kg·ºC 

Conductivitat tèrmica 130 W/m·K 

Taula 19. Propietats tèrmiques de l'alumini 7075 T6. 

Les seves propietats mecàniques són: 

Propietats mecàniques de l’alumini 7075 T6 

Densitat 2,81 g/cm3 

Mòdul elàstic 71,7 GPa 

Resistència a fatiga 159 MPa 

Resistència a fractura 20 MPa/m1/2  direcció SL 

25 MPa/m1/2  direcció TL 

29 MPa m1/2  direcció LT 

Resistència màxima a tracció 572 MPa 

Taula 20. Propietats mecàniques de l'alumini 7075 T6. 
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• Fibra de carboni amb resina epoxy 

 

La fibra de carboni juntament amb la resina epoxy és un tipus de material compòsit que es 

caracteritza pel seu baix pes, la seva elevada resistència i el seu baix coeficient de dilatació 

tèrmica. Per a aquest estudi comparatiu, es considerarà la fibra de carboni amb resina epoxy 

de fibres unidireccionals, tal i com es pot distingir a la Figura 27: 

 

 
Figura 27. Sistema de coordenades per a un material compòsit unidireccional. 

 

Les seves propietats tèrmiques són: 

Propietats tèrmiques de la fibra de carboni amb resina epoxy 

Coeficient de dilatació  -30 a -70 µm/m·ºC (longitudinalment) 

28 µm/m·ºC (transversalment) 

Conductivitat tèrmica 7 W/m·K 

Taula 21. Propietats tèrmiques de la fibra de carboni amb resina epoxy. 

 

Les seves propietats mecàniques són: 

Propietats mecàniques de la fibra de carboni amb resina epoxy 

Densitat 1,60 g/cm3 

Mòdul elàstic 83,3 GPa 

Resistència màxima a tracció 600 MPa (longitudinalment i transversalment) 

Taula 22. Propietats mecàniques de la fibra de carboni amb resina epoxy. 

A.3.1.5. Elecció dels materials 

Per a la tria del material més adient, s’ha realitzat un estudi multi criteri (Taula 23) amb valors 

ponderats basats en les principals característiques i aspectes a considerar de cada material. 

S’han tingut en compte aspectes com el cost del material, el joc, el coeficient de dilatació, etc. 
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Material Avantatges Inconvenients 

Alumini 7075 T6 -Fàcilment fabricable  

-Bones propietats mecàniques 

-Bon coeficient de dilatació 

-Es dilata més en cas d’augment de 

temperatura 

Fibra de carboni amb resina epoxy - Molt bona resistència  

- Densitat baixa 

- Coeficient de dilatació negatiu 

longitudinalment i bon 

coeficient transversal 

- Poden haver-hi dificultats en la 

fabricació 

-Material és més car 

Taula 23. Avantatges i inconvenients per a cada tipus de material. 

 
  Alumini 7075 T6 Fibra de carboni 

amb resina epoxy 

Factor Pes (g) p p·g p p·g 

Cost del material 30 10 300 8 240 

Dilatació i contracció a canvis de temperatura 90 7 630 10 900 

Joc dimensional 100 7 700 10 1000 

Compliment dels requeriments 80 8 640 10 800 

Valor màxim (suma · 10) 3000  2270  2940 

Taula 24.Estudi multicriteri del valor ponderat per a la solució òptima. 

 

La puntuació en l’estudi ponderat indica que per al disseny del mecanisme, el material òptim 

és el compòsit de fibra de carboni amb resina epoxy. Tot i així, com que les puntuacions 

obtingudes són molt similars, es realitzarà una simulació mitjançant programari d’elements 

finits per determinar el comportament de cada un d’ells sotmès a les condicions de treball. 
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A.4. PLAQUES SOLARS FOTOVOLTAIQUES 

Les plaques solars fotovoltaiques són dispositius que converteixen l’energia solar en 

electricitat. Aquesta electricitat és la font d’energia que subministrarà el corrent necessari als 

components electrònics del satèl·lit. 

 

Estan formades per dos materials semiconductors, el silici i l’arseniür de gal·li.  

 

En aquest apartat s’estudiaran les diverses opcions de plaques solars que hi ha al mercat i quina 

és la millor opció per a aquest projecte. 

A.4.1. Funcionament dels panells solars 

Els panells solars es basen en la captació de la radiació solar i en l’efecte fotovoltaic que 

aquesta produeix.  

 

L’efecte fotovoltaic produeix una força electromotriu entre dos extrems de dos materials 

diferents que estan en contacte quan estan exposats a una radiació electromagnètica o a la 

llum solar. Aquest efecte és màxim quan s’uneix un semiconductor amb un metall. Si més no, 

en el silici també es produeix al ser un material semiconductor. 

 

Els elements que formen les plaques solars són les cèl·lules fotovoltaiques, que s’encarreguen 

d’obtenir el voltatge mitjançant díodes òptics acoblats en sèrie i, que a escales grans, 

transformen el corrent continu en corrent altern. L’energia solar excita les cèl·lules 

fotovoltaiques provocant una diferència de potencial entre els extrems i donant-se així el 

fenomen del salt electrònic. L’excés d’electrons que no s’han captat genera un corrent elèctric 

direccional. 
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A.4.2. Diferència entre els panells solars d’instal·lacions terrestres amb els panells solars d’ús 

aeroespacial 

En el camp de l’enginyeria aeroespacial i, concretament en el dels vehicles aeroespacials, els 

panells solars a instal·lar no són els mateixos que els panells solars usats en les instal·lacions 

fotovoltaiques habituals. És per això, que en aquest apartat es mencionaran les principals 

diferències entre ambdós aplicacions. 

 

Les plaques solars tradicionalment usades en instal·lacions industrials o domèstiques segons 

el seu rendiment i hores d’ús són les següents: 

 

• Panells monocristal·lins de silici 

• Panells policristal·lins de silici 

• Panells solars amorfs o de capa fina “Thin-film” 

A.4.2.1. Panells monocristal·lins de silici 

Tipus de panells amb un preu més elevat respecte als altres tipus de panells. La majoria de 

fabricants concorden en que la seva vida útil és d’uns 25 anys.  

 

Tenen un rendiment d’entre el 15% i el 21%. 

 

Es fabriquen amb blocs de silici cilíndrics. La seva estètica és blau marí-negre segons el 

fabricant.  

 

 

Figura 28. Panell solar de silici de tipus monocristal·lí. 
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A.4.2.2. Panells policristal·lins de silici

Tipus de panells amb cel·les rectangulars fabricats a partir de silici. Tenen moltes semblances 

amb els panells anteriors però la gran diferència és que aquests s’obtenen a partir de 

menys processos químics. Estèticament tenen un aspecte de color més blau ultramar. La seva 

vida útil és d’uns 25 anys. 

El seu rendiment es troba entre el 13% i el 16%, menor que en el cas anterior. 

El seu principal defecte és que el rendiment baixa considerablement en augments de 

temperatura. Per contra, són més econòmics que els panells monocristal·lins. 

Figura 29. Panell solar de tipus policristal·lí. 

A.4.2.3. Panells solars amorfs o “Thin-film”

Tipus de panells amb una única cèl·lula uniforme a diferència dels altres panells. La seva 

fabricació no es realitza únicament amb silici sinó que es fa ús d’altres materials com són el 

coure, l’indi, el gal·li, el seleni i el tel·lurur de cadmi. A la seva part superior, es col·loca una fina 

capa de vidre per a protecció. 

El seu rendiment es troba entre el 7% i el 13%. Són més flexibles que els anteriors panells, cosa 

que permet una gran adaptabilitat a la superfície on s’adhereixen. 

Figura 30. Panell solar de tipus "Thin-film". 
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A.4.2.4. Resum de les característiques principals dels panells solars 

A la Taula 25 s’exposen les principals característiques dels panells solars d’ús industrial i 

domèstic: 

 

 Silici monocristal·lí Silici policristal·lí Thin-film 

Rendiment 15%-21% 13%-16% 6%-11% 

Import 400€ 150€ 250€ 

Avantatges Alt rendiment 

Major eficiència 

Més estètic 

Import més econòmic Pes baix 

Estètic 

Capa flexible 

Inconvenients Cost elevat Rendiment mig-baix Rendiment molt baix 

Taula 25. Principals característiques dels panells solars d'ús industrial i domèstic. 
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A.4.3. Tipus de panells solars per a usos aeroespacials 

Un cop exposats els tipus de panells solars comuns en usos industrials i domèstics, es pot 

concloure que no són els adequats per a l’àmbit aeroespacial. El motiu principal rau en que no 

resisteixen bé augments bruscos de temperatura ni les condicions extremes de radiació als que 

estarien exposats. És per això que la tecnologia solar en aquest camp és diferent a la habitual. 

Per altra banda, els satèl·lits necessiten una quantitat d’energia molt gran per tal de funcionar 

adequadament. Antigament, abans de l’ús de l’energia solar, s’instal·laven bateries però que, 

al cap d’un temps, deixaven de funcionar perquè no tenien cap font d’energia que les 

recarregues, fet que tornava obsolets als satèl·lits. Actualment, la tendència és l’aprofitament 

de l’energia solar per al control del satèl·lit i el subministrament d’energia als ordinadors i 

components electrònics.  

 

Els panells solars a l’espai no necessiten convertir el corrent continu en corrent altern. A la 

Terra la majoria d’aparells electrònics funcionen amb corrent altern perquè és més eficient de 

transportar a llargues distàncies. Com que l’electricitat necessària en els satèl·lits no s’ha de 

transportar aquestes distàncies, no cal transformar-la en corrent altern, fet que redueix el 

nombre de components necessaris en una instal·lació fotovoltaica i permet més espai per a 

ordinadors o dispositius del satèl·lit. 

 

 

Els tipus de panells solars disponibles al mercat per a usos aeroespacials són els següents: 

 

• Panells solars de silici “Thin-film”  

• Panells solars de cèl·lules multiunió d’arsenur de gal·li  
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A.4.3.1. Panells solars de silici “Thin-film” 

Si bé el nom és el mateix per als panells solars convencionals que per als d’àmbit aeroespacial, 

la seva fabricació no. En l’àmbit aeroespacial, aquest tipus de panells es basen en el mateix 

principi que els “Thin-film” habituals però estan considerablement reforçats per tal de resistir 

les condicions extremes de radiació i temperatura.  

 

El seu rendiment es troba al voltant del 15%, fet que és un inconvenient per a l’elevada 

demanda energètica d’un satèl·lit. 

A.4.3.2. Panells solars d’arsenur de gal·li 

Aquest tipus de panells solars són els més habituals en usos aeroespacials degut a la seva 

elevada eficiència. Permet aprofitar molt més l’espai limitat gràcies al seu rati energia-

superfície.  

El seu rendiment pot arribar al 40%, valor que és doble el rendiment dels panells “Thin-film”. 

Per contra, el seu reu també és més elevat que per als panells “Thin-film”. 

Es fabriquen a partir d’arsenur de gal·li, un material semiconductor molt eficient i que es 

degrada molt menys que els panells de silici en ambients d’alta radiació. També s’incorpora en 

la seva fabricació capes de materials com el germani i fosfur de gal·li indi per captar més 

energia de l’espectre solar. 

 
Figura 31. Panell solar d'arsenur de gal·li. 
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A.4.4. Elecció dels panells per al satèl·lit

A la Taula 26 s’exposen les principals característiques dels panells solars d’ús aeroespacial: 

Thin-film Arsenur de gal·li 

Rendiment 15%-25% 25%-40% 

Avantatges Pes baix 

Estètic 

Capa flexible 

Alt rendiment 

Major eficiència 

Pes baix 

Inconvenients Rendiment molt baix Cost elevat 

Taula 26. Principals característiques dels panells solars d'àmbit aeroespacial. 

La instal·lació dels panells fotovoltaics per a aquest satèl·lit es farà amb panells d’arsenur de 

gal·li, ja que es valora més el rati eficiència-superfície i pes baix que el cost que pugui tenir.  A 

més a més, en compliment amb els requeriments del projecte, les dimensions del satèl·lit a 

projectar són petites en comparació amb satèl·lits de gran mida, per tant, cal prioritzar el pes 

dels panells i la seva eficiència per tal d’optimitzar les dimensions a un punt òptim. 
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B.1. PRESSUPOST ENERGÈTIC MITJÀ EN ÒRBITA 

El pes de les plaques solars té un pes fonamental en el disseny del mecanisme d’obertura. 

Segons l’ús definit en els requeriments per al projecte, aquest vehicle espacial ha de servir per 

a la detecció de radiació, de temperatura i per a la obtenció d’imatges terrestres. Amb els 

objectius de la missió definits, és possible calcular la potència necessària a obtenir mitjançant 

les plaques solars. Un cop dimensionada la potència, es trien el nombre de plaques solars i es 

determina el pes que tindran. Aquest factor condiciona la distribució de les plaques al voltant 

de l’estructura i el parell que haurà de vèncer el mecanisme per a l’obertura. El parell 

d’obertura és l’últim condicionant en el disseny del mecanisme final.  

Tot seguit es presenten els condicionants en el disseny del mecanisme d’obertura: 

• Tipus de missió i objectius del vehicle 

• Potència necessària per a alimentar als ordinadors, sensors i càmeres del satèl·lit 

• Potència de reserva a la bateria 

• El nombre de plaques solars i la seva distribució 

• La força a vèncer per a la correcta obertura de les plaques 

L’energia mitjana per cada òrbita és un aspecte fonamental a l’hora de calcular la potència. 

Defineix quanta potència disponible hi ha a cada òrbita i, per tant, quanta energia es pot 

consumir per òrbita sense que la bateria es descarregui i en moments d’eclipsi tingui la reserva 

energètica suficient. 

La potència del satèl·lit s’ha calculat segons l’energia mitjana per òrbita restant un percentatge 

de reserva energètica. 
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A la següent Taula 1, es mostra el consum energètic dels components presents dins del satèl·lit: 

Component  Consum energètic (W) 

Consum 
energètic +5% 
pèrdues (W) 

Marge 
(%) 

Total 
(W) 

Control de dades 
BeagleBone Black CPU 2,50 2,63 20% 3,15 

Comunicació 
Sistema de comunicació EyeStar-S4 1,70 1,79 20% 2,142 

Control d'altitud   
Volant d'inèrcia Sinclair de 10 m·N 1,05 1,10 15% 1,27 
GPS Novatel OEM719 1,80 1,89 15% 2,17 
Torsió magnètica SSDL 1,00 1,05 40% 1,47 
Control d'altitud VectorNav VN-200 0,50 0,53 15% 0,60 
SolarMEM Sensor Solar (x6) 0,08 0,08 10% 0,09 

Bateria 
GOMSpace NanoPower BP4 0,32 0,34 30% 0,44 

Sensors 
Càmeres 5,00 5,25 10% 5,78 
Sensors de temperatura 0,10 0,11 10% 0,12 
CONSUM ENERGÈTIC TOTAL 8,95 9,40   17,23 

 

Taula 1. Demanda energètica necessària per al funcionament dels components del satèl·lit. 

Assumint que el satèl·lit estarà a una òrbita similar a la de l’Estació Espacial Internacional, les 

dades orbitals seran les que es mostren a la Taula 2: 

Variable Valor de l'ISS 
Inclinació (º) 51,64 
Període (min) 92,73 
Alçada del perigeu (km) 406 
Alçada de l'apogeu (km) 411 
Argument del perigeu (º) 122,84 

Taula 2. Dades orbitals de l'Estació Espacial Internacional. 

 
Figura 1. Òrbita de l'Estació Espacial Internacional. 
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Figura 2. Intervals de Sol i d'eclipsi solar per a la òrbita de l'Estació Espacial Internacional en un període entre el gener del 

2020 i el juny del 2021. 

Segons la Figura 2, les condicions més desfavorables per al satèl·lit es produirien en un eclipsi 

d’aproximadament 35 min i un període d’interval solar mínim d’aproximadament 57 min. A 

partir d’aquestes dades, és possible calcular quan de temps estarán exposades les plaques 

solars a la llum solar: 

𝑬𝑴𝑰𝑻 = 𝑬𝑺𝑶𝑳𝑨𝑹 𝑻𝑶𝑻𝑨𝑳 · À𝒓𝒆𝒂𝑷𝒍𝒂𝒒𝒖𝒆𝒔 · 𝒑è𝒓𝒅𝒖𝒆𝒔 (𝟏) 

𝑬𝑷𝒍𝒂𝒒𝒖𝒆𝒔 = 𝑬𝑴𝑰𝑻 · 𝒕𝑺𝑶𝑳𝑨𝑹 (𝟐) 

El cas en què el període de llum solar és més desfavorable és el següent: 

Consum energètic (W) Àrea Il·luminada a les plaques solars Pèrdues (%) 

17,23 40% (82,5mm x 98mm x 6 plaques) 10% 
Taula 3. Dades sobre el consum energètic del satèl·lit a dissenyar. 

L’energia solar total a 400 km d’altitud és de 1300 W/m2. 

Així doncs, l’Energia mitjana necessària per al funcionament del satèl·lit és de  6,31 W. Per un 

temps de 57 min, s’obté un valor de 359,67 W·min. Aquesta quantitat és suficient per a 

alimentar al vehicle en el cas més desfavorable. En cas d’eclipsi, en un període de 35 min 

l’energia consumida seria de 220,72 W·min. Cada panell solar hauria de produir 36,79 W·min. 
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Amb 6 plaques solars de 1,4 W cada una, l’energia subministrada seria òptima. 

Figura 3. Panell solar de 1,4W. 

Cada panell té una massa de 160 g, 4 panells tindrien una massa de 640 g. 4 panells col·locats 

en sèrie, tenen una longitud total de 392 mm.  El repartiment de la massa dels panells 

s’efectuarà segons la distribució mostrada a la Figura 4 per tal d’uniformitzar la força 

necessària a l’obertura: 

Figura 4. Imatge CAD de la distribució uniforme dels panells solars. 
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B.2. DIMENSIONAMENT DEL PARELL D’OBERTURA

En aquest apartat es realitzarà el dimensionament del parell d’obertura necessari per a 

l’obertura dels panells solars del satèl·lit. Es realitzaran els diagrames de cos lliure per a 

condicions terrestres i per a condicions orbitals. A partir dels diagrames de cos lliure de cada 

situació, es calcularan les forces i els parells presents. El parell resultant serà el que s’utilitzarà 

per a dimensionar el mecanisme d’obertura dels panells solars. Com que el satèl·lit es dissenya 

per a poder-lo provar a la Terra abans de llançar a l’espai, es calcularà el parell d’obertura 

necessari per a obrir els panells en condicions terrestres. Aquest parell serà un valor de partida 

i es tindrà en compte per a dimensionar el parell en òrbita, de manera que si el parell en òrbita 

és inferior al parell terrestre, s’agafarà el parell terrestre per a poder provar el funcionament 

del mecanisme abans del llançament. Per últim, es justificarà a partir del teorema de 

conservació d’energies que l’energia elàstica emmagatzemada en el ressort és superior a les 

pèrdues d’energia mecànica degudes al moment de fregament entre els rodaments i l’eix del 

mecanisme.  

El moviment d’obertura s’ha dividit en dos etapes: 

• Etapa 1: actua el ressort a torsió des dels 0º fins al valor de l’angle girat calculat a

l’apartat B.3.2.

• Etapa 2: el ressort deixa d’actuar un cop girat l’angle necessari i gira fins a arribar a una

posició de 90º. En el seu lloc hi ha una velocitat angular responsable del gir dels panells.
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B.2.1. Càlcul del parell d’obertura en condicions orbitals

A l’etapa 1 entre 0º i l’angle girat pel ressort, el parell del ressort MR crea una acceleració 

angular 𝛼. Aquest parell MR provoca la presència d’una força d’inèrcia tangencial al centre de 

gravetat. La força d’inèrcia queda compensada per una reacció al rodament (R) que genera MR. 

Figura 5. Diagrama de cos lliure mentre la barra a torsió gira l'angle girat durant l’etapa 1. 

Plantejant l’equilibri de moments a una posició de 0º es té: 

4𝑀 = 0;					𝑀1 = 𝐹2 ·
𝐿
2 + 𝑀2 			(3)

𝑀1 = 𝑚 · 𝑎 ·
𝐿
2 + 𝐼

𝑎
𝐿/2

𝑎 = 𝛼 ·
𝐿
2			(4) 

𝐹2 = 𝑚 · 𝑎			(5) 

MR 

R 

Fi 

MF 

Mi 
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Es prèn 2 N·m com a valor de partida per al càlcul del parell. L’equilibri de moments acaba 

resultant en una acceleració de 25 m/s2per a un parell de 2 N·m. L’acceleració angular resulta 

en 169,83 rad/s2. La força inercial val 12,53 N per a aquestes dues acceleracions. La reacció R 

dels rodaments és igual a la força d’inèrcia (equilibri de forces en x) i val 12,53 N. 

 
Figura 6. Angle girat per les plaques solars. 

Un cop comença a girar, passat l’instant inicial a 0º, el moment del ressort dependrà de 

l’angle girat: 

𝑤34 −𝑤54 = 2𝛼𝜃			(6) 

 

On: wf és la velocitat angular final, w0 és la velocitat angular inicial, 𝛼 és l’acceleració angular i 

𝜃 és l’angle girat per les plaques solars. 

 

La velocitat angular final per a un angle girat de 6,7º és de 6,3 rad/s. Aquest angle ha estat 

calculat a l’apartat B.3.1. d’aquest annex per a un parell de 2 N·m.  

  

𝜃 
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A l’etapa 2, un cop girat l’angle de la barra a torsió i fins a l’angle final de 90º de l’obertura, el 

moment del ressort desapareix. La velocitat angular (w) adquirida genera una força d’inèrcia 

Fi que només dependrà de la pròpia velocitat angular. Si el moment de frec és baix, la velocitat 

angular adquirida pel ressort permetrà el gir de 90º dels panells fins a topar amb el sistema 

d’imants (definit a l’apartat B.4.1.).  

 

 

Figura 7. Diagrama de cos lliure dels panells solars passats l’angle girat de torsió de la barra durant l’etapa 2. 

Tal i com s’ha calculat a l’etapa 1, la velocitat angular final adquirida per les plaques degut al 

moment del ressort és de 6,3 rad/s. Es tracta, doncs, de comprovar en aquest apartat que 

aquesta velocitat angular és suficient i no esdevindrà nul·la abans no arribar a la posició final. 

L’acceleració angular de frenada ocasionada pel moment de frec s’ha obtingut a partir de 

l’equilibri de moments: 

4𝑀 = 0;					𝑀6 = 𝐹2 ·
𝐿
2 + 𝑀2 					(7) 

𝑀6 = 𝑚 · 𝑎 ·
𝐿
2 + 𝐼

𝑎
𝐿/2 

𝑎 = 𝛼 ·
𝐿
2 

Fi 

w 

MF 

R 

Mi 
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𝐹2 = 𝑚 · 𝑎 

El moment de frec MF del rodament depèn de dos termes: M0 en funció de la velocitat i M1 en 

funció de la càrrega: 

𝑀6 = 𝑀5 +𝑀7				(8) 

En el cas del present projecte, la velocitat és molt petita i M0 té un valor nul. Pel que fa a M1, 

aquest moment es calcula a partir de la següent expressió: 

𝑀7 = 𝑓7 · 𝑃7 · 𝑑8 			(9)	 

On: f1 és el coeficient assignat segons el tipus de rodament, P1 és la càrrega determinant per 

al moment de frec, dM és el diàmetre mig del rodament (d+D)/2, on d val 4 mm i D val 7 mm 

La taula a partir de la qual es poden obtenir els coeficients per a un tipus de rodament rígid de 

boles es mostra tot seguit: 

Taula 4. Coeficients de fregament f1 segons el tipus de rodament. 

Com que la velocitat d’obertura dels panells és molt petit, es pot prendre que P1=P0. El valor 

de C0 s’obté a partir del catàleg del fabricant del rodament i té un valor de 57 N. El valor del 

coeficient f1 es calcula de la següent manera: 
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𝑓7 = 0,0005 · N
𝑃5
𝐶5
P
5,:

			(10) 

El coeficient de frec obtingut tindrà un valor de 0,0002344 per a una càrrega P0 de 12,53 N i C0 

de 57 N. 

Així doncs, s’obté que el parell de frec té un valor de 0,01616 N·m, que són 16,16 N·mm.  

Aplicant l’equilibri de moments anterior, s’obté que l’acceleració angular per a aquest moment 

de frec val -13,72 rad/s2. A partir d’aquesta acceleració i la velocitat angular inicial de 6,3 rad/s, 

és possible representar gràficament la velocitat angular final del sistema en funció de l’angle 

girat per les plaques solars. L’expressió que permet relacionar els paràmetres és la següent: 

𝑤34 −𝑤54 = 2𝛼𝜃 

Representant gràficament la velocitat angular final en funció de l’angle s’obté: 

Figura 8. Gràfic de la velocitat angular assolida en funció de l'angle girat a l'etapa 2 de desplegament de les plaques solars. 

En el gràfic anterior es mostra la tendència polinòmica de la velocitat angular en funció de 

l’angle girat, entre 6,7º i 90º.  
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En el següent gràfic es mostra l’energia cinètica del sistema en funció de la velocitat angular 

assolida durant el gir des dels 6,7º fins als 90 º. L’energia cinètica és màxima als 6,7º, quan la 

velocitat angular té un valor de 6,3 rad/s.  

Figura 9. Gràfic de l'energia cinètica del sistema en funció de la velocitat angular. 

El valor màxim de l’energia és de 18 mJ als 6,7º. 
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Figura 10. Satèl·lit desplegat als 6,7º. 
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B.2.2. Justificació energètica del parell d’obertura del mecanisme

El funcionament des de que s’ha girat l’angle necessari per assolir el parell adequat fins als 90º, 

es basa en què l’energia potencial elàstica de la barra a torsió ha de ser més gran a l’energia 

mecànica perduda deguda al fregament entre els rodaments i l’eix durant tot aquest 

recorregut: 

Figura 11. Angle girat degut a un moment torsor. 

𝐸𝑝;<==< =
1
2T𝑇 · 𝑑𝜃 =

1
2T𝑇

𝑇 · 𝑑𝑥
𝐺 · 𝐽 =

1
2T

𝑇4 · 𝑑𝑥
𝐺 · 𝐽

Per a valors constants el terme diferencial dx val L (longitud total de la barra). A l’etapa 1, 

l’energia total valdrà: 

1
2
𝑇34𝐿
𝐺 · 𝐽 −

1
2
𝑇54𝐿
𝐺 · 𝐽 +

1
2 𝐼𝑤3

4 −
1
2 𝐼𝑤5

4 	> ∆𝐸63			(11) 

On: T és el moment a torsió, ∆𝐸63 són les pèrdues d’energia mecànica degudes al frec entre 

l’eix i els rodaments, L és la longitud total de la barra a torsió, G és el mòdul d’elasticitat 

transversal (MPa), J és la inèrcia de la barra a torsió (mm4). 

L’energia mecànica del procés d’obertura ha de ser superior a les pèrdues mecàniques 

degudes al fregament, és a dir, 0,945 mJ. A l’etapa 1, per a un parell torsor inicial de 2 N·m, 

una velocitat angular final de 6,3 rad/s, l’energia valdrà 16,7 mJ. A l’etapa 2, per a una velocitat 

angular inicial de 6,3 rad/s i una velocitat angular final de 0 rad/s, l’energia valdrà 17,82 mJ. En 

ambdues etapes del moviment, l’energia és superior a les pèrdues per energia mecànica. Per 

tant, el parell de 2 N·m és suficient per a obrir el sistema de plaques solars. 

131



Disseny dels elements mecànics d’un satèl·lit de baixa òrbita Annex B 

B.3. DIMENSIONAMENT DE LA SECCIÓ DE LA BARRA A TORSIÓ

En aquest apartat, es determinarà la geometria de la secció de la barra a torsió. S’utilitzaran 

les expressions de les inèrcies torsionals per a cada tipus de geometria i es compararà per 

quina geometria la inèrcia és més baixa. Cal que la inèrcia tingui un valor baix per tal de que 

giri l’angle necessari que permet assolir el parell necessari. Es calcularà l’angle girat a partir del 

moment torsor, la longitud de la barra, el mòdul d’elasticitat transversal i la inèrcia obtinguda. 

Aquest càlcul s’iterarà per a diferents valors de longitud de la barra, diferents valors del mòdul 

d’elasticitat transversal (segons el tipus de material) i segons la geometria de la secció 

escollida. 

B.3.1. Tipus de secció de la barra a torsió

El comportament a torsió d’una secció circular tancada molt prima és força diferent del 

comportament d’una secció circular oberta. En una secció tancada, la tensió tallant queda 

distribuïda uniformement al voltant del gruix del tub. En una secció oberta, es produeix una 

distribució lineal al voltant del gruix del tub. La inèrcia torsional també varia en ambdós casos. 

Per al cas de seccions obertes, la inèrcia torsional és proporcional al cub del gruix. Per 

demostrar l’afirmació anterior, es considerarà el cas de dos tubs, un de secció oberta i l’altra 

de secció tancada, del mateix radi. 

Figura 12. Seccions circulars obertes i tancades per a un tub del mateix radi. 

Per a una secció tancada, la inèrcia torsional és: 

𝐼> =
𝜋 · (𝐷?@AB − 𝐷2CAB)

32 =
𝜋 · (𝐷?@AB − (𝐷?@A − 𝑡)B)

32 (12) 
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Per a una secció oberta i prima es pot aplicar el mètode d’analogia de la membrana de Prandtl: 

“Les tensions tallants no depenen de la curvatura del contorn de la secció, essent pràcticament 

les mateixes que si dit contorn fos recte” 

Figura 13. Secció circular oberta sotmesa a torsió.

𝐼> =
1
3 · 𝑡

D · 𝐿 =
1
3 𝑡

D · 2𝜋𝑅 − 𝑓			(13) 

𝜏 =
𝑀>

𝑊>
=

𝑀>
1
3 · 𝑡

4 · 𝐿
(14); 					𝜑 =

𝑀> · 𝐿
𝐺 · 𝐼>

				(15)	;			 

On: 

MT és el moment de torsió aplicat 

t és el gruix de la secció 

f és la distància d’obertura de la secció 

L és la longitud que tindria la secció oberta estirada en un fil 

R és el radi exterior de la secció 

Calculant les inèrcies per ambdós tipus de seccions i per a un radi de 6 mm, un gruix de 2,4 

mm i una obertura de 2 mm s’obté que la inèrcia a torsió de la secció oberta és de 171,72 mm4 

mentre que, per a la secció tancada de radi 6 mm, la inèrcia a torsió resulta 1201,91 mm4. El 

quocient entre aquests dos resultats és de 7. Això significa que per a una secció tancada, la 

inèrcia a torsió serà 7 vegades major a la d’una secció oberta. L’objectiu de la barra a torsió és 

que sigui elàstica i no rígida per assolir el gir necessari. És per aquest motiu que es tria la secció 

oberta per al disseny d’aquest mecanisme.
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B.3.2. Càlcul del gir de la barra 

A partir del parell d’obertura obtingut en apartats anteriors es dimensionarà el gir necessari 

per a una correcta obertura. Es prendrà com a valor del mòdul d’elasticitat transversal (G) un 

valor aproximat de 5 GPa. Aquest valor es determinarà amb exactitud en apartats posteriors 

però estarà dins l’ordre de magnitud del valor proposat en aquest apartat. Es pot afirmar que 

el resultat final diferirà molt poc respecte el resultat obtingut en aquest predimensionament. 

A partir de l’expressió (16), és possible conèixer el gir ja que la resta de valors són coneguts: 

𝜑 =
𝑀> · 𝐿
𝐺 · 𝐼>

						(16) 

On: 

Mt és el moment a torsió a aplicar per a obrir els panells solars (N·mm) 

L és la longitud de la barra a torsió (mm) 

G és el mòdul d’elasticitat transversal (MPa) 

IT és la inèrcia a torsió (mm4) 

 

Per tal de comparar els diferents angles girats que es necessitarien per diferents paràmetres, 

s’ha fet una taula comparativa. 

Fent variar la longitud de la barra: 

Angle girat 

𝜑 (º) 

Moment 

torsor (N·mm) 

Longitud de la 

barra (mm) 

Mòdul 

d’elasticitat 

transversal (G) 

(MPa) 

Radi exterior 

(mm) 

Obertura de 

la secció (f) 

(mm) 

5,57 2000 40 5000 6 2 

6,97 2000 50 5000 6 2 

8,36 2000 60 5000 6 2 

9,75 2000 70 5000 6 2 

Taula 5. Taula comparativa de l'angle girat per la barra a torsió per diferents longituds de la barra. 

D ext 

f 

t 
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Fent variar el radi exterior de la secció oberta: 

Angle girat 

𝜑 (º) 

Moment 

torsor (N·mm) 

Longitud de la 

barra (mm) 

Mòdul 

d’elasticitat 

transversal (G) 

(MPa) 

Radi exterior 

(mm) 

Obertura de 

la secció (f) 

(mm) 

10,75 2000 50 5000 4 2 

8,45 2000 50 5000 5 2 

6,97 2000 50 5000 6 2 

5,92 2000 50 5000 7 2 

5,15 2000 50 5000 8 2 

4,56 2000 50 5000 9 2 

4,09 2000 50 5000 10 2 

Taula 6. Taula comparativa de l'angle girat per la barra a torsió per diferents valors de radi exterior. 

 

Figura 14. Gràfic comparatiu de l'angle girat i el valor del radi exterior d'una secció circular oberta sotmesa a un moment 

torsor de 2000 N·mm. 
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Fent variar el mòdul d’elasticitat transversal (G): 

Angle girat 𝜑 

(º) 

Moment torsor 

(N·mm) 

Longitud de la 

barra (mm) 

Mòdul d’elasticitat 

transversal (G) 

(MPa) 

Radi exterior 

(mm) 

Obertura de 

la secció (f) 

(mm) 

9,17 2000 50 3800 6 2 

8,93 2000 50 3900 6 2 

8,71 2000 50 4000 6 2 

8,50 2000 50 4100 6 2 

8,29 2000 50 4200 6 2 

8,10 2000 50 4300 6 2 

7,92 2000 50 4400 6 2 

7,74 2000 50 4500 6 2 

7,57 2000 50 4600 6 2 

7,41 2000 50 4700 6 2 

7,26 2000 50 4800 6 2 

7,11 2000 50 4900 6 2 

6,97 2000 50 5000 6 2 

6,82 2000 50 5100 6 2 

6,70 2000 50 5200 6 2 

Taula 7. Taula comparativa de l'angle girat per a la barra a torsió per a diferents valors de radi exterior. 

Si es representa el resultat de l’angle girat respecte el mòdul d’elasticitat transversal G s’obté 

el següent gràfic: 

 
Figura 15. Gràfic comparatiu del mòdul d'elasticitat transversal (MPa) amb el valor de l'angle girat per a un moment torsor 

de 2000 N·mm. 
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Els gràfics de les figures 14 i 15, mostren dos aspectes interessants. En primer lloc, per a un 

rang de valors del mdul d’elasticitat d’entre 3500 MPa i 6000 MPa, l’angle girat segueix una 

tendència lineal decreixent a mesura que el valor de G augmenta. En segon lloc, amb la variaci 

del radi el gràfic segueix una tendència potencial decreixent a mesura que el valor del radi 

exterior augmenta.  
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B.3.3. Conclusions de la barra a torsió

El valor del mòdul d’elasticitat transversal G, s’ha extret a partir de valors de tubs reals fabricats 

per pultrusió. A partir dels resultats, les comparacions anteriors i dels valors proporcionats per 

l’empresa en qüestió, el valor de G per a la barra a torsió és de  5200 MPa en la direcció 12, 13 

i 1450 MPa per la direcció 23.  

Pel que fa a la secció de la barra, s’ha agafat un valor de 6 mm per al radi exterior i una 

obertura de 2 mm a la secció: 

Figura 16. Secció definitiva per a la barra a torsió a estudiar. 

12 

2 

2,4 
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B.4. DISSENY MECÀNIC DEL MECANISME PASSIU 

En aquest apartat, s’explicarà el principi de funcionament del disseny mecànic del mecanisme 

d’obertura del satèl·lit.  

B.4.1. Prinicipi de funcionament dels panells desplegats 

El punt principal d’aquest projecte ha estat en crear un mecanisme passiu, és a dir, que funcioni 

sense el parell de cap motor. L’objectiu de tal mecanisme és el de desplegar els panells solars 

fins a una posició de 90º. Un cop arribada a aquesta posició, els panells havien de trobar-se 

amb un topall que eviti que continuïn girant, degut a les condicions de gravetat zero a les que 

es troben un cop en òrbita.  

 

L’aspecte general de la solució trobada amb els panells desplegats és el següent: 

 
Figura 17. Imatge CAD del satèl·lit amb els panells desplegats. 
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Els panells no giraran més de 90º degut a un imant de pol positiu situat al costat interior de la 

part superior de l’estructura (1) i a un imant de pol negatiu (2) situat al braç de suport dels 

panells solars:  

 
Figura 18. Vista en alçat del sistema de fixació a 90º d'imants. 

  

1 

2 
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B.4.2. Principi de funcionament dels panells plegats 

L’aspecte de la solució trobada amb els panells plegats és el següent: 

 
Figura 19. Imatge CAD del satèl·lit amb els panells plegats. 

Per tal de que no es malmetin els panells solars durant l’enlairament del satèl·lit i per a tenir 

un objecte més compacte durant l’ascensió, era necessari el disseny d’un mecanisme de 

tancament que mantingués les plaques plegades però que alhora s’obrís un cop arribés a 

l’òrbita desitjada. Per aconseguir les dues accions, s’ha pensat en un mecanisme que funcioni 

degut a un canvi de temperatura. Si s’hagués dissenyat amb un motor, és a dir, amb un 

mecanisme actiu, ja no hagués permès estalviar en pes i espai, aspectes claus per al bon 

disseny del vehicle. És per això, doncs, que s’ha realitzat mitjançant un canvi de temperatura.  

El component principal d’aquest sistema de tancament és un aliatge de metall anomenat 

Aliatge Cerrolow 174. Aquest metall té la característica que es fon a 79ºC, temperatura ideal, 

ja que un cop la radiació solar arribi als panells, s’assoliran aquestes condicions. 
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A continuació, s’adjunta una taula amb les característiques i la composició d’aquest aliatge i 

d’altres homòlegs: 

 

Tipus 

d’aliatge 

Composició 

de Bi (%) 

Composició 

de Pb (%) 

Composició 

de Sn (%) 

Composició 

de Cd (%) 

Composició 

de In (%) 

Temperatura 

de fusió (ºC) 

Aliatge 

Lipowitz 
50% 27% 13% 10% - 80ºC 

Cerrolow 

174 
57% - 17% - 26% 79ºC 

Aliatge 

Harper 
44% 25% 25% 6% - 75ºC 

Aliatge 

Cerrobend 
50% 26,7% 13,3% 10% - 70ºC 

Taula 8. Taula amb les composicions i temperatures de fusió de cada tipus d'aliatge. 

Tal i com es pot veure a la Taula 8, els tres aliatges són molt semblants pel que fa a composició 

i a la seva temperatura de fusió. Hom es podria preguntar quin dels quatre és el que cal triar 

per a aquest projecte. Si més no, tots són bons candidats. Tot i així, l’aliatge més adequat per 

un bon funcionament és l’aliatge Cerrolow 174. La tria d’aquest es basa en què la seva 

temperatura de fusió és la segona més alta dels quatre, garantitzant doncs que l’aliatge no es 

fongui dins del coet en ascensió en cas que la temperatura interior de arribés als 65ºC. No s’ha 

triat l’aliatge Lipowitz perquè un cop en òrbita no cal assolir els 80ºC perquè comenci a 

fondre’s, sinó que amb una temperatura una mica inferior ja és suficient per a que es 

despleguin els panells solars a temps i el metall es conservi durant el trajecte. 

Tot seguit, s’explicarà què succeeix després de fondre’s l’aliatge. 
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Aquest metall es troba unit a les plaques i a l’estructura, tal i com es pot apreciar a la Figura 

20: 

Figura 20. Sistema de tancament dels panells solars per a l'ascensió fins a l'òrbita. 

L’aliatge Cerrolow 174 (3) uneix cada panell inferior a l’estructura pels costats dret i esquerra, 

respectivament: 

Figura 21. Vista en secció del sistema de tancament del Cubesat.  

Un cop fos l’aliatge (3) que uneix l’estructura amb els panells, comença a actuar la torsió de la 

barra de fibra de carboni corresponent al mecanisme superior d’obertura dels panells. 

3 

3 

3 
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B.4.3. Principi de funcionament del mecanisme d’obertura 

El mecanisme d’obertura es basa en el moviment de torsió de la barra de fibra de carboni de 

secció oberta. La barra (4) es manté torsionada gràcies als extrems de secció major de la camisa 

(5) i el tub 2 (6): 

 
Figura 22. Vista en secció del mecanisme d'obertura. 

  

4 

6 
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Un cop es fon l’aliatge Cerrolow 174 de la part inferior de l’estructura plegada, comença a 

actuar la torsió de la barra de fibra de carboni. El moviment de la Figura 23, consta de 

dues etapes: 

En la primera etapa, el ressort empenta el braç de suport de les plaques solars i aquest 

adquireix una velocitat de gir. Aquesta etapa dura entre els 0º inicials i els 6,7º pels que ha 

estat pretensada la barra. En la segona etapa, des dels 6,7º fins als 90º finals, el sistema de 

plaques segueix rotant gràcies a la velocitat angular assolida a partir del parell del ressort 

(Figura 22). Per evitar que el ressort, al retornar a la seva posició inicial, freni el gir dels 

panells, s’ha afegit un trau colís al braç de suport de les plaques. D’aquesta manera, el braç 

de suport queda lliure. 

Figura 23. Gràfic de les forces presents en les etapes 1 i 2 del moviment d'obertura. 

MR (N·m) 

𝜃(º) 

w (rad/s) 

𝜃(º) 

6,3 

2 

Figura 24. Gràfic de la velocitat angular en funció de l'angle girat en les etapes 1 i 2 
del moviment d'obertura. 

90 6,7 

6,7 90 
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A la Figura 25 es mostra en un exemple simple el moviment lineal del passador en un trau 

colís. 

 

 
Figura 25. Diagrama del moviment seguit per un cargol dins d'un trau colís. 

S’estira el cargol que es troba dins del trau colís a una distància x respecte la posició inicial del 

cargol. Un cop es deixa anar el cargol, aquest agafa velocitat fins que arriba a una distància -x. 

Un cop assoleix la distància -x, la molla farà retornar el cargol a la posició inicial, però com que 

el cargol haurà assolit una velocitat, aquest se seguirà desplaçant per dins del trau. 
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Figura 26. Imatge del braç de suport de les plaques solars i el trau colís per a evitar que el ressort freni el gir. 

Per al cas del ressort a torsió que es té en el projecte, posant un trau colís permet que la barra 

un cop hagi girat els 6,7º pels quals ha estat pretensada, no retorni a la posició inicial a les 

plaques, ja que les frenaria i el mecanisme no funcionaria entre 6,7º i 90º. 
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A continuació, es mostra el funcionament interior del mecanisme. 

 

A la Figura 27, es pot identificar el tall longitudinal realitzat per tal de veure l’interior. La barra 

a torsió, un cop ha transmès el parell necessari per a girar els panells, aconsegueix que la 

camisa interior (7) i l’eix (8) girin solidàriament gràcies als rodaments (9) situats als extrems.  

 

 
Figura 27. Secció longitudinal del mecanisme d'obertura mentre els panells giren. 

El braç suport (10) situat entre els panells solars i la camisa, és el que transmet el parell als 

panells. Aquest braç de suport s’ha dissenyat amb radis el més grans possibles entre els 

diferents canvis de secció de la peça per tal d’evitar una gran concentració de tensions en fases 

de comprovació del funcionament a la Terra.  

 

7 

8 

9 

10 
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Figura 28. Vista en planta de la secció dels dos mecanismes situats a la part superior. 

Els mecanismes es troben muntats un a cada cara de l’estructura. Degut a que els eixos van 

fixats a l’estructura metàl·lica i la travessen, s’han col·locat 2 a una alçada inferior respecte als 

altres dos de cares homòlogues. Si s’haguessin muntat a la mateixa alçada en els quatre 

costats, els forats haguessin coincidit i no s’hagués pogut fixar el conjunt correctament a 

l’estructura. 
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Figura 29. Vista en isomètric on s'identifica que dos mecanismes d'obertura es troben muntats a una alçada superior. 
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B.4.4. Conjunt general 

En aquest apartat es mostra el disseny del satèl·lit renderitzat i en òrbita. 

 
Figura 30. Renderitzat del mecanisme d'obertura. 

 

 
Figura 31. Renderitzat dels satèl·lit amb els panells desplegats. 
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Figura 32. Renderitzat de la part inferior dels panells solars. 

 

Figura 33. Renderitzat del satèl·lit plegat. 
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Figura 34. Renderitzat del satèl·lit plegat. 
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Figura 35. Renderitzat del satèl·lit en òrbita just després del llançament. 

 
Figura 36. Renderitzat del satèl·lit en òrbita amb els panells ja desplegats. 
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B.5. CÀLCULS DEL MECANISME D’OBERTURA  

En aquest apartat es comprovarà que el mecanisme d’obertura no trenca si es realitzen proves 

de l’obertura en condicions terrestres. 

B.5.1. Càlcul del coeficient de seguretat de l’eix del mecanisme 

L’objectiu del present apartat és calcular que l’eix del mecanisme no trenca quan es realitzin 

certes proves abans de que s’enlairi el satèl·lit a l’espai. 

L’eix interior en qüestió és el següent: 

 
Figura 37. Eix interior del mecanisme d'obertura. 

El diàmetre més petit és de 4 mm, i la secció de major diàmetre té una mida de 6 mm. Per tal 

de conèixer el punt més desfavorable de l’eix cal fixar-se en la secció del mecanisme muntat: 

 
Figura 38. Diagrama de forces actuant sobre l'eix. 

El punt més desfavorable de l’eix es troba just abans d’entrar als rodaments dels extrems. La 

força en aquests dos punts serà equivalent a 3,14 N (la meitat del pes dels panells d’una cara 

del satèl·lit) a cada extrem.  

18 18 

F F 
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L’expressió per al moment màxim es mostra tot seguit: 

𝑀E = 𝐹 · 𝑧	(17) 

 

On F és la força i z la distància de la força al punt més desfavorable. 

El valor de z en aquest cas és de 18 mm. Aplicant l’expressió (17), el resultat obtingut per al 

parell és de 56,52 N·mm, que són 0,05652 N·m. Com que no hi ha cap canvi de secció a l’eix, 

no hi ha concentració de tensions.  

 
Figura 39. Gràfic comparatiu entre l'el·lipse ASME i el mètode de Goodman per al càlcul d'eixos de transmissió. 

El càlcul del coeficient de seguretat a fatiga segons l’el·lipse ASME és el següent: 

𝑛3 =
1
16

𝜋 · 𝐷D
· d4 · e

𝑘3 · 𝑀𝑎
𝑆𝑒 i

4

+ 3 · e
𝑘3F · 𝑇𝑎
𝑆𝑒 i

4

+ 4 · N
𝑀𝑚
𝑆𝑦 P

4

+ 3 · N
𝑇𝑚
𝑆𝑦 P

4

k
5,:

			(18) 

On:  

D és el diàmetre de la secció de l’eix 

Kf és el coeficient de concentració de tensions degut a flexió 

Ma és el moment flector altern, és a dir, el moment provocat per càrregues de direcció 

invariable 

Ta és la torsió alterna 

Kfs és el coeficient de concentració de tensions degut a un moment torsor 

Mm és el moment degut a una força inercial rotativa 

Tm és el moment torsor mig de valor constant 

Se és la resistència del material a fatiga 

Sy és la resistència a límit elàstic del material 
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S’ha triat l’expressió de l’el·lipse ASME i no la de Goodman degut a que la primera és més 

precisa que la segona metodologia. 

Per les condicions d’aplicació de l’eix, tots els coeficients deguts a concentració de tensions 

seran nuls i, conseqüentment, la resistència del material a fatiga no es veurà minorada. Per a 

una Sy d’acer de 275 MPa, un diàmetre de 4 mm, un moment altern de 56,52 N·mm, el resultat 

per al coeficient de seguretat és de 5,17.  

El coeficient de seguretat estàtic tindrà el mateix valor que el resultat a fatiga degut a que l’eix 

no té cap punt on hi hagi concentració de tensions: 

𝑛? =
1
16

𝜋 · 𝐷D
· e4 · N

𝑀𝑚
𝑆𝑦 P

4

+ 3 · N
𝑇𝑚
𝑆𝑦 P

4

i
5,:

			(16) 

 

Per tant, el coeficient de seguretat estàtic valdrà 5,17.  

Així doncs, com que els coeficients de seguretat són majors a 1, l’eix interior no trenca. 
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B.5.2. Constant elàstica del resort a torsió 

En aquest apartat es calcularà la constant elàstica de la barra a torsió d’obertura a partir del 

moment torsor aplicat. 

A la Figura 40, es mostra com degut a un moment torsor, una barra és capaç de girar cert angle. 

 
Figura 40. Imatge sobre l'efecte del moment torsor sobre una barra cilíndrica. 

La constant elàstica del ressort d’una barra rodona té la següent expressió: 

𝑘G =
𝑇
𝜃			(17) 

Sabent que l’expressió per a l’angle girat és: 

𝜃 =
𝑇 · 𝐿
𝐽 · 𝐺 			(18) 

On:  

T és el moment torsor (N·mm) 

L és la longitud de la barra (mm) 

J és la inèrcia a torsió de la barra (mm4) 

G és el mòdul d’elasticitat transversal (MPa) 

𝜃 és l’angle girat (radians) 

 

La secció d’estudi d’aquest apartat és la secció oberta en C de la barra a torsió: 

 

𝜃 =
𝑇 · 𝐿
𝐺 · 𝐽 				

(19)	; 				𝐽 =
1
3 · 𝑡

D · 𝐿 =
1
3 𝑡

D · 2𝜋𝑅 − 𝑓			(20) 

On: 

t és el gruix de la secció 

f és la distància d’obertura de la secció 
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L és la longitud que tindria la secció oberta estirada en un fil 

R és el radi exterior de la secció 

 

Figura 41. Secció oberta en C de la barra de torsió del mecanisme. 

Introduïnt els valor de gruix de 2,4 mm, una obertura de 2 mm, un diàmetre exterior de 12 mm 

i un diàmetre interior de 9,6 mm a l’expressió (20), s’obté que la inèrcia val 171,72 mm4. Per a 

un moment torsor de 2 N·m i un mòdul d’elasticitat transversal de 5200 MPa el resultat per a 

l’angle girat és de 6,7º.  

Aplicant l’expressió (17), la constant elàstica del ressort de fibra de carboni té un valor de 17,17 

N·m/rad. 

 
Figura 42. Barra a torsió del mecanisme d'obertura de fibra de carboni i resina epoxy. 
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B.5.3. Càlcul dels rodaments del mecanisme d’obertura 

L’objectiu d’aquest apartat és la obtenció del càlcul dels rodaments en condicions terrestres 

del mecanisme d’obertura dels panells solars. L’element número 9 correspon als rodaments 

del mecanisme d’obertura, tal i com s’identifica a la Figura 43: 

 
Figura 43. Secció del mecanisme d'obertura. 

Els rodaments del mecanisme corresponen al model W 617/4 i tenen les següents 

especificacions: 

 
Figura 44. Mides dels rodaments w 617/4. 

 
Figura 45. Dades per al càlcul dels rodaments proporcionades pel fabricant. 

160



Disseny dels elements mecànics d’un satèl·lit de baixa òrbita Annex B 

 
 

 

L’esquema de forces actuant en un cas estàtic és el següent: 

 
Figura 46. Diagrama de forces actuant sobre els rodaments en un cas estàtic. 

Plantejant l’equilibri de forces: 

4𝐹@ = 0;					4𝐹H = 0;		4𝑀E = 0	(21) 

4𝐹H = 0;		𝐹=75 + 𝐹=45 − 𝑝 = 0 

4𝑀E = 0 ;	−𝑝 ·
54
2 + 𝐹=45 · 54 = 0 

 

La distància entre rodaments és de 54 mm. Realitzant el sumatori de forces presents al cas 

estàtic eix a eix, s’obté que la força axial és nul·la i la força radial 1 i 2 valen 3,14 N. 

 

La comprovació estàtica es realitza a partir de la següent metodologia: 

 

Tan per al rodament 1 i el rodament 2, el quocient entre la força axial i la radial és inferior a 

0,8, per tant, la força equivalent P0 serà igual a la força radial estàtica, és a dir, valdrà 3,14 N 

per ambdós. Com que P0 < C0 (3,14 N < 57 N), aquests rodaments estan correctament 

dimensionats per al sistema i no trencarà estàticament. 

 

 

 

P 

Fr20 Fr10 

1 2 
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L’esquema de forces actuant en un cas dinàmic és el següent: 

 
Figura 47. Diagrama de forces que actuen sobre els rodaments en un cas dinàmic. 

Per al cas dinàmic, s’afegeix una força inercial que depèn de la velocitat angular de gir de les 

plaques calculada a l’etapa de gir entre 0º i 6,7º (Apartat 2.1) .  

4𝐹@ = 0;					4𝐹H = 0;		4𝑀E = 0	(22) 

4𝐹H = 0;		𝐹=7 + 𝐹=4 − 𝑝 = 0 

4𝑀E = 0 ;	−𝑝 ·
54
2 − 𝐹2 · 0 + 𝐹=4 · 54 = 0 

 

El valor de la força inercial equival a: 

𝐹𝑖 = 𝑚 · 𝑎 = 𝑚 · 𝑤4 · 𝑅.		(23) 

El valor resultant per a una velocitat angular de 6,3 rad/s, un radi de 2 mm i una massa del 

mecanisme de 0,5 kg és de 0,04 N. Tal i com es pot veure, la força inercial és pràcticament 

negligible. 

Els resultats per a la força radial 2 val 3,14 N i la força radial 1 tenen el mateix valor. 

 

La comprovació dinàmica es realitza a partir de la següent metodologia: 

 

Fr2 Fr1 

P 

Fi 
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Taula 9. Coeficients X, Y i e per a la comprovació dinàmica de rodaments. 

Com que el quocient entre la força axial i la C0 dels rodaments és inferior al valor tabulat de e, 

la força equivalent P serà igual a la força radial, és a dir, 3,14 N pels dos rodaments perquè 

ambdós han obtingut els mateixos valors per a aquest paràmetre. El valor de P < C, per tant, 

els dos rodaments estan ben dimensionats i no trencaran. 
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B.6. CONCLUSIONS DEL DISSENY 

En aquest annex s’ha pogut comprovar el procés de disseny del mecanisme començant per 

l’estudi energètic del satèl·lit per determinar la demanda energètica dels panells solars a partir 

dels components interiors del vehicle i de la finalitat establerta als requeriments del projecte. 

En segon lloc, amb l’energia necessària, s’han dimensionat el nombre de panells solars 

necessaris per subministrar al satèl·lit i, alhora conservar reserves energètiques pels períodes 

d’eclipsi.  

Amb el pes dels panells i dels components interiors, s’ha pogut dimensionar el parell 

d’obertura en condicions terrestres i en condicions ja en òrbita. Aquest parell, pel cas en òrbita, 

ha permès calcular l’angle necessari a girar per la barra a torsió per tal d’obrir els panells. La 

secció de la barra s’ha escollit d’acord amb les condicions d’obertura, ja que és necessari que 

la inèrcia de la secció sigui el menor possible per fer el gir necessari sense trencar. 

Ja amb la secció dimensionada, el gir i el moment torsor adequat, s’ha procedit a dissenyar 

l’interior del mecanisme i a fer-ne el disseny mecànic per tal de realitzar el moviment que 

s’espera.  

Per últim, amb el disseny mecànic, s’han fet comprovacions sobre l’eix i els rodaments en 

condicions terrestres per tal d’avaluar que durant les proves aquest no trencaria i està ben 

dimensionat. 

 

Degut a que la barra a torsió de fibra de carboni és laminada, caldria aplicar uns mètodes de 

càlcul de materials compòsits compresos dins de la teoria de laminats. Aquesta teoria té certs 

requeriments pel que fa al càlcul d’elements cilíndrics i l’ús de les seves equacions 

constitutives. Com que una de les condicions no es complia per a la geometria necessària de 

la barra, s’ha hagut de simular mitjançant programari d’elements finits la barra en qüestió per 

tal de determinar-ne la seva viabilitat. Per aquest motiu s’ha creat l’Annex C, on es troben les 

simulacions i els seus corresponents resultats per a la barra a torsió.  

 

Concloent, el disseny del mecanisme ha estat força complexa degut als materials usats i a les 

condicions poc habituals als que es troba sotmès. Tot i així, el disseny final compleix tots els 

requeriments i és òptim per les condicions per les quals ha estat creat. 
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C.1. INTRODUCCIÓ 

En el present Annex C, s’explicarà una breu explicació teòrica sobre els materials compòsits 

així com els resultats obtinguts en simulacions mitjançant programari d’elements finits sobre 

la barra a torsió, l’element fonamental que permetrà l’obertura dels panells solars. 

A l’Annex A, es va realitzar un estudi d’alternatives sobre el tipus de materials per al mecanisme 

d’obertura. Així doncs, es va arribar a la conclusió a partir d’una taula de valor ponderat que 

l’alumini 7075 T6 i la fibra de carboni amb resina Epoxy eren els dos materials amb millor 

puntuació degut a les seves propietats mecàniques i les necessitats per al satèl·lit. 

Conseqüentment, es va decidir realitzar les simulacions de la peça per als dos tipus de 

materials, per tal d’identificar el seu comportament sotmès a les condicions d’òrbita del 

satèl·lit. Es procedeix, doncs, amb l’anàlisi. 
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C.2. MATERIALS COMPÒSITS: DETERMINACIÓ DE LA ORIENTACIÓ DE LES FIBRES 

C.2.1 Anàlisi del material compòsit en direcció transversal 

Un material compòsit format per fibres llargues és més elàstic i menys resistent en la direcció 

transversal. En aquest apartat, es demostrarà que una força aplicada transversalment a un 

material compòsit farà que aquella peça trenqui abans respecte una força aplicada 

longitudinalment. 

La secció d’estudi és la que es mostra a la Figura 1: 

 

Figura 1. Secció d'estudi per a una geometria rectangular amb una força aplicada en la direcció transversal respecte les fibres 

del material. 

On A és l’àrea de la secció transversal; Fc és la força aplicada al compòsit en la secció 

transversal; h és l’alçada de la secció rectangular 

Per a aquest anàlisi, s’assumeix que les fibres es troben distribuïdes uniformement al llarg del 

material. 

L’equilibri de forces serà el següent: 

𝐹! = 𝐹" = 𝐹#  (1) 

On: 

Fc és la força aplicada al compòsit 

Ff és la força aplicada a les fibres 
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Fm és la força aplicada a la matriu del compòsit 

La secció d’estudi estarà sotmesa a una força igual a cada una de les capes del material. 

Reescrivint l’expressió obtinguda a l’equilibri de forces en format de tensions a partir de l’àrea 

i les forces, s’obté: 

𝝈𝒄 = 𝝈𝒇 = 𝝈𝒎 (2) 

L’àrea es manté constant així com la força aplicada al compòsit, per aquest motiu, les tensions 

seran iguales a les fibres, a les matrius i al compòsit. Aquest fet indica que el material es trobarà 

sotmès a condicions d’isoestrès. 

A partir de la deformació i de la geometria, es pot afirmar que la deformació total equival al 

producte de les deformacions a les fibres i a la matriu pel seus respectius volums: 

𝜺𝒄 = 𝜺𝒇 · 𝑽𝒇 + 𝜺𝒎 · 𝑽𝒎 (3) 

On:  

𝜺𝒄 és la deformació al material compòsit deguda a la tensió aplicada 

𝜺𝒇 és la deformació a les fibres del material 

𝜺𝒎 és la deformació a la matriu del material 

Vm és el volum ocupat per la matriu a la secció 

Vf és el volum ocupat per les fibres a la secció 

Com que la força aplicada al compòsit és perpendicular a la direcció de les fibres, cada capa 

estarà sotmesa a la mateixa tensió. La tensió total serà doncs la suma de les tensions a cada 

capa del material. 

Aplicant la llei de Hooke per a deformacions, és possible obtenir les següents expressions: 

𝜀! =
'!
(!,#
										𝜀" =

'$
($
	 											𝜀# = '%

(%
 (4)
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On: 

𝝈𝒄: és la tensió al material compòsit 

𝝈𝒇: és la tensió a les fibres del material 

𝝈𝒎: és la tensió a la matriu del material 

Ec,t és el mòdul de Young del compòsit en la direcció transversa 

Ef és el mòdul de Young de les fibres 

Em és el mòdul de Young de la matriu 

Substituïnt les expressions de (4) a l’expressió de (3), s’obté que: 

'!
(!,#

= '$
($
· 𝑉" +

'%
(%
· 𝑉# (5) 

Aplicant l’equació (2), l’expressió (5) queda simplificada de la següent manera: 

)
(!,#

= *$
($
+ *%

(%
  (6) 

Finalment, el mòdul de Young del material compòsit a la secció d’estudi i en direcció 

transversal es pot expressar com a: 

𝐸!,, =
($·(%

*%·($.*$·(%
 (7) 

Aquesta expressió permet conèixer el mòdul d’un material compòsit en la seva direcció 

transversal.  

Segons la regla de la mescla, la variació del mòdul de Young en direcció longitudinal respecte 

al mòdul en direcció transversal es pot apreciar en la següent figura: 
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Figura 2. Gràfic entre el mòdul de Young per a fibres en direcció longitudinal i el percentatge de volum de fibres. 

Si s’implementa l’equació (7) al gràfic anterior, s’obtindria una relació tal que així: 

Figura 3. Gràfic comparatiu entre els valors de mòduls longitudinals respecte valors de mòduls transversals en funció del 

percentatge de fibra present a la secció.

La Figura 3 indica com no hi ha gaire resistència a la direcció transversal del material. Quan 

el percentatge de fibres tendeix a 1, la resistència millora dràsticament. 

Altres models matemàtics prediuen el comportament del mòdul de Young d’un compòsit en la 

direcció transversal. És el cas del model de Halpin-Tsai, un model empíric que prediu amb més 

precisió la corba taronja mostrada anteriorment. 
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El model de Halpin-Tsai es basa en la següent expressió: 

𝐸!,, = 𝐸# ,
)./0*$
)10*$

- (8) 

On: 

𝜁 és un quocient sobre la geometria del material. Val 2 en el cas d’estar sotmès a un mòdul a 

tracció transversal. Prèn un valor de 1 en casos on s’apliqui el mòdul de cisallament En aquest 

anàlisi, 𝜁 = 2. 

𝛽és un factor obtingut a partir de la següent fórmula: 

𝛽 =
2
&$
&%

31)

2
&$
&%

3.4
 (9) 

Comparant el model de Halpin-Tsai amb el model de Adam i Doner per a mòduls de Young 

transversals, s’arriba al següent gràfic comparatiu per a diferents ratis de matriu i fibres: 

 

Figura 4. Gràfic comparatiu entre el rati de mòduls de les fibres i la matriu. 

Aquest gràfic s’ha obtingut mitjançant mètodes numèrics i mètodes basats en elements finits. 

Els cercles blaus indiquen els punts obtinguts a partir del model de Halpin-Tsai. Com es pot 
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observar, aquests punts indiquen resultats precisos i propers als del model de Adam i Doner 

fins a un rati de 0,70 entre el mòdul de les fibres i el de la matriu. 

Pel que fa al mòdul de cisallament del material compòsit d’estudi, es pot obtenir a partir de 

l’expressió que es mostra tot seguit: 

)
5'(

= *$
5$
+ *%

5%
  (10) 

On: 

𝐺)4 és el mòdul de cisallament del material compòsit en el pla perpendicular a la força aplicada 

i paral·lel a les capes de fibra 

𝐺" és el mòdul de cisallament de les fibres 𝐺)4," en el pla perpendicular a la força aplicada  

𝐺# és el mòdul de cisallament de la matriu del material 

El mòdul 𝐺)4 es pot escriure com a: 

𝐺)4 =
5$·5%

*%·5$.*$·5%
 (11) 

El model de Halpin-Tsai proposa un canvi obtingut amb mètodes empírics en l’equació (11): 

𝐺)4 = 𝐺# ,
(5$.5%).*$·(5$15%)
(5$.5%)1*$·(5$15%)

- (12) 
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A mode d’exemple, a la Taula 1 es mostren valors dels mòduls de Young i de cisallament per a 

diferents tipus de materials compòsits: 

Material 
Fracció de fibra 

𝑽𝒇 

Ec,l (GPa), 
direcció 

longitudinal 

Ec,t (GPa), 
direcció 

transversal 
𝑮𝟏𝟐 (GPa) 

Fibra de vidre i 
epoxy 

0,60 40 9 4 

Fibra de vidre i 
polièster 0,42 32 7 3,1 

Kevlar 49 i 
epoxy 0,60 79 4,1 1,5 

Fibra de carboni 
i epoxy 

0,60 125 9 4,4 

Taula 1. Valors de mòduls de Young i mòduls de cisallament per a diferents tipus de materials compòsits. 

Els valors dels mòduls de Young per als diferents compòsits proposats a l’anterior taula, prenen 

un valor més elevat en el cas de la direcció longitudinal mentre que, a la direcció transversal, 

prenen valors molt menors.  

Les fractures es propaguen al llarg de la matriu del material i, per tant, la resistència del 

material serà menor a la resistència total de la matriu.  
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C.2.2 Anàlisi de la resistència del material segons la orientació de les fibres 

En aquest apartat es tractarà el cas en què les fibres no es trobin en una posició de 0º o 90º. 

 

Figura 5(a). Força aplicada en direcció longitudinal. Figura 9(b). Força aplicada en direcció transversal. 

A la Figura 5 (a), es mostra el cas en què la força aplicada al material es troba a 0º respecte la 

direcció de les fibres. Aquest és el cas de màxima resistència del material. A la Figura 5 (b), es 

mostra el cas tractat a l’apartat anterior, on la força aplicada sobre el material es troba a 90º 

respecte la orientació de les fibres. Aquest és el cas de menor resistència del material.  

Si es tingués una orientació diferent a les plantejades anteriorment, el mètode de càlcul ja no 

seria adequat. Caldria fer ús d’una expressió diferent. 

 

Figura 6. Eixos de coordenades en la direcció longitudinal i transversal. 

Pel cas en què les fibres estiguin orientades a un angle qualsevol respecte els eixos de 

coordenades, l’equació obtinguda empíricament que s’utilitzaria és la següent: 
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)
'!,)(

= !:;*<
'!,+(

+ , )
'!,,(

− )
'!,+(

- · 𝑐𝑜𝑠4𝜃 · 𝑠𝑖𝑛4𝜃 + ;=>*<
'!,#

  (13) 

(pg.480, LE Nielsen and RF Landel, Mechanical properties of Polymers and Composites, 2nd Edition) 

On: 

𝜎!,< és la resistència del material amb les fibres orientades a un angle 𝜃 

𝜎!,?  és la resistència del material en la direcció longitudinal 

𝜎!,; és la resistència a cisallament del material 

𝜎!,, és la resistència del compòsit en la direcció transversal 

𝜃 és l’angle respecte 0º al que es troben les fibres del compòsit 

Comparant diversos tipus de materials i a partir de l’equació (14), es pot obtenir un gràfic que 

mostra una disminució important a mesura que l’angle d’orientació de les fibres s’acosta a 90º: 

 

Figura 7. Gràfic comparatiu de diferents tipus de materials compòsits i la seva resistència segons l'angle d'orientació de les 
fibres. 

Per tal de controlar i homogeneïtzar les propietats del material en qualsevol direcció, la solució 

proposada són les capes laminades. Es disposen capes de fibra en diferents direccions una a 

sobre de l’altra per a obtenir propietats mecàniques semblants en qualsevol direcció del pla 

del laminat. Això permet aconseguir condicions isotròpiques al llarg del material. 
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 Les fibres se situen habitualment alternades a 90º i a 45º les unes respecte les altres. Aquesta 

disposició s’anomena creuada i permet obtenir condicions quasi isotròpiques: 

 
Figura 8. Orientació de les fibres per al cas unidireccional i el cas quasi isotròpic. 

 

Els plans entre els canvis d’orientació de les fibres són les zones susceptibles a trencament 

per fractura i les més fràgils del material. Tot seguit es compararan diferents direccions de 

fibres i la seva respectiva resistència a cada una d’elles per a la fibra de bor: 

 

Orientació de les 
fibres i direcció de la 

tensió aplicada al 
material 

Mòdul a tracció 
(GPa) 

Mòdul a compressió 
(GPa) 

Mòdul de 
cisallament (GPa) 

Fibres 
unidireccionals en 

direcció longitudinal 
275 260 7 

Fibres bidireccionals 
situades a 90º entre 
elles i força aplicada 

en la direcció 
longitudinal 

140 140 12,5 

Fibres bidireccionals 
situades a 90º entre 

elles i una força 
aplicada a 45º de la 
direcció longitudinal 

de cada capa 

28 28 83 

Taula 2. Valors de resistència a tracció, compressió i cisallament per a la fibra de bor. 
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Tal i com es pot identificar, el cas en què la resistència a tracció i a compressió és menor és 

quan la força s’aplica a 45º respecte la direcció longitudinal. Per contra, la resistència a 

cisallament augmenta en aquest cas respecte els altres.  

 

A més a més, a mesura que augmenta la tensió a tracció o compressió aplicada sobre el 

material, també augmenta la deformació del material. Arribats a una tensió concreta, la capa 

de 90º del material es fractura. Quan es produeix tal fractura, la capa en la direcció on s’aplica 

la força i la capa situada a 90º respecte la força aplicada, falla a la interfície. Un cop ha 

ocorregut la fractura, la capa logitudinal a la força carrega tota la tensió aplicada. Així doncs, la 

capa a 90º realment no aguanta cap força. En el següent gràfic, es pot identificar el punt de 

fractura de la capa de 90º: 

 

 

Figura 9. Gràfic comparatiu entre la tensió aplicada i la deformació. El canvi sobtat de pendent, és degut a la fractura de la 

capa de fibres orientades a 90º. 
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C.2.3. Orientació de les fibres per a la barra a torsió  

Per tal de que la barra a torsió del mecanisme tingui el comportament desitjat, s’ha hagut de 

determinar adequadament la orientació de les fibres de carboni.  

Una barra a torsió amb fibres unidireccionals orientades longitudinalment (Figura 10), 

proporcionaria un mòdul de Young molt elevat i, conseqüentment, seria molt rígid. La rigidesa 

del material en aquesta configuració no permetria el gir necessari per a la obertura dels panells 

solars. En canvi, quan es col·loquen làmines de fibres simètricament en capes a 0º, +45º, -45º, 

0º  simètricament, s’aconsegueix un laminat quasi isotròpic que permet el gir requerit.  

 
Figura 10. Compòsit de fibres unidireccionals. 

 
Figura 11. Laminat quasi isotròpic. 
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C.2.4. Teoria clàssica de laminats 

Un laminat és un material format per diverses capes de seqüències de fibres amb diferents 

orientacions (Figura 12). Per al cas d’aquest projecte, com que el material per al qual està 

formada la barra a torsió és un laminat quasi isotròpic, es farà ús de la teoria clàssica de 

laminats per a obtenir-ne les seves propietats mecàniques. 

 
Figura 12. Seqüències de diverses làmines amb distribucions de fibres. A la dreta es mostren les làmines apilades formant un 

laminat. 

 

La teoria clàssica de laminats (Classical lamination theory, CLT) s’utilitza per a predir la resposta 

d’un material compòsit format per làmines sotmès a certes càrregues i esforços. Aquesta 

teoria segueix una sèrie d’hipòtesis citades a continuació: 

• El gruix del laminat és molt inferior respecte les mides de la resta de la geometria 

• Cada làmina té un comportament homogeni i és ortotròpica 

• Les equacions constitutives de la teoria de laminats es poden emprar en geometries 

cilíndriques sempre i quan el radi de curvatura i el gruix compleixin la següent relació: 
𝑟
2ℎ > 50					(14) 

On: 

r és el radi de curvatura 

h és el gruix  

Pel cas de la barra a estudiar, aquesta relació és inferior a 50 i, per tant, no es pot 

resoldre analíticament a partir de la teoria de laminats. Per tal de determinar la 

viabilitat de la barra, a l’Annex C s’incorpora la simulació realitzada sota les condicions 

de treball d’aquesta mitjançant el programari Abaqus.  
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C.3. SIMULACIÓ DE LA BARRA A TORSIÓ DE FIBRA DE CARBONI I EPOXY 

La simulació realitzada de la barra a torsió amb fibra de carboni i matriu de resina epoxy, ha 

estat realitzada mitjançant el programari d’elements finits Abaqus, degut a un funcionament 

més intuïtiu per a la simulació de materials compòsits laminats respecte d’altres programes de 

simulació d’elements finits i el seu ús estès en les empreses d’àmbit aeroespacial. Per a fer-ho, 

s’ha sotmès la barra a un moment torsor de 2 N·m i s’han fixat les cares de la barra. La 

geometria utilitzada per a crear la peça en aquest entorn virtual ha sigut de tipus shell. 

El programari no mostra les unitats dels paràmetres a introduir, per la qual cosa, l’usuari és qui 

determina les unitats dels resultats quan introdueix els valors. La relació de les unitats és la 

següent: 

 
Taula 3. Relació d'unitats per introduir els valors al programa Abaqus. 

 

Els valors per als paràmetres introduits al programa per a la fibra de carboni i epoxy han estat 

obtinguts per un fabricant de tubs. Aquest fabricant, comercialitza tubs laminats de 0/45º/-

45º/0º. Les dades entrades al programari han estat les següents: 

𝐸)(MPa) 𝐸4(MPa) 𝐸@ (MPa) 𝐺)4 (MPa) 𝐺)@ (MPa) 𝐺4@ (MPa) 𝜈)4 𝜈)@ 𝜈4@ 

138000 9500 9500 5200 5200 1450 0,28 0,28 0,40 

Taula 4. Valors per al mòdul de Young, mòdul a tallant i coeficient de Poisson introduits al programari Abaqus. 
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El laminat de 0º/45º/-45º/0º introduit al programari es mostra tot seguit a la Figura 13: 

 
Figura 13. Laminat de 0º/45º/-45º/0º del tub de fibra de carboni i resina epoxy. 

 

S’ha simulat la barra per al cas de tenir un gruix de 0,3 mm per capa de laminat (1,2 mm de 

gruix total) així com per a un gruix de 0,6 mm per capa (gruix total de 2,4 mm). 

 

Per tal de simular les condicions de disseny del mecanisme i poder aplicar correctament un 

moment torsor al programari Abaqus, s’han creat els cilíndres als extrems de la barra que 

serien presents al mecanisme d’obertura i la mantindrien torsionada:  

 
Figura 14. Imatge del mecanisme d'obertura.  
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C.3.1. Tensions  

Les direccions de les tensions obtingudes es basen en la Figura 15: 

 
Figura 15. Direccions i nomenclatura de les tensions obtingudes en un material compòsit. 

 

C.3.1.1. Tensions per a un gruix de 1,2 mm 

Les tensions obtingudes en les diferents direccions basades en la Figura 24, es mostren a 

continuació. 

S’ha obtingut la següent simulació per a la direcció 11 a la capa 1 de laminat: 

 
Figura 16. Resultats obtinguts per a les tensions en la direcció 11 de la capa 1 de laminat. 

 

La tensió màxima en aquesta direcció és de 67,06 MPa i la mínima de -90,15 MPa. 
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S’ha obtingut la següent simulació per a la direcció 11 a la capa 4 de laminat: 

 
Figura 17. Resultats obtinguts per a les tensions en la direcció 11 de la capa 4 de laminat. 

 

La tensió màxima en aquesta direcció és de 51,76 MPa i -164,20 MPa. 

 

S’ha obtingut la següent simulació per a la direcció 12 a la capa 1 de laminat: 

 
Figura 18. Resultats obtinguts al programari Abaqus a la direcció 12 de la capa 1 de laminat. 

 
La tensió màxima en aquesta direcció és de 3,60 MPa i la mínima de -13,84 MPa. 
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S’ha obtingut la següent simulació per a la direcció 12 a la capa 4 de laminat: 

 
Figura 19.Resultats obtinguts al programari Abaqus a la direcció 12 de la capa 4 de laminat. 

 

La tensió màxima en aquesta direcció és de 12,76 MPa i la mínima de -2,67 MPa. 

 

S’ha obtingut la següent simulació per a la direcció 22 a la capa 1 de laminat: 

 
Figura 20. Resultats obtinguts al programari Abaqus a la direcció 22 de la capa 1 de laminat. 

 

La tensió màxima en aquesta direcció és de 1,26 MPa i la mínima de -24,93 MPa. 
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S’ha obtingut la següent simulació per a la direcció 22 a la capa 4 de laminat: 

 
Figura 21. Resultats obtinguts al programari Abaqus a la direcció 22 de la capa 4 de laminat. 

 

El valor de tensió màxima en aquesta direcció és de 4,148 MPa i la mínima de -25,35 MPa. 

 

S’ha obtingut la següent simulació per a la direcció 33 a la capa 1 de laminat: 

 
Figura 22. Resultats obtinguts al programari Abaqus a la direcció 33 de la capa 1 de laminat. 

 

En aquesta direcció les tensions són nul·les. 
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S’ha obtingut la següent simulació per a la direcció 33 a la capa 4 de laminat: 

 
Figura 23. Resultats obtinguts al programari Abaqus a la direcció 33 de la capa 4 de laminat. 

 

En aquesta direcció les tensions són nul·les. 
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C.3.1.2. Tensions per a un gruix de 2,4 mm 

Les tensions obtingudes en les diferents direccions basades en la Figura 15, es mostren a 

continuació. 

S’ha obtingut la següent simulació per a la direcció 11 a la capa 1 de laminat: 

 
Figura 24. Simulació de les tensions en la direcció 11 per a la capa 1 de laminat amb un gruix de 2,4 mm. 

 

La tensió màxima obtinguda en aquesta direcció és de 18,59 MPa i la mínima és de -26,54 MPa. 

 

S’ha obtingut la següent simulació per a la direcció 11 a la capa 4 de laminat: 

 
Figura 25. Simulació de les tensions en la direcció 11 per a la capa 4 de laminat amb un gruix de 2,4 mm. 

 

La tensió màxima obtinguda en aquesta direcció és de 12,64 MPa i la mínima és de -28,52 MPa. 
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S’ha obtingut la següent simulació per a la direcció 12 a la capa 1 de laminat: 

 
Figura 26. Simulació de les tensions per a un gruix de 2,4 mm en la direcció 12 de la capa 1 de laminat. 

 

La tensió màxima obtinguda en aquesta direcció és de 1,99 MPa i la mínima és de -6,47 MPa. 

 

S’ha obtingut la següent simulació per a la direcció 12 a la capa 4 de laminat: 

 
Figura 27. Simulació de les tensions per a un gruix de 2,4 mm en la direcció 12 de la capa 4 de laminat. 

 

La tensió màxima obtinguda en aquesta direcció és de 6,58 MPa. 
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S’ha obtingut la següent simulació per a la direcció 22 a la capa 1 de laminat: 

 
Figura 28. Resultats de la simulació per a les tensions en la direcció 22 de la capa 1  de laminat per a un gruix de 2,4 mm. 

 

La tensió màxima obtinguda en aquesta direcció és de 8,78 MPa. La tensió mínima obtinguda 

és de -8,68 MPa. 

 

S’ha obtingut la següent simulació per a la direcció 22 a la capa 4 de laminat: 

 
Figura 29. Resultats de la simulació per a les tensions en la direcció 22 de la capa 4 de laminat per a un gruix de 2,4 mm. 

 

La tensió màxima obtinguda en aquesta direcció és de 12,79 MPa. La tensió mínima obtinguda 

és de -7,723 MPa. 
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S’ha obtingut la següent simulació per a la direcció 33 a la capa 1 de laminat: 

 
Figura 30. Resultat de la simulació obtinguda per a les tensions en la direcció 33 de la capa 1 de laminat per a un gruix de 2,4 

mm. 
 

Les tensions en aquesta direcció són nul·les. 

 

S’ha obtingut la següent simulació per a la direcció 33 a la capa 4 de laminat: 

 
Figura 31. Resultat de la simulació obtinguda per a les tensions en la direcció 33 de la capa 4 de laminat per a un gruix de 2,4 

mm. 

 

Les tensions en aquesta direcció són nul·les. 
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C.3.2. Deformacions totals 

A continuació, es mostren els resultats obtinguts per a la simulació de deformació total de la 

barra per als gruixos de 1,2 mm i 2,4 mm. 

C.3.2.1. Deformacions totals per a un gruix de 1,2 mm 

El resultat obtingut per a un gruix de 1,2 mm pel que fa a les deformacions totals de la peça ha 

estat el següent: 

 
Figura 32. Deformacions totals obtingudes al programari Abaqus per a un gruix de 1,2 mm. 

 

El valor de la deformació màxima és de 0,04987 mm. 

C.3.2.2 Deformacions totals per a un gruix de 2,4 mm 

El resultat obtingut per a un gruix de 2,4 mm pel que fa a les deformacions totals de la peça ha 

estat el següent: 

 
Figura 33. Deformacions totals obtingudes al programari Abaqus per a un gruix de 2,4 mm. 

 

El valor de la deformació màxima és de 0,01089 mm. 
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C.3.3. Deformacions segons la direcció 

A continuació, es mostren els resultats obtinguts per a la simulació de deformació direccional 

de la barra per als gruixos de 1,2 mm i 2,4 mm. 

C.3.3.1 Deformacions segons la direcció per a un gruix de 1,2 mm 

A la direcció 1 la deformació direccional ha resultat en un valor màxim de 0,02967 mm i en un 

valor mínim de -0,02966 mm: 

 
Figura 34. Deformacions en la direcció 1 per a un gruix de 1,2 mm. 

 

A la direcció 2 la deformació direccional ha resultat en un valor màxim de 0,02945 mm i en un 

valor mínim de -0,02966 mm:  

 
Figura 35. Deformacions en la direcció 2 per a un gruix de 1,2 mm. 
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A la direcció 3 la deformació direccional ha resultat en un valor mínim de -0,04 mm: 

 
Figura 36. Deformacions en la direcció 3 per a un gruix de 1,2 mm. 

 

Concluint, els resultats obtinguts per a les deformacions direccionals per a un gruix de 1,2 mm 

s’ha resumit a la següent taula: 

 

Gruix de 1,2 mm Deformació direccional (mm) 

Direcció Màxim Mínim 

1 0,02967 -0,02966 

2 0,02945 -0,02966 

3 0 -0,04 

Taula 5. Taula resum dels resultats obtinguts per a les deformacions direccionals en un gruix de 1,2 mm. 
 

El valor màxim de la deformació direccional s’assoleix en la direcció 1, mentre que, el valor 

mínim s’assoleix en la direcció 3. 
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C.3.3.2 Deformacions segons la direcció per a un gruix de 2,4 mm 

A la direcció 1 la deformació direccional ha resultat en un valor màxim de 0,006541 mm i un 

valor mínim de -0,006543 mm: 

 
Figura 37. Deformacions en la direcció 1 per a un gruix de 2,4 mm. 

 

A la direcció 2 la deformació direccional ha resultat en un valor màxim de 0,006493 mm i un 

valor mínim de -0,006557 mm: 

 
Figura 38. Deformacions en la direcció 2 per a un gruix de 2,4 mm. 

 

A la direcció 3 la deformació direccional ha resultat en un valor mínim de -0,008526 mm: 

 
Figura 39. Deformació en la direcció 3 per a un gruix de 2,4 mm. 
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En conclusió, els resultats obtinguts per a les deformacions direccionals per a un gruix de 2,4 

mm s’ha resumit a la següent taula: 

 

Gruix de 2,4 mm Deformació direccional (mm) 

Direcció Màxim Mínim 

1 0,006541 -0,006543 

2 0,006493 -0,006557 

3 0 -0,008526 

Taula 6. Taula resum dels resultats obtinguts per a les deformacions direccionals en un gruix de 2,4 mm. 
 
 

Comparant els resultats obtinguts en les diferents direccions, els valors màxim i mínim de 

deformació direccional s’assoleixen en la direcció 1 

 

A l’apartat 5 d’aquest annex, es compararan els valors obtinguts per a la barra de fibra de 

carboni i resina epoxy amb els resultats obtinguts pel cas de l’alumini 7075 T6. 
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C.4. SIMULACIÓ DE LA BARRA A TORSIÓ PER A L’ALUMINI 7075 T6

La simulació realitzada de la barra a torsió per amb alumini 7075 T6, ha estat realitzada 

mitjançant el programari d’elements finits Ansys. Per a fer-ho, s’ha sotmès la barra a un 

moment torsor de 2 N·m aplicat a una de les cares i s’han fixat les dues cares a cada extrem 

de la barra, tal i com es pot identificar a la Figura 40: 

Figura 40. Condicions de contorn per a la simulació de la barra a torsió amb Alumini 7075 T6. 

La taula de dades introduïda per a l’Alumini 7075 T6 és la següent: 

Taula 7. Propietats introduïdes al programari Ansys sobre l'alumini 7075 T6. 

Pel que fa al mallat, s’ha aplicat un mallat de 0,5 mm per tal d’obtenir resultats més precisos. 

Com més petit és el mallat, més precisos són els resultats obtinguts. 

Un cop introduïdes les condicions de contorn al programa, es procedeix a simular la barra per 

tal d’obtenir els resultats necessaris. S’ha près un gruix de 2,4 mm per a l’estudi de l’alumini 

7075 T6. 
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C.4.1. Tensió equivalent de von Mises 

Els resultats per a la tensió equivalent de von Mises han estat els següents: 

 

 
Figura 41. Resultats per a la tensió equivalent de von Mises. 

 

Els punts on la tensió equivalent de von Mises és màxima es troben just als extrems de la barra 

i a les arestes on hi ha l’obertura de la secció. El valor de la tensió màxima és de 47,43 MPa. La 

línia fina de color negre indica la geometria original de la peça. 

 

 
Figura 42. Resultats per a la tensió equivalent de von Mises. 
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C.4.2. Tensió tallant

El resultat de la simulació per a la tensió tallant ha estat la següent: 

Figura 43. Resultat per a la tensió tallant a la que es troba sotmesa la barra. 

Pel que fa a la tensió tallant, el seu valor màxim també es troba als extrems de la peça i just a 

l’obertura de la secció. El valor màxim assolit és de 15,29 MPa, mentre que el valor mínim és 

de -15,29 MPa. Aquest resultat indica clarament que una de les cares de l’obertura treballa a 

compressió mentre que, l’altra cara, ho fa a tracció: 

Figura 44. Resultat per a la tensió tallant a la que es troba sotmesa la barra. 

Aquest resultat és correcte, ja que al tenir una barra de secció oberta, aquesta treballa d’una 

manera diferent respecte a una barra cilíndrica de secció tancada. 

Tracció 

Compressió 
Tracció 

Compressió 
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A la Figura 44, és possible comprovar el comportament teòric d’una barra de paret prima i 

secció oberta: 

Figura 45. Diferència entre el comportament d'una barra de paret prima de seccions obertes i tancada. 

Tal i com es veu a la Figura 45, pel cas d’estudi, una de les cares treballarà a compressió mentre 

que, l’altra, ho farà a tracció. És per aquest motiu que els resultats obtinguts marquen una cara 

en Vermell senyalant tracció i l’altra en blau, senyalant compressió. 

A la següent figura es mostra la deformació de la secció juntament amb l’acció de la tensió 

tallant marcada en un gradient de colors: 

Figura 46. Vista de la secció deformada amb els resultats de la tensió tallant marcats per gradient de  colors. 
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C.4.3. Deformació total  

La deformació total resultant d’aplicar el moment torsor a la barra és la següent: 

 
Figura 47. Deformació total de la barra a torsió degut al moment torsor aplicat. 

 

El valor obtingut per a la deformació màxima ha estat de 0,01228 mm, és a dir, 12,28 𝜇m. 

Aquest resultat és molt bo ja que indica que la barra no patirà grans deformacions. Les parts 

sotmeses a una deformació major són aquelles parts situades just a la meitat de la peça, ja que 

és la distància màxima respecte cada cara i, per tant, de cada fixació. 

 
Figura 48. Vista de la secció deformada. 
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C.4.4. Deformació direccional 

El resultat de la simulació en les condicions de treball aplicades a l’alumini han estat: 

 
Figura 49. Deformació direccional al llarg de l'eix x. 

 

Pel que fa a la deformació en l’eix x, el valor màxim deformat ha estat de 0,004 mm, és a dir, 4 

𝜇m. També es produeix a la part central de la peça. A diferència, però, de la deformació total, 

a la part dreta de la peça respecte l’eix longitudinal d’aquesta, és visible com treballa a tracció. 

En canvi, a la part esquerra, treballa a compressió. Això és degut al comportament de les 

seccions obertes que s’ha explicat anteriorment i a la seva manera de repartir els esforços. 

 
Figura 50. Deformació direccional al llarg de l'eix x. 
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C.4.5. Simulació dels canvis de temperatura  

El satèl·lit es troba sotmès a unes condicions de temperatura i radiació extremes que difereixen 

molt de les condicions terrestres. És per això, que s’ha realitzat una simulació aplicant els canvis 

de temperatura als quals es trobaria sotmès el mecanisme. El rang de temperatures es troba 

entre -40ºC i +80ºC. El gràfic aplicat a la simulació ha estat el següent: 

 
Figura 51. Gràfic dels canvis de temperatura als que se sotmet la barra durant un període de temps de 120 segons. 

 

Amb el gràfic anterior s’ha volgut simular les condicions de lluminositat sobtada i eclipse un 

cop el vehicle es trobi en òrbita. 

El resultat d’aplicar aquest augment i disminució de temperatura és el següent: 

 

Per a un temps de 0 segons la peça inicia l’estudi a -40ºC: 

 
Figura 52. Simulació del canvi de temperatura en temps 0 segons. 

 

Per a un temps de 10 segons la peça es troba a +23,64ºC a la cara exterior i a 23,57ºC a la cara 

interior: 

 
Figura 53. Simulació del canvi de temperatura per a un temps de 10 segons. 
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Per a un temps de 20 segons la peça es troba a +56,92ºC a la cara exterior i a 56,88ºC a la cara 

interior: 

 
Figura 54. Simulació del canvi de temperatura per a un temps de 20 segons. 

 

Per a un temps de 30 segons la peça es troba a +71,82ºC a la cara exterior i a 71,80ºC a la cara 

interior: 

 
Figura 55. Simulació del canvi de temperatura per a un temps de 30 segons. 

 

Per a un temps de 40 segons, la peça es troba a +70ºC tant a la cara exterior com a la cara 

interior: 

 
Figura 56. Simulació del canvi de temperatura per a un temps de 40 segons. 
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Per a un temps de 50 segons la peça es troba a +56,15ºC a la cara exterior i a 56,16ºC a la cara 

interior: 

 
Figura 57. Simulació dels canvis de temperatura per a un temps de 50 segons. 

 

Per a un temps de 60 segons la peça es troba a +38,79ºC a la cara exterior i a 38,81ºC a la cara 

interior: 

 
Figura 58. Simulació del canvi de temperatura per a un temps de 60 segons. 

 

Per a un temps de 70 segons la peça es troba a +19,39ºC a la cara exterior i a 19,42ºC a la cara 

interior: 

 
Figura 59. Simulació del canvi de temperatura per a un temps de 70 segons. 
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Per a un temps de 80 segons la peça es troba a -0,08ºC a la cara exterior i a -0,06ºC a la cara 

interior: 

 
Figura 60. Simulació del canvi de temperatura per a un temps de 80 segons. 

 

Per a un temps de 90 segons la peça es troba a -21,79ºC a la cara interior i a -21,82ºC a la cara 

exterior: 

 
Figura 61. Simulació del canvi de temperatura per a un temps de 90 segons. 

 

Per a un temps de 100 segons la peça es troba a -37,37ºC a la cara interior i a -37,39ºC a la 

cara exterior: 

 
Figura 62. Simulació del canvi de temperatura per a un temps de 100 segons. 
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Per a un temps de 110 segons la peça es troba a -39,99ºC a la cara interior i a -40ºC a la cara 

exterior: 

 
Figura 63. Simulació del canvi de temperatura per a un temps de 110 segons. 

 

Per a un temps de 120 segons la peça es troba a -40ºC a la cara interior i a -40ºC a la cara 

exterior: 

 
Figura 64. Simulació del canvi de temperatura per a un temps de 120 segons. 

 

A partir dels resultats obtinguts s’ha realitzat un gràfic comparatiu entre la temperatura de la 

cara interior de la barra i la de la cara exterior. A continuació, es mostra la taula de valors 

resultants.  
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Temps (s) Temperatura Interior (ºC) Temperatura Exterior (ºC) Diferència (ºC) 
0 -39,97 -39,92 0,05 

10 23,57 23,64 0,07 
20 56,88 56,92 0,04 
30 71,8 71,82 0,02 
40 70 70 0 
50 56,16 56,15 -0,01 
60 38,81 38,79 -0,02 
70 19,42 19,39 -0,03 
80 -0,06 -0,08 -0,02 
90 -21,79 -21,82 -0,03 

100 -37,37 -37,39 -0,02 
110 -39,99 -40 -0,01 
120 -40 -40 0 

Taula 8. Taula amb els valors obtinguts a l'estudi de temperatura de la barra a torsió a les cares interiors i exteriors de la 
peça. 

 

 
Figura 65. Gràfic de la temperatura a la cara interior de la peça en funció del temps (s). 

 

 
Figura 66. Gràfic de la temperatura a la cara exterior de la peça en funció del temps (s). 
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La diferència entre temperatures a les cares interiors i exteriors de la barra hi és present però, 

tot i així, és una diferència tant petita que no afecta al funcionament de la peça. Per tal de 

comprovar que realment no afecta al seu funcionament, s’ha calculat la dilatació longitudinal 

deguda al canvi de temperatura a la peça a partir de la següent expressió: 

 

∆𝐿 = 𝐿 + 𝛼∆𝑇					(16) 

 

On L és la longitud inicial de la barra, 𝛼 és el coeficient de dilatació tèrmica del material i ∆𝑇 és 

l’increment de temperatura. 

El coeficient de dilatació tèrmica per a l’alumini 7075 T6 és de 23,5·10-6 ºC-1. La temperatura 

inicial és de -40ºC.  

 

La Taula 9 mostra la dilatació de la peça respecte els paràmetres anteriors: 

Temps (s) Diferència de temperatura 
respecte -40 ºC (ºC) Dilatació tèrmica (mm) 

0 0,08 9,2·10-5 

10 63,64 0,073 

20 96,92 0,111 

30 111,82 0,129 

40 110,00 0,127 

50 96,15 0,111 

60 78,79 0,091 

70 59,39 0,068 

80 39,92 0,046 

90 18,18 0,021 

100 2,61 0,003 

110 0 0 

120 0 0 
Taula 9. Valors de dilatació tèrmica de la barra a torsió per als canvis de temperatura aplicats respecte una temperatura 

inicial de -40ºC. 
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Figura 67. Gràfic entre la dilatació longitudinal respecte la longitud inicial de la barra segons el temps transcorregut. 

 

Tal i com mostra la Figura 74, la dilatació longitudinal màxima que es produeix a la barra és a 

l’instant 30 segons, quan la temperatura assoleix els 70ºC. La dilatació produïda és de 0,128 

mm.  
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C.4.6. Flux tèrmic 

En aquest apartat s’analitzarà pels canvis de temperatura mostrats a l’apartat anterior una 

simulació sobre el flux tèrmic a la barra a torsió. 

 

Per un temps de 0 segons, el flux tèrmic màxim és de 0,013 W/mm2 

 
Figura 68. Flux tèrmic per a un temps de 0 segons. 

 

Per un temps de 20 segons, el flux tèrmic màxim és de 0,00989 W/mm2 

 
Figura 69. Flux tèrmic per a un temps de 20 segons. 
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Per un temps de 40 segons, el flux tèrmic màxim és de 0,00029 W/mm2, és a dir, 0,29 mW/mm2 

 

 
Figura 70. Flux tèrmic per a un temps de 40 segons. 

 

Per a un temps de 60 segons, el flux tèrmic màxim és de 5,1 mW/mm2 

 
Figura 71. Flux tèrmic per a un temps de 60 segons. 

 

Per un temps de 80 segons, el flux tèrmic màxim és de 5,73 mW/mm2: 

 
Figura 72. Flux tèrmic per a un temps de 80 segons. 
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Per un temps de 100 segons, el flux tèrmic màxim és de 4,75 mW/mm2: 

 
Figura 73. Flux tèrmic per a un temps de 100 segons. 

 

Per un temps de 120 segons, el flux tèrmic màxim és de 5,58·10-6 mW/mm2: 

 
Figura 74. Flux tèrmic per a un temps de 120 segons. 
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C.5. COMPARATIVA ENTRE AMBDOS MATERIALS 

En apartats anteriors s‘han dut a terme simulacions a la mateixa peça però per dos materials 

diferents: la fibra e carboni amb resina epoxy i l’alumini 7075 T6. Les simulacions realtzades 

han proporcionat resultats sobre paràmetres que són comuns pels dos casos com són les 

tensions equivalents de von Mises o les deformacions totals. En aquest apartat, es compararan 

els resultats obtinguts en ambdos casos per determinar quin material és el més adequat per 

aquest projecte. 

 
Figura 75. Imatge de dos tubs circulars de secció tancada, el de la dreta d'alumini 7075 T6, el de l'esquerra de fibra de 

carboni. 

C.5.1. Comparació dels valors obtinguts 

Per tal de comparar els valors obtinguts de la tensió en cada cas, s’ha generat una taula de 

valors: 

 Fibra de carboni amb resina epoxy 

 Gruix 2,4 mm 

 Capa 1 laminat Capa 4 laminat 
Tensió màxima (MPa) 18,59 (direcció 11) 12,79 (direcció 22) 
Tensió mínima (MPa) -26,54 (direcció 11) -28,52 (direcció 11) 
Deformació total (mm) 0,01089 
Taula 10. Resum dels valors obtinguts a les diferents simulacions per a la fibra de carboni amb resina epoxy. 
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 Alumini 7075 T6 
 Gruix de 2,4 mm 
 Capa isotròpica 

Tensió equivalent de von Mises (MPa) 47,43 
Deformació total (mm) 0,01228 

Taula 11. Resum dels valors obtinguts a les diferents simulacions per a la fibra de carboni amb resina epoxy. 
 

La Taula 10 i la Taula 11, indiquen com els valors de les deformacions totals són quasi iguals 

per al cas d’un gruix de 2,4 mm a la fibra de carboni amb resina epoxy com pel cas de l’alumini 

7075 T6. Si més no, la barra de fibra pateix 0,0139mm menys de deformació degut a l’elevada 

rigidesa de la fibra.  

 

Quan la fibra de carboni pateix una deformació, aquesta no serà visible fins que trenqui el 

material mentre que, pel cas de l’alumini, al ser un material molt més mal·leable, aquest no 

retornaria a la seva geometria original i la deformació seria visible. 

 

Pel que fa a les tensions, la diferència entre ambdós es fa notable. Pel cas de la fibra de carboni, 

la tensió màxima es dona a la direcció 11 i és inferior a la tensió equivalent de von Mises 

obtinguda per a l’alumini 7075 T6. Aquesta diferència és deguda a que a la fibra de carboni, les 

fibres del laminat treballen de diferent manera segons les seves orientacions, resultant en un 

valor més favorable per a la tensió.  

 

No s’han comparat les tensions equivalents de von Mises per a la fibra de carboni amb les 

tensions equivalents de von Mises de l’alumini 7075 T6 perquè la simulació per a una barra de 

fibra de carboni s’ha realitzat per a cada capa del compòsit, ja que és un laminat. Aquestes 

tensions equivalents, estudiades només en una sola capa de laminat, no proporcionen 

resultats fiables perquè són metodologies pensades per a materials isotròpics i la fibra de 

carboni amb resina epoxy no ho és.  
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C.5.2. Elecció del material  

Després d’avaluar ambdues opcions, s’ha pogut comprovar que les tensions resulten en valors 

menors per una barra fabricada amb fibra de carboni i resina epoxy. El coeficient de 

temperatura de la fibra de carboni és molt menor al de l’alumini en la direcció d’orientació de 

les fibres i, per tant, resultaria en una dilatació tèrmica inferior a la obtinguda en les 

simulacions de l’alumini 7075 T6. Pel que fa a la deformació deguda al moment torsor, els 

valors obtinguts són molt semblants. Tot i així, la deformació deguda a la torsió per una barra 

de fibra de carboni és menor que per alumini. 

Concluïnt, el material utilitzat per a la barra a torsió en el mecanisme d’obertura serà la fibra 

de carboni amb resina epoxy. 
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D.1. INTRODUCCIÓ 

En aquest annex es faran els càlculs corresponents a l’estructura del satèl·lit. El càlcul efectuat 

s’ha fet en condicions terrestres, ja que un cop l’estructura i, per tant, tot el satèl·lit es trobin 

en òrbita, ja no es trobarà sotmès a acció gravitatòria. S’ha considerat el cas en què l’estructura 

ja té tots els components al seu interior, considerant el seu pes total com a càrrega variable. 

Així mateix, es trobarà sotmesa al pes propi d’aquesta i a una càrrega variable total de 40 N 

repartida entre els tres compartiments. 

  

217



Disseny dels elements mecànics d’un satèl·lit de baixa òrbita Annex D 

 
 

D.2. NORMES D’APLICACIÓ 

Les normes d’aplicació per al càlcul estructural d’aquest projecte han estat les següents: 

• CTE-DB-SE 

• CTE-DB-SE-A 

 

Malgrat que l’estructura del satèl·lit no es contempli com a edificació, s’ha decidit aplicar el 

CTE per al càlcul estructural perquè es tracta d’una estructura que haurà de suportar cert 

nombre de càrregues permanents i variables mentre es trobi en condicions terrestres.  
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D.3. CARACTERÍSTIQUES GENERALS DE L’ESTRUCTURA 

En aquest apartat es mencionaran aspectes característics de l’estructura com les seves mides 

generals, els materials utilitzats i la fitxa tècnica d’aquests. 

D.3.1. Mides generals 

Les mides de l’estructura compleixen els requeriments que planteja el projectista per al disseny 

d’aquest satèl·lit. L’estructura tindrà una alçada de 300 mm i una amplada de 100 mm. A la 

Figura 1, es mostra una imatge del disseny 3D amb les mides acordades. Les bigues utilitzades 

per a aquest projecte són de perfil tubular. 

 

Figura 1. Cotes bàsiques de l'estructura. 

219



Disseny dels elements mecànics d’un satèl·lit de baixa òrbita Annex D 

 
 

D.3.2. Materials utilitzats 

El material utilitzat és Alumini 7075 T6. S’ha triat aquest material per a la seva baixa densitat, 

la seva bona resistència i durabilitat sota condicions tèrmiques extremes. Per a més detalls 

sobre la tria del material de l’estructura vegeu l’Annex A: Estudi d’alternatives. L’ús de l’alumini 

és molt comú en estructures on el pes és un factor limitant. Addicionalment, l’alumini és un 

material molt usat en aplicacions aeroespacials. A continuació, a la Figura 2, es mostra el 

disseny 3D de l’estructura per al satèl·lit. 

 
Figura 2. Disseny 3D de l'estructura del satèl·lit. 
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D.3.3. Fitxa tècnica dels pilars tubulars 

Els perfils utilitzats per a l’estructura són perfils de tipus tubular quadrades i de mides de 10 x 

10 mm amb gruix 2 mm en compliment amb la norma EN 573-3 per a l’alumini 7075 T6.  

 
Figura 3. Perfil quadrat amb dimensions. 

 

On b és 10 mm i e és el gruix de 2 mm. 

 
Figura 4. Perfil quadrat tubular d'alumini. 

 

Un perfil tubular quadrat d’alumini es pot soldar, laminar en calent o extruir. 
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D.3.4. Fitxa tècnica de les bigues 

El perfil utilitzat a la primera filera és un perfil rectangular de mides 7 x 12 mm d’alumini 7075 

T6 en compliment amb la norma EN 573-3.  

Els perfils utilitzats per a l’estructura a la segona i tercera filera són perfils rectangulars de 

mides de 7 x 25 mm en compliment amb la norma EN 573-3 per a l’alumini 7075 T6.  

Aquests perfils es troben normalitzats en perfils rectangulars de mides 25 x 12 mm. 

 

Com que la filera superior de mides 7 x 12 mm no es troba sotmesa a cap càrrega ni suporta el 

pes de l’estructura, no s’ha considerat per als càlculs dels apartats posteriors. Els càlculs 

realitzats per a les bigues s’han realitzat amb els perfils de 25 x 12 mm. 
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D.3.5. Unions entre elements estructurals 

Les unions entre els perfils tubulars es farà mitjançant unions soldades entre els pilars i les 

bigues tal i com es pot veure a la Figura 5 i 6 

 
Figura 5. Soldadura entre perfil tubular quadrat i barra transversal. 

 
 

Figura 6. Soldadura entre perfil tubular i barra transversal. 
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D.4. CÀLCUL DE LA BIGA METÀL·LICA 

D.4.1. Càlcul de les càrregues de l’estructura i combinacions 

Les càrregues a les que està sotmesa l’estructura són el pes propi de 7,7 N/m (segons diagrama 

obtingut mitjançant el programari Diamonds) i una càrrega variable total de 40 N, 3N a cada 

biga (segons requeriments i llistat de components interns al satèl·lit). 

 

Les càrregues permanents i variables han estat majorades segons el Codi Tècnic de l’Edificació 

CTE-DB-SE en situació permanent i transitòria.  

Sabent que el coeficient a aplicar en les càrregues permanents és de 1’35, la càrrega 

permanent majorada serà de 15,46 N.  

Sabent que el coeficient a aplicar en les càrregues variables és de 1’5, la càrrega variable total 

majorada és de 54 N. La càrrega unitària majorada és de 4,5 N. 
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D.4.2. Baixada de càrregues 

La baixada de càrregues de l’estructura ve donada per les forces tallants sobre els pilars 

ocasionats pel pes propi i la càrrega variable a aplicar. Aquest resultat s’obté mitjançant els 

diagrames obtinguts al programari Diamonds i la càrrega variable de 3N a cada biga 

(determinada als requeriments del projecte): 

 
Figura 7. Baixada de càrregues de l'estructura. 

 

La baixada de càrregues per a l’estructura és de 31,2 N a cada pilar. 
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D.4.3. Comprovació a flexió 

La comprovació a flexió es farà aplicant un mètode estàtic i seguint el Codi Tècnic de l’Edificació 

(CTE-DB-SE). 

Aquesta biga suporta una càrrega puntual p, calculada segons la combinació d’accions en una 

situació permanent o transitòria segons el CTE-DB-SE. 

 
  
 

La biga de 81 mm de llum està unida pels seus extrems a dos pilars. Les unions entre elements 

estan soldades, per tant, es tractarà com a una biga biencastada, on l/2 correspon a 40,5 mm. 

 

 
Figura 8. Biga biencastada amb càrrega aplicada al seu centre. 

 

El moment màxim es produeix al centre de la biga i el seu valor es calcula mitjançant la següent 

expressió: 

𝑀!" =
#·%
&

 (1) 

Aquest valor MEd no podrà superar la resistència a flexió de la secció, Mc,Rd que s’obté a partir 

de la següent expressió (2): 

𝑀',)" = 𝑊 · 𝑓*"  (2) 

 

On W és el mòdul resistent de la secció i fyd la resistència de càlcul del material que depèn de 

la tensió del límit elàstic del material i del coeficient parcial de seguretat del material (1,05). 

Considerant una càrrega variable majorada de 4,5 N (segons requeriment del promotor), el 

moment màxim té un valor de 91,125 N·mm. 

 

Sabent que la resistència de càlcul de l’alumini 7075 T6 és 500 N/mm2 i que està minorat pel 

coeficient parcial de seguretat de 1,05, el valor del mòdul resistent és de 0,191 mm3.  
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Segons la taula de perfils tubulars, el primer perfil que compleix el valor del mòdul resistent 

calculat és el perfil rectangular de 20 x 10 mm de gruix 2 mm on Wz= 0,276 mm3. 

Donat que es compleix la condició Med < Mc,Rd, la biga transversal haurà de ser, com a mínim, 

un perfil rectangular de 20 x 10 mm de secció i 2 mm de gruix. Tot i així, per seguretat, s’agafarà 

un perfil de 25 x 12 mm de 0,377 mm3 com a mòdul resistent. 

 

Els resultats de la comprovació a flexió segons la normativa del CTE-DB-SE han estat 

comprovats mitjançant el programari Diamonds. A continuació, es mostren els resultats 

obtinguts en N·m que validen els càlculs anteriors. A una distància L/2 de cada biga, s’obté un 

moment màxim en y de 88,76 N·mm 

 
Figura 9. Diagrama de moments flectors en N·m del perfil de l'estructura per a l'eix y. 
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Figura 10. Diagrama de moments flectors en N·m de l'alçat de l'estructura per a l'eix y. 

 
Figura 11. Diagrama de tallants en N de l'alçat de l'estructura per a l'eix y. 
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Figura 12. Diagrama de N en N al perfil de l'estructura. 
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D.4.4. Comprovació de la deformació (ELS) 

L’estat límit de servei (ELS) és aquell estat en què l’estructura estaria en unes condicions on la 

funcionalitat o durabilitat estarien amenaçades. 

Per al corresponent càlcul, s’ha emprat l’expressió (3) per a situacions de curta durada  i 

irreversibles establerta en la normativa del CTE-DB-SE: 

 

(3) 

La combinació de càrregues que s’ha utilitzat són les càrregues permanents i variables amb un 

coeficient de 1. El resultat és de x N per a les càrregues permanents i x N per a les càrregues 

variables. 

La comprovació de la fletxa activa es farà segons el CTE-DB-SE. La biga a considerar ha de 

complir la següent expressió (4): 

𝛿 < 𝐿/300 (4) 

On L és la llum de la biga a considerar. Considerant una L de 81 mm , el valor màxim que podrà 

tenir la fletxa segons el CTE-DB-SE és de 0,33 mm. 

La deformació que té la biga per a una càrrega variable total de 54 N s’ha calculat a partir del 

programari Diamonds i s’ha obtingut una fletxa de 0,000076 mm a l’eix x, 0,0035 mm a l’eix y 

i 0,000193 mm a l’eix z. A continuació, es mostren els diagrames obtinguts per a les fletxes en 

x, y i z.  

 
Figura 13. Diagrama de la deformada de l'estructura en l'eix x.  
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Figura 14. Diagrama de la deformada de l'eix y.  

  
Figura 15. Diagrama de la deformada de l'eix z.  

 
Com que la fletxa obtinguda als tres eixos és menor a l’establert al CTE-DB-SE, l’estructura 

compleix la fletxa activa permesa per normativa. 
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D.5. CÀLCUL DELS PILARS 

Tot seguit, es presenten les corresponents comprovacions de vinclament per als pilars de perfil 

tubular 10 x 10 mm de 2 mm de gruix de l’estructura. 

D.5.1. Comprovació del vinclament en els pilars 

La comprovació del vinclament es farà seguint el Codi Tècnic de l’Edificació (CTE-DB-SE-A).  

Els pilars suporten el pes propi de 31,2 N/m i una càrrega puntual unitària de 3 N a cada biga. 

El càlcul de la força normal màxima permesa per vinclament s’ha fet mitjançant la següent 

expressió (5): 

(5) 

 

On fyd és la resistència de càlcul de l’alumini corresponent, 𝜒 és el coeficient de reducció per 

vinclament i A l’àrea de la secció del pilar (per una secció de 10 x 10 x 2 mm de gruix de 64 

mm2). 

Per a la obtenció de 𝜒, cal calcular la corba de pandeig i l’esveltesa reduïda i entrar el valor 

obtingut en la següent taula: 

 
Taula 1. Obtenció dels coeficients de reducció per vinclament. 

 
 
 
 

232



Disseny dels elements mecànics d’un satèl·lit de baixa òrbita Annex D 

 
 

 
Per a la obtenció del valor de la corba de pandeig, s’ha utilitzat la següent taula per a bigues 

IPE d’acer: 

 
Taula 2.Obtenció del valor de la corba de pandeig per a una biga d’alumini. 

 

La corba de pandeig s’obtindrà a partir de la lletra c.  

El coeficient d’esveltesa reduïda es troba mitjançant la següent expressió (6): 

 

       (6) 

 

On la compressió crítica s’obté de l’expressió (7): 

 

       (7) 

 

On E és el mòdul de Young de l’alumini 7075 T6, Lk la longitud del pilar (de 340 mm) i I la inèrcia 

de l’eix de vinclament, que per aquest tipus de secció són equivalents. 

 

Amb una corba de pandeig de tipus c i una esveltesa de 0,992 la 𝜒 val 0,54. Amb aquests 

resultats, s’obté que el valor de la força normal màxima permesa pels pilars de l’estructura és 

de 16,46 kN. 
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E.1. INTRODUCCIÓ 

El present annex té com a finalitat calcular paràmetres sobre la nau i el seu llançament a l’espai 

així com de paràmetres orbitals del satèl·lit un cop posat en òrbita. La nau prevista i que enlaira 

típicament aquest tipus de vehicles espacials serà el Falcon 9 de la companyia SpaceX. És la 

opció de llançament més econòmica i permet calcular el cost d’enviament del satèl·lit a l’òrbita 

corresponent a partir d’un aplicatiu. 

 
Figura 1. Modelat 3D del coet Falcon 9. 

235



Disseny dels elements mecànics d’un satèl·lit de baixa òrbita Annex E 

 
Figura 2. Coet Falcon9 modelat en 3D al programari Blender. 

 

 
Figura 3. Renderitzat del coet Falcon9 modelat al programari Blender. 
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Figura 4. Satèl·lit plegat just després del llançament. 
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E.2. CONSERVACIÓ DE LA QUANTITAT DE MOVIMENT A LA PROPULSIÓ 

La propulsió dels coets és un cas on s’aplica el prinicipi de conservació de la quantitat de 

moviment. La massa del coet és variable, ja que els motors cremen contínuament combustible. 

Per al cas d’aquest llançament, es considerarà un coet que es mou en línia recta perpendicular 

a la superfície terrestre i a una velocitat 𝑣 relativa a la Terra. També s’ha considerat que el 

combustible es combustiona a un ritme constant i invariable amb el temps i que la resistència 

a l’aire és menyspreable. Així doncs, l’expressió (1) mostra la variació de massa del coet en 

funció del temps: 

𝑀 = 𝑀! − 𝑅𝑡	(1) 

On: 

M0 és la massa inicial del vehicle 

R és el ritme de combustió dels gasos 

t és el temps transcorregut 

 

Es pot pensar que els gasos són expulsats del vehicle a una velocitat relativa al coet que 

s’anomenarà 𝑢"----⃗ . A mida que els gasos són expulsats de l’interior, la velocitat del coet 

disminueix en funció de la massa del coet (M). Pel que fa a les forces externes que actuen sobre 

els cossos, la única força externa present és la força gravitatòria: 

𝐹⃗#$% = 𝑀𝑔	---⃗ 		(2) 

Aplicant el prinicipi de conservació de la quantitat de moviment i les expressions 1 i 2 s’obté 

l’expressió 3: 

𝑀𝑔	---⃗ − 𝑅𝑢"----⃗ = 𝑀
𝑑𝑣⃗
𝑑𝑡 	(3) 

Aquesta expressió serà l’expressió que definirà el coet. 

Els components −𝑅𝑢"----⃗  indiquen la força aplicada sobre el vehicle ocasionada pel gas expulsat. 

Aquest força s’anomenarà força d’impulsió 𝐹&--⃗ : 

𝐹&--⃗ = −𝑅𝑢"----⃗ = − 3
𝑑𝑀
𝑑𝑡 3 𝑢"----⃗ 			(4) 

El moviment del vehicle és perpendicular a la superfície terrestre, per la qual cosa, el vector 

velocitat de la força d’impulsió tindrà la direcció i el sentit de l’eix y positiu. 
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−𝑀𝑔 − 𝑅𝑢"' = 𝑀
𝑑𝑣'
𝑑𝑡 			 

Quan la velocitat relativa al coet 𝑢"'té sentit negatiu, 𝑢"' = −𝑢". Fent aquest canvi, 

l’expressió resultant és la següent: 

−𝑀𝑔 + 𝑅𝑢" = 𝑀
𝑑𝑣'
𝑑𝑡 			(5) 

 

Aïllant el terme diferencial de la velocitat relativa a la Terra (acceleració relativa) s’obté que: 

𝑑𝑣'
𝑑𝑡 =

𝑅𝑢"
𝑀 − 𝑔 

On -g és la contribució de la força gravitatòria terrestre a l’acceleració relativa i 
()!
*

 és la 

contribució de la força d’impuls a l’acceleració relativa. Aplicant l’expressió (1) de la massa del 

coet en funció de l’alliberament dels gasos de combustió s’obté: 

𝑑𝑣'
𝑑𝑡 =

𝑅𝑢"
𝑀! − 𝑅𝑡

− 𝑔				(6) 

L’expressió (6) es pot resoldre integrant a ambdós costats de l’equació respecte el temps: 

𝑣' = 8 9
𝑅𝑢"

𝑀! − 𝑅𝑡
− 𝑔: 	𝑑𝑡

%+

!
=	𝑢" 	8

𝑑𝑡
𝑀!
𝑅 − 𝑡

−8 𝑔	𝑑𝑡 = −
%+

!

%+

!
𝑢"𝑙𝑛

𝑀!
𝑅 − 𝑡+
𝑀!
𝑅

− 𝑔𝑡+ 

𝑣' = 𝑢" · 𝑙𝑛 9
𝑀!

𝑀! − 𝑅𝑡
: − 𝑔𝑡			(7) 

A partir de l’expressió (7) ja és possible calcular la velocitat del coet i la velocitat d’expulsió dels 

gasos del combustible. 

 

Si es té un ritme de combustió R de 14·103 kg/s i una força d’impulsió de 34000 kN, un 70% de 

massa de combustible i una massa inicial M0 de 2,85·106 kg, es pot obtenir la velocitat 

d’expulsió dels gasos del vehicle així com el temps total de combustió. Les dades proposades 

s’han extret de la missió del coet Saturn V del programa llunar Apolo. 

La força d’impuls serà: 

𝐹&--⃗ = − 3
𝑑𝑀
𝑑𝑡 3 𝑢"----⃗ 			 

Aïllant la velocitat d’expulsió dels gasos s’obté: 

𝑢" =
𝐹,

?𝑑𝑀𝑑𝑡 ?
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Substituïnt a l’expressió anterior per als valors proposats, la velocitat d’expulsió dels gasos del 

vehicle és de 2428,57 m/s o 2,43 km/s. 

 

La massa final del coet serà el 30% de la massa inicial, ja que un 70% de la massa inicial 

correspon a la massa del combustible: 

𝑀+ = 0,3 · 𝑀! 

La massa final tindrà un valor de 855 tones. 

El temps de combustió serà el resultat del quocient entre la diferència entre masses final i 

inicial i el ritme de combustió: 

𝑀 = 𝑀! − 𝑅𝑡	(1) 

On Rt equival a la massa de combustible 

𝑡- =
𝑀! −𝑀+	

𝑅  

El temps de combustió resulta en 142,5 s. 

Finalment, l’acceleració del vehicle per un temps de 0 segons serà: 

𝑑𝑣'
𝑑𝑡 =

𝑢"
𝑀!

3
𝑑𝑀
𝑑𝑡 3 − 𝑔 

El valor resultant per a l’acceleració del coet en temps 0 segons és de 2,12 m/s2. 

L’acceleració del vehicle per un temps final serà: 

𝑑𝑣'
𝑑𝑡 =

𝑢"
𝑀+

3
𝑑𝑀
𝑑𝑡 3 − 𝑔 

El valor resultant de l’acceleració del coet per a un temps final tf = 142,5s és de 29,96 m/s2. 

 

Finalment, la velocitat del coet per a un temps final de 142,5 segons s’obté a partir de 

l’expressió (7): 

𝑣' = 𝑢" · 𝑙𝑛 9
𝑀!

𝑀! − 𝑅𝑡
: − 𝑔𝑡			(7) 

La velocitat final del coet val 1,53 km/s. 
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E.3. TEMPS D’ÒRBITA DEL SATÈL·LIT 

Aquest projecte es basa en el disseny d’un satèl·lit de baixa òrbita. Es considera que una òrbita 

és de baixa òrbita quan es troba a una distància d’entre 200 i 2000 km per sobre del nivell del 

mar en l’apogeu o una òrbita amb un temps d’òrbita inferior a 128 minuts amb una 

excentricitat inferior a 0,25.  

 
Figura 5. Imatge sobre els diferents tipus d'òrbites exitents al voltant de la Terra. 

 

En aquest apartat es comprovarà que el satèl·lit dissenyat per a orbitar a 400 km d’alçada 

compleix els requisits sobre temps orbital. Per a la comprovació, es farà ús d’expressions tan 

antigues com són les lleis de Kepler. 

 

El període orbital T i la velocitat v per a una òrbita circular es troben relacionats a partir de la 

següent expressió: 

𝑣 =
2𝜋𝑟
𝑇 		(8) 

On r és el radi d’òrbita més el radi de l’objecte sobre el qual orbita (en aquest cas, la Terra). 

Aplicant la segona Llei de Newton al satèl·lit de massa m juntament amb la tercera llei de Kepler 

per tal de relacionar la velocitat v i el radi r s’obté: 

𝐺𝑀.𝑚
𝑟/ =

𝑚𝑣/

𝑟 	(9) 

Aplicant l’expressió (8) a l’expressió (9) s’obté l’expressió (10): 

𝐺𝑀.

𝑟/ =
4𝜋/𝑟
𝑇/ 		(10) 

Aïllant el paràmetre T del període orbital: 

𝑇/ =
4𝜋/𝑟0

𝐺𝑀.
		(11) 
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Per una alçada de 400 km i un radi terrestre de 6375 km, el període d’òrbita del satèl·lit 

dissenyat és de 5547,92 s, és a dir, 92,47 min.  

 

Aquest temps entre dins de les especificacions sobre baixes òrbites. S’ha considerat que la 

òrbita del satèl·lit és una òrbita circular. 
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F.1. INTRODUCCIÓ 

Els processos de fabricació de les peces d’una màquina o d’una estructura són factors claus 

per determinar la viabilitat del projecte. Cal avaluar la fabricabilitat de les peces que 

composaran una màquina per determinar si el projecte es podrà construir. És per això, que 

s’ha decidit analitzar les peces fonamentals presents en aquest projecte.  

 

En aquest annex, doncs, s’explicaran els diferents processos de fabricació  i la fabricabilitat que 

poden tenir les peces d’alumini i fibra de carboni necessàries per al muntatge i funcionament 

del satèl·lit. 
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F.2. PROCESSOS DE FABRICACIÓ DE LA FIBRA DE CARBONI 

La fibra de carboni juntament amb la resina epoxy és un dels materials compòsits més utilitzats 

en la indústria aeroespacial. Els processos de fabricació, però, no són processos habituals 

utilitzats en altres peces de materials isotròpics com l’acer o l’alumini. En aquest apartat 

s’explicaran els processos principals de fabricació d’aquest material compòsit tan valorat a la 

indústria. 

Els processos principals de fabricació de la fibra són: 

• Bobinat de filaments de fibra 

• Pultrusió 

• Laminació preimpregnada 

F.2.1. Bobinat de filaments de fibra 

El bobinat de filaments de fibra de carboni consisteix en enrotllar al voltant d’un mandril 

giratori les fibres de carboni prèviament impregnades de la resina desitjada. Aquest procés 

resulta molt efectiu en la fabricació de tubs. Un cop fabricat el tub, es retira el mandrí. 

 
Figura 1. Procés de bobinat de fibra de carboni. 
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F.2.2. Pultrusió 

El procés de pultrusió permet crear perfils poc comuns d’una manera simple i eficaç. Si amb el 

procés de bobinat es podien fabricar tubs de fibra de carboni i resina, en aquest mètode de 

fabricació, es poden fabricar no només perfils circulars tubulars sinó que també altres 

geometries més complexes. 

El procés comença amb la fibra de carboni verge enrotllada en bobines. Aquestes bobines es 

fan passar a través bobines separadores i s’impregnen de la resina desitjada. Un cop 

impregnats, es fan passar les fibres totes juntes i alhora per una matriu on s’escalfen i passen 

a través d’aquesta per obtenir la geometria desitjada. El sistema d’extracció estira el perfil al 

llarg de la seva longitud mentre una serra talla els perfils a les longituds acordades. 

 

 
Figura 2. Procés de fabricació de pultrusió. 

 

Les matrius epoxy són les que resulten en una major resistència respecte altres tipus de 

resines. 

El procés de pultrusió aconsegueix unes bones toleràncies geomètriques així com una baixa 

porositat a la peça final. 
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F.2.3. Laminació preimpregnada 

La laminació preimpregnada o prepreg és un procés utilitzat per aconseguir peces no tubulars 

i de superfícies corbes. En primer lloc, es prepara el material per capes de fibra i s’orienta cada 

capa de fibra en la direcció adequada. Cada capa es preimpregna de resina i es crea el laminat 

amb totes elles apilonades en les seves respectives direccions. Per últim, el laminat es posa 

dins d’un motlle que s’escalfa i al qual se li aplica pressió per obtenir la superfície desitjada. 

 
Figura 3. Procés de fabricació de laminació preimpregnada. 

 

En molts casos, les resines utilitzades són resines termoplàstiques, és a dir, que es poden 

reescalfar per refer les peces sense malmetre’n les propietats mecàniques. 
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F.2.4. Procés de fabricació de la barra a torsió 

Per a fabricar la barra a torsió de fibra de carboni i resina epoxy dissenyada a l’Annex B, cal 

triar el procés de fabricació adequat. Es tracta doncs d’un perfil de secció oberta: 

 
Figura 4. Imatge CAD de la barra a torsió. 

 

En una secció oberta, es podria fabricar un tub de secció tancada mitjançant bobinat de 

filaments i després mecanitzar-lo amb l’obertura. Si es fabriqués la barra per pultrusió, no es 

podria escollir la orientació de les fibres, ja que en aquest procés estarien totes orientades 

longitudinalment respecte la peça. Així doncs, degut a la orientació de les fibres en el cas de la 

barra d’aquest projecte, caldria fabricar el tub per bobinat orientant les fibres com s’ha 

especificat a l’Annex B i després mecanitzar l’obertura. 
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F.3. PROCESSOS DE FABRICACIÓ DE L’ALUMINI 

En aquest apartat s’explicarà com es preveu que serà la fabricació de les peces d’alumini 

compreses en aquest projecte. 

F.3.1. Procés de fabricació de l’eix 

L’eix situat a l’interior de la camisa del mecanisme d’obertura transmet el parell necessari per 

a obrir els panells solars. Es vol fabricar d’alumini 6082 T6, a partir d’un rodó de diàmetre 5 

mm mecanitzat amb el torn a un diàmetre final de 4 mm. Inicialment, es volia dissenyar l’eix 

amb un diàmetre menor degut a les mides reduïdes del satèl·lit. Finalment, s’ha determinat 

que no és possible la fabricació d’un eix a un diàmetre inferior a 4 mm perquè al tornejar-lo a 

un diàmetre tan petit, aquest quedaria pressionat i es doblaria.  

Així doncs, l’eix es fabricarà a partir d’un rodó de 5 mm i es tornejarà a un diàmetre de 4 mm.  

La rosca a l’extrem es realitzarà amb un tornejat interior a la profunditat especificada en els 

plànols de la peça. 

La peça final tindrà el següent aspecte: 

 

 
Figura 5. Imatge CAD de l'eix d'Alumini 6082 T6. 
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F.3.2. Procés de fabricació dels tubs separadors 

Els tub separador 1 es fabricarà a partir d’un rodó de 16 mm. El rodó es talla a la longitud 

necessària de 10,5 mm especificada al plànol. El forat interior es farà mitjançant diverses 

broques, començant per una broca de mida petita fins a arribar a una broca de 9 mm. La 

reducció del diàmetre de 16 mm als 15,75 mm es farà amb el torn i en una sola passada 

d’acabat de 0,25 mm.  Finalment, els xamfrans es fresen amb freses de planejar a 45º: 

 
Figura 6. Creació de xamfrans mitjançant una fresa. 

 

El resultat dels tubs hauria de ser tal que així: 

 
Figura 7. Tubs separadors. 
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F.3.3. Procés de fabricació de la camisa 

La camisa és l’element que cobreix l’eix del mecanisme. Està fet d’alumini 6082 T6.  

Aquesta peça es fabricarà mitjançant tornejat a partir d’un rodó de diàmetre 18 mm i forat 

interior de 2 mm. Els xamfrans es fresaran amb freses de planejar a 45º.  

El forat interior s’engrandirà mitjançant tornejat interior.  

 

 
Figura 8. Tornejat interior d'un perfil circular. 

 

Per últim, les rosques es mecanitzen amb un tornejat interior a la profunditat especificada en 

els plànols de fabricació.  

La peça final hauria de tenir el següent aspecte: 

 

 

Figura 9. Imatge CAD de la camisa del mecanisme d'obertura. 
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ANNEX G. MANUAL D’USUARI I MANTENIMENT 
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G.1. ESPECIFICACIONS TÈCNIQUES 

La finalitat del present annex és la realització d’un bon muntatge i manteniment del satèl·lit 

durant el període anterior al seu llançament per tal de que tots els components es trobin en 

perfecte estat i preparats per a funcionar.  

Les peces i components del satèl·lit en posició plegada són: 

 
Figura 1. Peces i components del sistema de tancament del satèl·lit. 

1. Estructura del satèl·lit 

2. Metall 1 

3. Metall 2 

4. Suport imant 

5. Mecanisme d’obertura dels panells solars 

6. Conjunt de plaques solars del costat llarg 

7. Conjunt de plaques solars del costat curt 

8. Cargol DIN 912 M2x6 mm 

9. Cargol DIN 912 M1,4x6 mm 

10. Cargol DIN 912 M1,4x8 mm 

11. Cargol DIN 912 M1,6x16 mm 
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Les especificacions tècniques del vehicle són: 

Paràmetre  

Pes dels components interiors Màx. 4 kg 

Pes total Màx. 10 kg 

Pes panells solars (4 costats del satèl·lit) 2,56 kg 

Mides posició plegada 34 x 10 x 10 cm 

Mides posició desplegada 34 x 70 x 67,9 cm 

Temperatura -45ºC a 80ºC 

Demanda energètica 17,23 W 

Taula 1. Especificacions tècniques del satèl·lit. 

 

 
Figura 2. Imatge CAD del satèl·lit muntat i plegat. 
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G.2. CONSIDERACIONS PER A L’USUARI 

G.2.1. Comprovacions preventives 

Les següents instruccions han de ser llegides per l’usuari abans de fer ús del vehicle espacial. 

L’usuari s’ha d’assegurar de desar aquest manual per a futures referències o per altres usuaris. 

• No utilitzar l’aparell en cas que falti una peça o si alguna de les peces o components 

interns es troben malmesos 

• Cal seguir les especificacions dels components interiors a partir de les seves 

corresponents instruccions.  

• Cal provar els components interns abans d’incorporar-los al vehicle 

• Qualsevol modificació pot averiar el funcionament del satèl·lit i/o averiar els 

components electrònics 

• La manipulació del vehicle es farà en instal·lacions lliures de partícules i brutícia que 

puguin malmetre el satèl·lit 

• El vehicle es col·locarà en una zona plana, seca i estable, lluny de qualsevol material 

corrosiu i humitat 

• Un cop muntat el sistema de tancament dels panells, no es pot manipul·lar cap dels 

metalls. 

• En cas de detectar restes de productes de la fabricació a l’interior del satèl·lit, cal 

informar al supervisador del muntatge 

• No es poden forçar de cap manera els panells solars i caldrà manipular-los amb cura 

G.2.2. Durant de les proves de funcionament 

• No manipular cap element durant el funcionament del mecanisme d’obertura 

• No inserir cargols ni cap altre component de ferreteria en situacions de proves i/o 

funcionament del vehicle 

• Cal estabilitzar l’estructura al terra abans de provar el mecanisme de desplegament 
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G.2.3. Ús i llançament del satèl·lit  

Per tal d’assegurar que el llançament és un èxit cal seguir les indicacions especificades a 

continuació: 

• Dipositar el vehicle en una superfície llisa i plana dins de la nau transportadora 

• Comprovar que la temperatura interior de la nau transportadora no supera els 60ºC  

• Assegurar que les peces metàl·liques del sistema de tancament es troben ben fixades i 

cargolades a l’estructura, de manera que les plaques no puguin desplaçar-se 

• No donar cap cop als panells solars al inserir el vehicle a la nau 

• Verificar abans del llançament que el mecanisme d’obertura ha estat prèviament 

torsionat el gir necessari per a l’obertura  
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G.3. MUNTATGE DEL SATÈL·LIT 

En primer lloc, cal situar l’estructura en una superfície llisa i plana sense objectes al voltant. En 

cas que l’estructura presenti algun defecte, no es pot procedir amb el muntatge de la resta de 

components i cal comunicar-ho al supervisor. 

G.3.1. Muntatge del mecanisme d’obertura 

Cal començar pel muntatge del mecanisme. Cal muntar les peces per ordre: 

 

 
Figura 3. Imatge CAD del mecanisme en secció longitudinal. 

 

Se situa la barra (1) entre la camisa i el tub cilíndric (5). Es col·loquen els rodaments (2) dins de 

la camisa (3) just sobre la superfície i seguidament els tubs separadors (6) als seus extrems per 

limitar i fixar els rodaments. Es fa passar l’eix (4) per dins de la camisa, prèviament entrat per 

un dels extrems de l’estructura, de punta a punta, fins a tenir la mateixa distància pels dos 

extrems. Es torsiona la barra (1) a un gir de 6,7º ajustant la camisa i el tub cilíndric (5) perquè 

quedin ben torsionat i fixe. Es munten els braços de suport dels panells solars (7) amb els seus 

corresponents cargols als forats roscats de la camisa (3) i del tub cilíndric (5). L’extrem lliure de 

l’eix passant (4) es fixa amb un tub separador (8) i el corresponent cargol amb arandela. Els 

braços de suport dels panells (7) es cargolen a la placa dels panells (9), prèviament cargolada 

2 
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als forats habilitats del panell superior. Es cargola el cargol presoner (10) a la camisa (3) per 

fixar la rotació de la barra de fibra de carboni a la bancada. Per últim, cal comprovar que tot 

està ben fixat. No es pot continuar el muntatge si no és correcte el muntatge del mecanisme 

d’obertura. 

G.3.2 Muntatge del sistema de fixació d’obertura 

Seguidament, es procedeix amb el muntatge del sistema de fixació un cop s’han desplegat els 

panells solars a 90º. A la Figura 4 s’identifiquen els components del sistema de fixació: 

 
Figura 4. Perfil del sistema de fixació dels panells desplegats. 

Es cargolen els suports de l’imant (1) a l’estructura. En cas d’estar en el conjunt de panells 

solars de costat curt, només cal situar l’imant de pol positiu (2) en contacte amb la superfície 

inferior del suport de l’imant (1) i l’imant de pol negatiu (3) en contacte amb la superfície plana 

superior del braç de suport dels panells (4). És important no obrir les plaques solars en aquest 

pas. En cas d’estar en el conjunt de panells de costat curt, cal situar una plaqueta (5) entre els 

imants després de situar cada imant (2) i (3)  a la superfície corresponent.   
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G.3.3. Muntatge del sistema de tancament  

El sistema de tancament consta de dos metalls aliats Cerrolow 174 que cal manipular amb 

extremada precaució i sempre amb ús de guants de protecció. 

 

 
Figura 5. Sistema de tancament del satèl·lit. 

Primerament, cal cargolar la placa de suport (1) a cada extrem dels panells solars amb els seus 

corresponents cargols i amb una femella i arandela a la part posterior del panell. Seguidament, 

es munta el metall 1 (2) a un dels extrems del panell cargolant-lo amb els cargols laterals 

corresponents a la placa de suport (1) situada als panells. Per últim, s’acosta amb cura els 

panell cap a l’estructura i es cargola el metall a ella. Cal repetir el procés amb l’altre extrem del 

panel però amb el metall 2 (3). 
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G.4. MANTENIMENT DEL SISTEMA 

• El vehicle s’ha de revisar després de cada prova realitzada. Cal comprovar que no s’hagi 

malmès cap peça i que el mecanisme gira correctament.  

• Cal emmagatzemar el satèl·lit en un espai tancat lliure d’elements corrosius, líquids o 

altres substàncies nocives que podrien afectar al vehicle.  

• La temperatura de l’espai d’emmagatzematge no pot superar als 25ºC per a una 

conservació adequada de tots els components abans del llançament. 

• En cap cas es poden aplicar lubricants a l’eix prèviament no autoritzats pel projectista 

• No es poden substituir les peces del satèl·lit sense autorització del projectista. 

• El satèl·lit s’ha de cobrir amb una tela a l’emmagatzemar per evitar pòsits de partícules 

als panells solars. 

• No es pot desmuntar el conjunt de panells solars en panells unitaris en cap cas. 

• No fer ús de combustibles, respalls o detergents per a netejar el vehicle 

• S’han de desconnectar tots els components interns abans d’emmagatzemar el vehicle 

després de l’últim ús 

• Un ús prolongat del vehicle sense el manteniment adequat pot derivar en un mal 

funcionament dels components i peces. 

• Els panells únicament es poden netejar amb teles prèviament autoritzades. 
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H.1. INTRODUCCIÓ 

En el present annex es descriurà la finalitat i funcionament dels components presents al 

satèl·lit. També s’adjunten les corresponents fitxes tècniques de cada un d’ells. 

Addicionalment, a l’últim apartat de l’annex, s’adjunta el rebut de comanda de les mostres de 

barres de fibra de carboni demanades per a desenvolupar el projecte. Tot seguit, a la Taula 1 

es mostra una taula resum dels components previstos per al projecte: 

 

Component  Consum energètic (W) 

Consum 
energètic +5% 
pèrdues (W) 

Marge 
(%) 

Total 
(W) 

Control de dades 
BeagleBone Black CPU 2,50 2,63 20% 3,15 

Comunicació 
Sistema de comunicació EyeStar-S4 1,70 1,79 20% 2,142 

Control d'altitud   
Volant d'inèrcia Sinclair de 10 m·N 1,05 1,10 15% 1,27 
GPS Novatel OEM719 1,80 1,89 15% 2,17 
Torsió magnètica SSDL iMTQ 1,00 1,05 40% 1,47 
Control d'altitud VectorNav VN-200 0,50 0,53 15% 0,60 
SolarMEM Sensor Solar (x6) 0,08 0,08 10% 0,09 

Bateria 
GOMSpace NanoPower BP4 0,32 0,34 30% 0,44 

Sensors 
Càmeres 5,00 5,25 10% 5,78 
Sensors de temperatura 0,10 0,11 10% 0,12 
CONSUM ENERGÈTIC TOTAL 8,95 9,40   17,23 

 
Taula 1. Llistat de components presents al projecte amb el seu consum. 
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H.2. BATERIA  

H.2.1. Nanopower BP4 

El model de bateria a incorporar és el Nanopower BP4 del fabricant GOMSpace. La finalitat 

d’aquest component és subministrar l’energia necessària als altres components del satèl·lit per 

a un correcte funcionament de la missió així com emmagatzemar reserves energètiques en cas 

d’eclipsi o períodes prolongats de penombra.  

 
Figura 1. Imatge 3D de la bateria BP4 (inferior)  i del mòdul superior P31u. 

 

 

La seva fitxa tècnica és la següent: 

 
Taula 2. Especificacions de la bateria Nanopower BP4 del fabricant GOMSpace. 
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El diagrama de blocs del sistema de bateria és el que es mostra a la Figura 2: 

 

 
Figura 2. Diagrama de blocs de la connexió entre la bateria Nanopower BP4 al Nanopower P31u. 

 
 

  

264



Disseny dels elements mecànics d’un satèl·lit de baixa òrbita Annex H 

 
 

Els connectors pin de la bateria són els següents mostrats a la Figura 3: 

 
Figura 3. Imatge on s'assenyalen la distribució dels pins de la bateria. 

On: 

P1 és el connector de la bateria amb els pins següents: 

 
Taula 3. Taula amb els pins de P1. 
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P2 és la sortida de l'interruptor d'alimentació: 

 
Taula 4. Informació sobre els pins de P2. 

 

P3 és el connector de connexió a terra 

 
Taula 5. Informació sobre els pins de P3. 

 
Les mides totals del mòdul són les següents: 

 
Figura 4. Cotes generals del mòdul BP4. 
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H.3. COMUNICACIÓ  

H.3.1. Eyestar S4 

Aquest component té com a objectiu transmetre les dades recollides pel satèl·lit a una velocitat 

diària de transmissió de 600 kB/dia a la xarxa Iridium de satèl·lits de comunicació. A la Figura 

5, es mostra una imatge del component: 

 

 
Figura 5. Imatge del component Eyestar S4. 
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H.4. CONTROL DE DADES 

H.4.1. BeagleBone Black CPU 

Aquest component té com a objectiu funcionar com  a ordinador del satèl·lit. Està format per 

un procesador AM3358 de 1GHz. Té 2 GB de capacitat d’emmagatzematge amb possibilitat 

d’inserció de tarjeta SD i 512 MB de memòria RAM. 

 

 
Figura 6. Imatge de la CPU. 

 

 
Figura 7. Parts senyalades del component. 
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H.5. CONTROL D’ALTITUD 

H.5.1. Volant d’inèrcia Sinclair 

El volant d’inèrcia s’utilitza per canviar el moment angular d’un satèl·lit de mides reduïdes 

sense l’ús de cap combustible. S’utilitza en canvis d’altitud, per exemple, en el cas que un 

telescopi vulgui enfocar a cert objecte estalar. Els volants, a més a més, permeten augmentar 

la càrrega útil del vehicle de llançament ja que permeten un estalvi notable en el pes dels 

satèl·lits a transportar. 

El funcionament intern del volant consta d’un motor elèctric que fa rotar una roda ràpidament 

i que, quan es vol conservar el moment angular, el satèl·lit gira proporcinalment en direcció 

oposada a la rotació d’aquest motor. 

Aquest component en cap cas és responsable de cap moviment de translació, ja que només 

permet la rotació del cos al voltant del seu centre de massa. 

 
Figura 8. Imatge del volant d'inèrcia de 10mNs. 
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La fitxa tècnica es mostra a la Taula 6: 

 
Taula 6. Fitxa tècnica sobre les especificacions del volant d'inèrcia. 
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Per a un corrent elèctric de 5V, el parell resultant és el següent: 

 
Figura 9. Gràfic representatiu dels parells obtinguts en el buit per a 5V de corrent. 

  

271



Disseny dels elements mecànics d’un satèl·lit de baixa òrbita Annex H 

 
 

H.5.2. GPS Novatel OEM719 

Aquest component és un dispositiu GPS de posicionament per a aplicacions espacials. És 

compatible amb el sistema de navegació Global Navigation Satellite System (GNSS).  

 
Figura 10. Imatge del GPS. 

La seva fitxa tècnica és la següent: 

 
Taula 7. Fitxa tècnica del GPS OEM719. 
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H.5.3. Torsió magnètica iMTQ 

Un magnetorquer o parell magnètic és un sistema per al control d’altitud i l'estabilització del 

satèl·lit construït a partir de bobines electromagnètiques. El magnetorquer crea un dipol 

magnètic que interactua amb un camp magnètic present a l’ambient, generalment el de la 

Terra, de manera que les contraforces produïdes proporcionen un parell útil. En combinación 

amb els volants d’inèrcia, ajuden a contrarrestar un excés de momento angular dels volants 

sense necesitar combustible. 

 
Figura 11. Imatge del magnetotorquer iMTQ. 

 

La fitxa tècnica del component és la següent: 

 
Taula 8. Fitxa tècnica del magnetorquer iMTQ. 
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H.5.4. VectorNav VN-200 

Proporciona informació sobre la velocitat, la posició i l’acceleració del vehicle mitjançant el 

sistema de navegació GNSS. 

 
Figura 12. Imatge del component VN-200. 
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La seva fitxa tècnica és la següent: 

 
Taula 9. Fitxa tècnica sobre el VectorNAV VN-200. 
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H.5.5. SolarMEM Sensor Solar NanoSSOC-A60 

El sensor solar Nano Sun Sensor on a Chip (nanoSSOC) és un sensor solar de dos eixos i de baix 

cost per al seguiment solar i posicionament de gran precisió. El dispositiu mesura l'angle 

d'incidència del raig solar en dos eixos ortogonals, proporcionant una alta sensibilitat basada 

en les dimensions geomètriques del component. 

 
Figura 13. Sensor de raigs solars NanoSSOC-A60. 

La seva fitxa tècnica és la següent: 

 
Taula 10. Fitxa tècnica del sensor. 
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El muntatge sobre els panells solars del satèl·lit es du a terme de la següent manera: 

 
Figura 14. Imatge de l'acomodació del sensor als panells solars d'una estructura de tipus CubeSat. 

 

Les cotes generals del sensor solar es mostren a la Figura 15: 

 
Figura 15. Cotes generals del sensor. 
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H6. COMANDA DE MOSTRES DE BARRES DE FIBRA DE CARBONI 

En aquest apartat, com a complement, s’adjunta la comanda de mostres de barres de fibra de 

carboni al fabricant. Aquestes mostres han permès determinar i estudiar la geometria de la 

barra per a una correcta adequació al projecte i als requeriments. 

 
Figura 16. Comanda de mostres al fabricant Epsilon Composites. 
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