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1. INTRODUCCIO

1.1 Antecedents

1.1.1 Peticionari

Aquest projecte es redacta a instancia de promotors amb interes de construir els elements

mecanics d’un satel-lit de baixa orbita.

1.1.2 Motivacions

El meu interes per als satél-lits i les tecnologies aeroespacials sorgeix amb la realitzacio, en
el treball de recerca de batxillerat, d’'un projecte d’una sonda estratosferica que va arribar
als 35 km d’alcada. Aquesta sonda tenia com a objectiu la captacio d’imatges i de dades
sobre diferents parametres com son les temperatures exteriors i interiors de I'habitacle, la
radiacidé cosmica mitjancant un sensor Geiger-Miiller, la inversié termica a la capa d'0z6 i

emetre la seva geo-localitzacié en directe per radiofreqiéncia.

"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 estratosferica (2016).
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Les motivacions per a aquest projecte sorgeixen a partir de l'interés per a |'enginyeria
mecanica aplicada a I'ambit aeroespacial. El satel-lit dissenyat pretén acostar i facilitar
I'entrada a I'ambit aeroespacial de grups de recerca cientifica i empreses d’'una manera

eficient i optimitzada.

1.1.3 Estat actual

La industria aeroespacial presenta un gran ventall de solucions a empreses de
telecomunicacions i serveis de geo-localitzacid. Segons la Oficina d’Afers de I'Espai Exterior
de les Nacions Unides, el setembre de 2021, al planeta Terra hi havia més de 7500 satel-lits
orbitant a baixa orbita. Tan sols durant I'any 2021, es van posar en Orbita més de 1400
satel-lits. Aixi doncs, la necessitat i la demanda actual en aquesta industria és evident pel
gue demostren les xifres i la creixent necessitat en el sector de les telecomunicacions de
vehicles aeroespacials. Per altra banda, els satél-lits sén de gran importancia per a captar

dades cientifiques.

1.2 Objecte

L'objecte d’aquest projecte és el disseny mecanic d’un satél-lit de baixa oOrbita. Els
principals components a projectar son 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
satel-lit de baixa orbita, el disseny de I'estructura, la simulacid per elements finits de les
peces necessaries, els corresponents calculs mecanics i estructurals i el disseny 3D del
conjunt. El projecte en la seva totalitat esta destinat a I'execucié i construccié posterior del

mecanisme d’obertura i la seva estructura.
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1.3.2 Requeriments

Els requeriments que planteja el projectista

per al disseny d’aquest satellit son els

seguents:

Tema Descripcio

Estructura capag de resistir un interval de
Estructura

temperatura de -452C a 1202C
Estructura Resistencia a la radiacié solar

Pressupost total amb el llangament del
Pressupost

satel-lit inclos de 800.000€

Alcada maxima de 1 metre i amplada
Dimensions

maxima de 1 metre del satel-lit desplegat

Mecanisme que no estigui accionat per un
Mecanisme motor i tingui el menor nombre de peces

possibles per minimitzar el risc d’error

Ha de resistir un interval de temperatura de
Mecanisme

-45°C a 80°C
Forca El pes a carregar de I'estructura és de 4 kg
Forga Pes maxim del satél lit de 10 kg
Mecanisme Cal desplegar entre 3 15 plaques solars

La funcio del satél-lit sera la captacio de
Funcio dades de temperatura i radiacié mitjangant

diversos sensors

Resistencia al rang de temperatura
Estructura

especificat i a les vibracions del llancament

Estructura amb la maxima lleugeresa
Forga

possible

Diferenciacio

El mecanisme ha de ser diferenciat i original

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

2.1 Condicionants del projectista

Els condicionants del projectista sén els seglients:

Pes del satel-lit

El mecanisme ha de ser de tipus passiu, és a dir, ha de funcionar sense
I’accionament de cap motor

Disminuir en la mesura del possible els costos de fabricacid del satel-lit
Dimensions reduides i optimitzades per al seu Us

Potencia necessaria per a alimentar als components electronics del satel-lit
Potéencia de reserva a la bateria del satel-lit

Tipus de missid i objectius del vehicle

La forca a véncer per a la correcta obertura de les plagues

2.2 Condicionants legals

AS9100:2018 certificacio per a gestio de qualitat per a organitzacions de disseny,
desenvolupament i proporcionament de productes i serveis d’aviacio,
aeroespacials o defensa.

AS6081 norma estandarditzada reguladora de peces, components falsos,
fraudulents o de mala qualitat de la indUstria aeroespacial.

AS9120:2016/AS9120B norma per a magatzems i distribuidors de peces per a
fabricants i proveidors de peces a la indUstria aeroespacial.

Reglament (UE) nim. 1332/2011 de la Comissid, de 16 de setembre de 2011 -
Requisits d'Us de l'espai aeri i procediments operatius per evitar col-lisions
aerotransportades

Reglament d'execucio (UE) 2019/947 de la Comissid, de 24 de maig de 2019, sobre
normes i procediments per a |'explotacié d'aeronaus no tripulades

Reglament delegat (UE) 2019/945 de la Comissid, de 12 de marg de 2019, sobre
sistemes d'aeronaus no tripulades i sobre operadors de tercers paisos de sistemes
d'aeronaus no tripulades

Reglament d'execucio (UE) nim. 923/2012 de la Comissid de 26/09/2012 - SERA
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e Reglament (UE) nim. 965/2012 de la Comissio, de 5 d'octubre de 2012 - Operacions
aeries

e Reglament d'Execucié (UE) nim. 1079/2012 de la Comissid

e Reglament d'Execucié (UE) num. 1207/2011 de la Comissio

e Reglament d'Execucié (UE) nim. 1206/2011 de la Comissio

e Reglament (UE) nim. 73/2010 de la Comissio

e Reglament (CE) nim 262/2009 de la Comissio

e Reglament (CE) nim 29/2009 de la Comissio

e Reglament (CE) nim 633/2007 de la Comissio

e Reglament (CE) num. 1033/2006 de la Comissid

e Reglament (CE) num. 1032/2006 de la Comissid

Normativa de seguretat i salut:

Llei de Prevencid de Riscos Laborals. Llei 31/1995, de 8 de novembre (BOE n2269 de 10-
11-1995). Modificada per la Llei 50/1998, de 30 de (BOE n2313 de 31-12-1998), la Llei
39/1999, 5 novembre (BOE n2266 de 6-11-1999. Correccio d’errades en el BOE n2271 de
12-11-1999), pel RD legislatiu 5/2000, de 4 d’agost (BOE n2189 de 8-8-2000. Correccio
d’errades en el BOE n2228 de 22-9-2000), la Llei 54/2003, de 12 de desembre (BOE n2298
de 13-12-2003), Llei 30/2005, de 29 de desembre (BOE n2312 de 30-12-2005), Llei
31/2006, de 18 d’Octubre (BOE n2250 de 19-10-2006) i per la Llei Organica 3/2007, de 22
de mar¢ (BOE n271 de 23-3-2007).

2.3 Condicionants ambientals

Els condicionants ambientals d’aquest projecte sén la radiacidé solar i el rang de
temperatura al que haura d’estar sotmes el satellit. Un cop en orbita, les condicions
climatiques difereixen molt respecte les terrestres. El vehicle haura d’estar sotmés a una
radiacio solar elevada i haura de funcionar en un rang de temperatures d’entre -409C i

809C.
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3. VISIO GLOBAL DE LA SOLUCIO

En aquest apartat es presenta la visio global de la solucié obtinguda per al disseny dels
elements mecanics del satel-lit de baixa orbita.

L’objectiu del projecte és dissenyar I'estructura i un mecanisme d’obertura de les plagues
solars d’un satel-lit de baixa orbita sense I'accionament de motors. Per solucionar-ho, s’ha
dissenyat el mecanisme d’obertura a partir d’un ressort que funciona a torsio. L'estructura
s’ha dissenyat en base a les mides estandard d’un satel-lit de tipus CubeSat (nanosatel-lit).

El disseny final es mostra a continuacio:

Figura 2. Imatge del satel-lit desplegat.

10
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Figura 3. Imatge renderitzada del satel-lit plegat.

Figura 4. Imatge renderitzada del mecanisme d'obertura.

'estructura es fabricara a partir d’alumini 7075 T6 per la seva baixa densitat i durabilitat.
S’ha vist que la seva fabricacié 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 esta composat per un ressort a torsié que estara pretensat a 6,72. Quan es
desprengui el sistema de tancament dels panells solars, actuara el ressort girant els 6,72
pels quals ha estat dimensionat generant un parell d’obertura que acabara donant una

velocitat angular al sistema prou gran com per desplegar les plaques solars.

11
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4. ALTERNATIVES DEL PROJECTE

Per tal de trobar la solucido optima en compliment amb els requeriments definits, s’ha
realitzat un estudi d’alternatives que inclou I'estudi i la tria d’un tipus de satel:lit que
compleix les limitacions de pes, una solucié per a I'estructura, un tipus de mecanisme
d’obertura per a les plaques solars, el tipus de plagues solars per al satel-lit i la tria dels
materials més adequats per a I'estructura i el mecanisme d’obertura. Per a cada objecte
d’estudi, s’ha realitzat una taula comparativa on s’ha avaluat mitjancant valors ponderats

guina és la solucio optima.
4.1 Estudi dels tipus de satél-lits

Per tal de dissenyar 'estructura per al satel-lit, s’ha fet un estudi segons mides i pes en
satel-lits més comuns al mercat aeroespacial aixi com la tipologia per determinar la mida i

les especificacions adequades per al disseny.

12
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Els avantatges i inconvenients de cada tipus de satél-lit en funcié als requeriments del projecte

es mostren tot seguit:

Tipus de satel-lit

Avantatges

Inconvenients

Smallsat

-Dimensions grans
-Més espai per a components

interiors

-Pes elevat

-No compleix els requeriments

Microsatel-lit

-Mida adequada

- Més espai per a components

-Pes elevat

-No compleix els requeriments

interiors
Nanosatel-lit -Mida adequada -Compleix els requeriments
-Espai adequat per als
components interiors
-Dimensions adequades
-Pes baix
Picosatel-lit -Pes baix -Poc espai interior per a components
- Mides massa petites
Femtosatel-lit -Pes baix -Poc espai interior per a components

- Mides massa petites

Taula 2. Avantatges i inconvenients per a cada tipus de satellit.

Smallsat | Microsatel-lit | Nanosatél-lit | Picosatel-lit | Femtosatél-lit
Factor | Pes(g) |p | P8 |P pg | P | P8 P | P8 P g
Cost de fabricacio | 80 6 480 | 7 560 9 720 9 | 720 10 800
Dimensions de | 40 3 120 | 6 240 9 360 7 | 280 6 240
I'estructura
Massa de I'estructura | 30 3 90 |6 180 9 270 8 | 240 8 240
Compliment dels | 70 0 0 4 280 10 | 700 8 | 560 7 490
requeriments
Massa total del satel-lit | 90 0 0 4 360 10 | 900 9 | 810 8 720
Valor maxim (suma - 10) | 3100 690 1620 2950 2610 2490
Taula 3. Estudi del valor ponderat per als tipus de satél-lit.

Segons la puntuacié obtinguda a I'estudi ponderat, s’escull el satél-lit de tipus nanosatel-lit.

13
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4.2 Estudi dels tipus de nanosatél-lits CubeSat

Després de determinar que el tipus de satel-lit escollit és el nanosatel-lit, s'agafaran les
estructures de tipus CubeSat i es determinara quina d’elles és la optima per al disseny
d’aquest satel-lit. Els CubeSats poden tenir diverses configuracions pero generalment tots

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

U 2U 3U || 6U 12U

Figura 5.Comparativa entre les diferents configuracions de CubeSats.

1U 2U 3U 6U 12U
Factor | Pes(g) | p |pg |P pg [P | P8 P |pg |P p-g
Cost de fabricacio | 80 9 720 |9 720 9 720 7 | 560 7 560
Dimensions de I'estructura | 40 6 240 |7 280 9 360 8 | 320 7 280
Massa de I'estructura | 30 8 240 |8 240 9 270 7 | 210 7 210
Compliment dels | 70 6 420 |7 490 10 | 700 8 | 560 6 420
requeriments
Valor maxim (suma - 10) | 2200 1620 1730 2050 1650 1470

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

S’ha escollit el CubeSat de tipus 3U, ja que és el que millor puntuacio ha obtingut en I'estudi

ponderat.

14
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4.3 Estudi dels materials de I'estructura

Per dissenyar |'estructura adequadament i per al seu correcte funcionament, cal triar el
material optim 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 fabricacid, baix cost i bones propietats mecaniques que garantitzen la
resisténcia de I'estructura a fatiga durant totes les fases d’una missié espacial.

L’aspecte clau per a I'eleccié del material és un pes baix, és a dir, la reduccié de massa el
maxim possible, ja que el cost del lancament és proporcional a la massa del satel-lit.

A més a més, I'estructura estara sotmesa a un ambient térmic molt extrem perque les
temperatures poden oscil-lar entre els -452C als 1209C. Caldra limitar al material a una certa
rigidesa degut a que una deformacid elastica excessiva podria malmetre I'estructura i la
seva carrega.

Cal mencionar que una estructura d’alumini per a un satel-lit tipus nanosatel-lit pesa tan
sols uns 20 grams més que una estructura del mateix tipus fabricada de materials
composits. Per tant, degut a les dimensions del satel-lit, el material no influira decisivament
en el pes total. Aixi doncs, es prioritzaran altres factors com les seves propietats

mecaniques i les seves propietats téermiques.

15
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Material

Avantatges

Inconvenients

Alumini 6061 T6

- Preu econdmic
- Facilment fabricable

- Bon coeficient de dilatacio

-Pitjors propietats mecaniques
- No es fon en cas de reentrada a

I'atmosfera

Alumini 7075 T6

-Preu adequat

-No es fon en cas de reentrada a

-Densitat baixa
- El material es fon a la

reentrada a I'atmosfera

-Facilment fabricable I'atmosfera
-Bones propietats mecaniques
-Bon coeficient de dilatacio

Aliatges de magnesi (Mg AZ91D) -Bon coeficient de dilatacié - Més car

- Fabricacio complexa

Fibra de carboni amb resina epoxy

- Molt bona resisténcia

- Densitat baixa

- Coeficient de dilatacid negatiu
longitudinalment i bon

coeficient transversal

-Més car

Taula 5. Avantatges i inconvenients per a cada tipus de material de fabricacid de I'estructura del satél-lit.

Fibra de
Alumini Alumini
Mg AZ91D | carboni +
6061 T6 7075 T6
resina epoxy
Factor | Pes (g) p pg | P pg | p pg |p p-g
Cost del material | 40 9 360 |9 360 8 320 6 240
Dilatacid i contraccio a canvis de | 80 7 560 |8 640 8 640 10 800
temperatura
Joc dimensional | 80 7 560 |9 720 7 560 10 800
Compliment dels requeriments | 70 8 560 | 10 700 8 560 |9 630
Valor maxim (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 puntuacié obtinguda a I'estudi ponderat, el material dptim seria el composit de
fibra de carboni amb resina epoxy. Tot i aixi, el seu competidor immediat, I'alumini 7075
T6, ha obtingut una puntuacié molt ajustada.

Per les dimensions que ha de complir el satel-lit i mirant com aquestes afectarien al pes
total, no és necessari utilitzar un material com la fibra de carboni perque només permetria
estalviar en 20 grams el pes total de I'estructura respecte una estructura fabricada amb
alumini 7075 T6. Per tant, malgrat tenir millors propietats, com que la puntuacio de
I'alumini 7075 T6 és molt similar, s’escollira I'alumini 7075 T6 com a material per a
I"estructura per estalviar costos i obtenir un resultat equivalent. A partir de un CubeSat de
12U, la reduccié del pes si 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 |'estructura

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

dissenyades per al satel-lit.

e Alternativa 01

Aquesta alternativa té un reforg a la part inferior i esta simplificada als altre dos pisos per
facilitar la unid entre les plaques solars i I'estructura. Aquest disseny no té les ranures
classiques que presenten les estructures de CubeSat pero permet flexibilitat per a les

unions amb les plaques.

w;”’*

-JU
A%

V-

/ > v
Figura 6. Disseny de |'alternativa 01 de I'estructura.

e Alternativa 02

Aguesta alternativa presenta ranures que se solen troben freqliientment en estructures de

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

presenta menys espai a on col-locar-les.

Figura 7. Disseny de I'alternativa 02 de I'estructura.
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Alternativa d’estructura

Avantatges

Inconvenients

Alternativa 01

-Simplicitat estructura
-Flexibilitat per a les unions pels

panells

- No té tants reforgos

Alternativa 02

- Més proteccions als laterals

-Moltes ranures

amb els panells

-Dificultat per a posar les unions

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

Alternativa 01 | Alternativa 02
Factor Pes (g) P p-g p pg
Cost de fabricacio 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 maxim (suma - 10) 2600 2420 2220

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

Segons la puntuacio obtinguda a I'estudi ponderat, s’escollira I'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 satel-lit, es fara en primer lloc un estudi de totes

les tecniques d’obertura de les plaques solars existents a I'actualitat:

Teécnigues actives

e Motor electric

e “Boom” desplegable
e “Boom” inflable

e Desplegament rotatiu
e Guia mecanica

e “Booms” amb barres de tipus tisora

Teécnigues passives

e Aliatges amb recuperacio de forma
e Molles helicoidals

e Molles atorsio

e Barres atorsid
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Tipus d’obertura

Avantatges

\ Inconvenients

Obertures amb técniques actives

Motor electric

-Sistema retractil dels panells
-Alta precisio

-Es necessaria energia extra
-Necessari un circuit de control
-Ocupa molt d’espai

-Necessita un sistema de transmissio
a moviment rotacional

-Muntatge complicat

“Boom” inflable

-Permet la instal-lacio 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 I'obertura
del mecanisme és impredictible
-Poden haver-hi perdues de pressié
al tanc de gas durant el llangament o
impactes

- Perd rigidesa

- No compleix les especificacions
dels satel-lits de tipus CubeSat

“Boom” desplegable

-Permet la instal-lacio de grans
panells solars

-Bona rigidesa després de
I'obertura del mecanisme

-El seu volum emmagatzemat
és petit

-Problemes de fiabilitat a I'obertura
-Possibles problemes d’esquerdes

“Boom” amb barres de tipus tisora

-Bon aprofitament de I'espai

-Nomeés es pot fer servir en panells
solars de tipus “thin-film”

- La distancia maxima total dels
panells esta limitada

- No és retractil

-Pes elevat

Desplegament rotatiu

-Volum baix abans del
desplegament

-Bona relacié pes-poténcia

- Accepta panells solars “thin-
film” i rigids

- Desplegament complex

- Es necessita un motor electric

- Es produeixen moments torsors
addicionals al desplegar els panells

Guia mecanica

-Bona precisié

-Retractil

-Inclou articulacions

-Procés fiable i predictible

- Inclou amortiment al final del
procés de desplegament

-Requereix moltes peces mecaniques
-Nomeés es pot utilitzar per a un
panell solar

-Només és aplicable per a panells
solars rigids

-Lubricacié complicada

Obertures amb técniques passive

S

Aliatges amb recuperacié de
forma

- Poques peces mecaniques
- No ocupa espai

-No és adequat per a grans panells
solars

-No és retractil

-Problemes de fiabilitat a I'obertura

Molles helicoidals

- Poques peces mecaniques

- No ocupa espai

-Es pot utilitzar juntament amb
aliatges de recuperacio de
forma

-No és adequat per a grans panells

solars

-No és retractil

-Problemes de fiabilitat a I'obertura
-Dificil de muntar als panells

-Es necessari un gran volum d’espai
per al muntatge
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Molles a torsid dins de xarnera

-Poques peces mecaniques
-No ocupa espai

- Fiable i predictible

- Admet panells solars “thin-
film” i rigids

-Pes molt baix

-Es pot utilitzar juntament amb
aliatges de recuperacio de
forma

-El moment es transmet a cada
placa directament
-Desaccelera al arribar a la
posicio final de desplegament

-No és retractil

-Poca forga mecanica

-Apte per a moments torsionals
baixos

-La posicid final dels panells queda
indefinida

Barra a torsio

-Poques peces mecaniques
-No ocupa espai

- Fiable i predictible

- Admet panells solars “thin-
film” i rigids

-Pes molt baix

-Es pot utilitzar juntament amb
aliatges de recuperacio de
forma

-El moment es transmet a cada
placa directament
-Desaccelera al arribar a la
posicio final de desplegament

-No és retractil

-Poca forga mecanica

-Apte per a moments torsionals
baixos

-La posicid final dels panells queda
indefinida

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

Motor “Boom” “Boom” “Boom” barres | Desplegament Guia
eléctric inflable desplegable tisora rotatiu mecanica
Factor | Pes | p | pg P | pg p p-g p-g p p-g p p-g
(8)

Cost de fabricacié | 70 7 | 490 6 420 6 420 350 5 350 6 420

Fiabilitat de | 100 6 | 600 4 | 400 5 500 500 5 500 4 400
funcionament

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

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

Compliment dels | 80 7 | 560 6 480 6 480 480 5 400 6 480
requeriments

Valor maxim (suma - 10) | 3700 2370 1850 2070 2000 1920 1850

Taula 10. Estudi del valor ponderat dels tipus de mecanismes actius.
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Molles Molles a
Aliatges helicoidals torsié amb Barra a torsid
Xxarnera
Factor Pes(g) | P | PB | P | P8 | P | PB p p-g
Cost de fabricacié 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 80 7 560 7 560 9 720 9 720
requeriments
Valor maxim (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 I'estudi del valor ponderat, s’obté que el mecanisme
amb millors caracteristiques és de tipus passiu i el de la barra a torsid. Un aspecte clau que
ha determinat la tria de la barra a torsié per sobre de la molla a torsié és la seva manera
de funcionar.

Una barra a torsi6 treballa de la seglient manera:

1, tjr:dd

4

Figura 8. Tensions en una barra a torsio.
En canvi, una molla a torsid no treballa de la mateixa manera:

% >

Figura 9. Molla a torsio amb un moment aplicat.

Aixi doncs, és més optim I'Us de la barra a torsié ja que té un major aprofitament de

I’energia disponible.
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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 optim. A continuacid, es presenten una llista de materials amb els seus

respectius avantatges i inconvenients.

Material

Avantatges

Inconvenients

Alumini 7075 T6

-Facilment fabricable
-Bones propietats mecaniques

-Bon coeficient de dilatacid

-Es dilata més en cas d’augment de

temperatura

Fibra de carboni amb resina epoxy

- Molt bona resisténcia

- Densitat baixa

- Coeficient de dilatacid negatiu

longitudinalment i bon

coeficient transversal

- Poden haver-hi dificultats en la
fabricacio

-Material és més car

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

Fibra de carboni
Alumini 7075 T6
amb resina epoxy
Factor | Pes (g) o p-g o p-g
Cost del material | 30 10 300 8 240
Dilatacié i contraccio 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 maxim (suma - 10) | 3000 2270 2940

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

La puntuacié en l'estudi ponderat indica que per al disseny del mecanisme, el material

optim és el composit de fibra de carboni amb resina epoxy. Tot i aixi, com que les

puntuacions obtingudes sén molt similars, es realitzara una simulacid mitjancant

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

les condicions de treball.
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4.7 Estudi de les plaques solars per al satel-lit

Les plaques solars fotovoltaiques son dispositius que converteixen |'energia solar en

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

als components electronics del satel-lit.

Les diverses opcions comunes d’Us domestic i industrial de plagues solars que hi ha al

mercat actual son les seglients:

Silici monocristal-If Silici policristal-If Thin-film
Rendiment 15%-21% 13%-16% 6%-11%
Import 400€ 150€ 250€
Avantatges Alt rendiment Import més economic Pes baix
Major eficiencia Estetic
Més estetic Capa flexible
Inconvenients Cost elevat Rendiment mig-baix Rendiment molt baix

Taula 14. Caracteristiques 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 Alt rendiment
Estetic Major eficiéncia
Capa flexible Pes baix
Inconvenients Rendiment molt baix Cost elevat

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

La instal-lacio dels panells fotovoltaics per a aquest satél-lit es fara amb panells d’arsenur

de gal-li, ja que es valora més el rati eficiencia-superficie i pes baix que el cost que pugui

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

satel-lit a projectar sén petites en comparacidé amb satél-lits de gran mida, per tant, cal

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

optim.
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5. DISSENY DEL MECANISME D’OBERTURA

En aquest apartat s’explicara 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 I'Us definit en els requeriments per al projecte, aquest vehicle espacial ha de servir
per a la deteccid de radiacio, de temperatura i per a la obtencid d’imatges terrestres. Amb
els objectius de la missio definits, és possible calcular la poténcia necessaria a obtenir
mitjancant les plaques solars. Un cop dimensionada la poténcia, es trien el nombre de
plagues solars i es determina el pes que tindran. Aquest factor condiciona la distribucio de
les plaques al voltant de I'estructura i el parell que haura de vencer el mecanisme per a

I'obertura. El parell d’obertura és I’Gltim condicionant en el disseny del mecanisme final.

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

e Tipus de missid i objectius del vehicle

e Poténcia necessaria per a alimentar als ordinadors, sensors i cameres del satel-lit
e Poténcia de reserva a la bateria

e Elnombre de plaques solars i la seva distribucid

e Laforcaavencer per ala correcta obertura de les plagues

L’energia mitjana per cada orbita és un aspecte fonamental a I’hora de calcular la potencia.
Defineix quanta poténcia disponible hi ha a cada orbita i, per tant, quanta energia es pot
consumir per orbita sense que la bateria es descarregui i en moments d’eclipsi tingui la

reserva energetica suficient.

La poténcia del satel-lit s’ha calculat segons I'energia mitjana per oOrbita restant un

percentatge de reserva energetica.
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5.1 Pressupost energetic mitja en orbita

L’objectiu d’aquest apartat és determinar el consum energetic del satel-lit i, per tant, dels

components interns per a preveure quina poténcia sera necessaria i dimensionar les

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

vehicle:
Consum
Consum energétic  energétic +5% Marge Total
Component (W) perdues (W) (%) (w)
Control de dades
BeagleBone Black CPU 2,50 2,63 20% 3,15
Comunicacid
Sistema de comunicacio EyeStar-S4 1,70 1,79  20% 2,142
Control d'altitud
Volant d'inércia Sinclair de 10 m:N 1,05 1,10 15% 1,27
GPS Novatel OEM719 1,80 1,89 15% 2,17
Torsié magnetica 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

Cameres 5,00 5,25 10% 5,78
Sensors de temperatura 0,10 0,11 10% 0,12
CONSUM ENERGETIC TOTAL 8,95 9,40 17,23

Taula 16. Demanda energetica necessaria per al satel-lit.

Cal tenir en compte al dimensionar les plaques, que el satel-lit es trobara en periodes

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 seglient grafic:

Lighting and Eclipse Times for ISS-Like Orbit
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5/5/2021
6/2/2021

Figura 10. Intervals de Sol i eclipsi per I'orbita de I'Estacio Espacial Internacional.

Com que |'0rbita del satel-lit sera de 400 km per sobre del nivell del mar, aquest grafic
serveix com a dada referent als periodes de Ilum a aquesta altitud, ja que son dades
obtingudes de I'estacio espacial internacional, que també orbita prop dels 400 km d’algada.
Per tant, el periode luminic més desfavorable sera de 35 min d’eclipsii 57 min de llum solar,

corresponent als pics més baixos del grafic anterior. Prenent les dades de la taula seglient:

Consum energetic (W) Area Il-luminada a les plaques solars Perdues (%)

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

| calculant I’energia solar mitjana amb els parametres anteriors s’obté que I’energia mitjana
necessaria per al funcionament del satel-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 periode de 35 min I'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, I'energia subministrada seria suficient.

Tot i aixi, s’afegiran 4 panells a cada costat de |'estructura per tenir en compte les possibles

inclinacions a les que pugui estar sotmes el satel-lit.
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Cada panell té una massa de 160 g, 4 panells tindrien una massa de 640 g. 4 panells
col-locats en serie, tenen una longitud total de 392 mm. El repartiment de la massa dels
panells s’efectuara segons la distribucido mostrada a la Figura seglent per tal d’uniformitzar

la forca necessaria a I'obertura:

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

El moviment d’obertura s’ha dividit en dos etapes:
e FEtapa 1: actua el ressort a torsio des dels 02 fins al valor de 'angle girat calculat a

I'apartat B.3.2

5

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

Es prén 2 N-m com a valor de partida per al calcul del parell. L'equilibri de moments acaba
resultant en una acceleracié de 25 m/s’per a un parell de 2 N-m. L’acceleracié angular
resulta en 169,83 rad/s?. La forca inercial val 12,53 N per a aquestes dues acceleracions. La
reaccio R dels rodaments és igual a |la forca d’inércia (equilibri de forces en x) i val 12,53 N.
Un cop comenca a girar, passat 'instant inicial a 02, el moment del ressort dependra de
I’angle girat. La velocitat angular final per a un angle girat de 6,792 és de 6,3 rad/s. Aquest

angle ha estat calculat a I'apartat B.3.1. de I'’Annex B per a un parell de 2 N-m.
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e FEtapa 2: el ressort deixa d’actuar un cop girat I'angle necessari i gira fins a arribar a
una posicio de 909. 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 I'etapa 2 de moviment.

L’energia mecanica del procés d’obertura ha de ser superior a les péerdues mecaniqgues
degudes al fregament, és a dir, 0,945 mJ. A I'etapa 1, per a un parell torsor inicial de 2 N-m,
una velocitat angular final de 6,3 rad/s, I'energia valdra 16,7 mJ. A I'etapa 2, per a una
velocitat angular inicial de 6,3 rad/s i una velocitat angular final de O rad/s, I'energia valdra
17,82 mJ. En ambdues etapes del moviment, |’'energia és superior a les perdues per energia

mecanica. 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 seccié de la barra a torsié

Per a determinar la seccio de la barra a torsidé s’ha tingut en compte que la inércia de la
barra fos el menor possible. S"ha comparat una barra de seccié circular tancada amb una
barra de seccio circular oberta. Cal que la inércia tingui un valor baix per tal de que giri
I'angle necessari que permet assolir el parell necessari al mecanisme. S’ha calculat I'angle
girat a partir del moment torsor, la longitud de la barra, el modul d’elasticitat transversal i
la inércia obtinguda. Aquest calcul s’ha iterat per a diferents valors de longitud de la barra,
diferents valors del modul d’elasticitat transversal (segons el tipus de material) i segons la

geometria de la seccio escollida (veure apartat B.3.2 a I’Annex B).

Una seccid circular oberta té una inércia 7 vegades inferior a la inercia de la mateixa barra

pero de seccio tancada. A més a més, el comportament de la barra és diferent:

Closed
tube

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

Aguest comportament es validara al capitol 6 d’aquest document corresponent a I’Annex

C de Simulacions.

Calculant les inercies per ambdds 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 inércia a torsid de la seccid oberta és de 171,72
mm* mentre que, per a la seccid tancada de radi 6 mm, la inércia a torsié resulta 1201,91
mm?*. El quocient entre aquests dos resultats és de 7. Aixd significa que per a una seccid
tancada, la inércia a torsio sera 7 vegades major a la d’una seccidé oberta. L'objectiu de la
barra a torsio és que sigui elastica i no rigida per assolir el gir necessari. Es per aquest motiu

gue es tria la seccid oberta per al disseny d’aquest mecanisme.
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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 seccid, s'obté que per a un material de 5,2 GPa de modul

d’elasticitat transversal I'angle de gir necessari per al ressort és de 6,72. La seccio final és

e

la seglient:

Figura 15. Seccid definitiva per a la barra a torsio a estudiar.
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5.5 Disseny mecanic del mecanisme passiu

En aquest apartat, s’explicara el principi de funcionament del disseny mecanic del

mecanisme d’obertura del satél-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 posicié de 902. Un cop arribada a aquesta posicio, els panells havien
de trobar-se amb un topall que eviti que continuin girant, degut a les condicions de gravetat

zero a les que es troben un cop en orbita.

Els panells no giraran més de 902 degut a un imant de pol positiu situat al costat interior

de la part superior de I'estructura (1) i a un imant de pol negatiu (2) situat al brac¢ de suport

dels panells solars:

Figura 16. Vista en algat del sistema de fixacid a 90° d'imants.
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5.5.2 Principi de funcionament de les plaques solars plegades

L’aspecte de la solucid trobada amb els panells plegats és el seglient:

Figura 17. Imatge CAD del satél-lit amb els panells plegats.

Per tal de que no es malmetin els panells solars durant I'enlairament del satél-lit i per a
tenir un objecte més compacte durant I'ascensid, era necessari el disseny d’un mecanisme
de tancament que mantingués les plaques plegades pero que alhora s’obris un cop arribés
a 'orbita 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 permes estalviar en pes i espai, aspectes claus per
al bon disseny del vehicle. Es per aixd, doncs, que s’ha realitzat mitjancant 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 caracteristica que es fon a 792C, temperatura

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

18:

Figura 18. Sistema de tancament dels panells solars per a I'ascensio fins a I'orbita.

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

esquerra, respectivament:

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

Un cop fos I'aliatge (3) que uneix I'estructura amb els panells, comenca a actuar la torsié

de la barra de fibra de carboni corresponent al mecanisme superior d’obertura dels panells.
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5.5.3  Principide 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 torsio (4) fabricat de fibra de carboni per disminuir-ne el pes. El tub
és de seccid oberta per augmentar la seva elasticitat. En un extrem esta fixat a
I'estructura mitjancant la camisa (5) i I'eix. El ressort inicialment esta pretensat, intentant

obrir el panell, pero esta retingut per el tancament de I'aliatge.

Figura 20. Vista en seccio del mecanisme d'obertura.
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Un cop es fon I'aliatge Cerrolow 174 de la part inferior de |'estructura plegada, comenca a

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

etapes:
Mg (Nm) Z N
2 ]
| 0
i | » 00)
6,7 90
Figura 21. Grafic de les forces presents en les etapes 1 i 2 del moviment d'obertura.

w (rad/s) 4
631

' | p 6(9)
6,7 90

Figura 22. Grafic de la velocitat angular en funcio de I'angle girat en les etapes 1i 2
del moviment d'obertura.

En la primera etapa, el ressort empenta el bra¢ de suport de les plagues solars i aguest
adquireix una velocitat de gir. Aquesta etapa dura entre els 02 inicials i els 6,72 pels que ha
estat pretensada la barra. En la segona etapa, des dels 6,72 fins als 902 finals, el sistema de
plagues segueix rotant gracies a la velocitat angular assolida a partir del parell del ressort
(Figura 22). Per evitar que el ressort, al retornar a la seva posicio inicial, freni el gir dels
panells, s’ha afegit un trau colis al brag¢ de suport de les plaques. D’aquesta manera, el brac

de suport queda lliure.
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A la Figura 23 es mostra en un exemple simple el moviment lineal del passador en un trau

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

S’estira el cargol que es troba dins del trau colis a una distancia x respecte la posici¢ inicial
del cargol. Un cop es deixa anar el cargol, aquest agafa velocitat fins que arriba a una
distancia -x. Un cop assoleix la distancia -x, la molla fara retornar el cargol a la posicié inicial,
per0 com que el cargol haura assolit una velocitat, aquest se seguira desplacant per dins

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

Per al cas del ressort a torsid que es té en el projecte, posant un trau colis permet que la
barra un cop hagi girat els 6,72 pels quals ha estat pretensada, no retorni a la posicid inicial

a les plaques, ja que les frenaria i el mecanisme no funcionaria entre 6,72 i 909.
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La barra a torsio, un cop ha transmes el parell necessari per a girar els panells, aconsegueix

que la camisa interior (7) i I'eix (8) girin solidariament gracies als rodaments (9) situats als

extrems.

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

El brag suport (10) situat entre els panells solars i la camisa, és el que transmet el parell als
panells. Aquest brac de suport s’ha dissenyat amb radis el més grans possibles entre els
diferents canvis de seccié de la peca per tal d’evitar una gran concentracio de tensions en

fases de comprovacié del funcionament a la Terra.
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5.6 Comprovacions per a l'eix i els rodaments

'eix treballa de la seglient manera:

18 18
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\\\\
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Figura 26. Seccio 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 maxim al punt més desfavorable sera de 56,52 N-mm. L’eix no compte
amb cap canvi de seccio, per la qual cosa no hi ha concentracid de tensions. A partir de
I'el-lipse ASME s’ha obtingut un coeficient de seguretat de 5,17. Com que és superior a 1,

vol dir que I'eix esta ben dimensionat i no trencara.
Pel que fa als rodaments, la comprovacio estatica i dinamica i la posterior comparacié de

cada forga equivalent amb la capacitat de carrega i dinamica indicada pel fabricant verifica

que el rodaments aguantaran la carrega a la que es trobaran sotmesos.
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6. CALCULS | SIMULACIONS DEL MECANISME

A partir de I'estudi d’alternatives sobre el tipus de materials per al mecanisme d’obertura,
s’ha arribat a la conclusid, a partir d’una taula de valor ponderat que, I'alumini 7075 T6 i la
fibra de carboni amb resina Epoxy, son els dos materials amb millor puntuacié degut a les
seves propietats mecaniques i les necessitats del satel-lit. Conseqlentment, es va decidir
realitzar les simulacions de la peca per als dos tipus de materials, per tal d’identificar el seu
comportament sotmes a les condicions d’orbita del satél-lit. Es procedeix, doncs, amb

I"explicacié dels resultats obtinguts.

6.1 Orientacié de les fibres per a la barra a torsié

Una barra a torsié amb fibres unidireccionals orientades longitudinalment (Figura
27a) proporcionaria un modul de Young molt elevat i, conseqientment, seria molt
rigid. La rigidesa del material en aquesta configuracié no permetria el gir necessari per a
la obertura dels panells solars. En canvi, quan es col-loquen lamines de fibres
simetricament en capes a 09, +459, -452, 02 simetricament, s’aconsegueix un laminat

guasi isotropic que permet el gir requerit (Figura 27b).

(a) (b) D
‘out-of-plane’

‘through-the-thickness’

0°
fibre 45°
-45°
0°
-45°
45°
X, 0°
‘transverse’ [0/45/-45/Q]s

matrix

X,
‘longitudinal’
‘parallel’

Figura 27. Composit de fibres unidireccionals (a) i laminat quasi isotropic (b).
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Per al calcul de laminats quasi isotropics, s’utilitza tipicament la teoria classica de laminats
(Classical lamination theory, CLT), que permet predir la resposta d’'un material composit
laminat sotmeés a certes carregues i esforcos. Aquesta teoria segueix una serie d’hipotesis
d’obligat compliment per a poder aplicar les seves equacions constitutives:

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

e (Cadalamina té un comportament homogeni i és ortotropica

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

cilindriques sempre i quan el radi de curvatura i el gruix compleixin la seglient relacio:

" S50
2h

On:
r és el radi de curvatura

h és el gruix

Pel cas de la barra a estudiar, aquesta relacié és inferior a 50 i, per tant, no es pot resoldre
analiticament 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 torsio.
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6.2 Simulacié de la barra a torsié de fibra de carboni i epoxy

6.2.1 Condicions de contorn per a la simulacié

La simulacié realitzada de la barra a torsié amb fibra de carboni i matriu de resina epoxy,

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

funcionament més intuitiu per a la simulacié de materials composits laminats respecte

d’altres programes de simulacié d’elements finits i el seu Us estes en les empreses d’ambit

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

les cares de la barra.

Els valors per als parametres 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

0/459/-452/02. Les dades entrades al programari han estat les seglents:

E1(MPa)

Ez(MPa)

E3 (MPa)

612 (l\/IPa)

613 (I\/IPa)

G23 (MPa)

V12

V13

V23

138000

9500

9500

5200

5200

1450

0,28

0,28

0,40

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

] Viewport: 1 Modek Model-1 Part: BARRA TORSIO SIE/E| £ Viewport:3  Ply Stack Plot =lolx]

Figura 28. Laminat de 09/452/-452/0¢ del tub de fibra de carboni amb resina epoxy.
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Per tal de simular les condicions de disseny del mecanisme i poder aplicar correctament un
moment torsor al programari Abaqus, s’han creat els cilindres 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 composit segueixen la
nomenclatura que es mostra a continuacio:

3

T 033

022 _ —

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) aixi 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 direccio

Els resultats obtinguts per a les tensions segons la direccid han estat els seglients:

Gruix | Tensions Direccié | Tensions Direccio Tensions Direccié | Tensions Direccid 33

(mm) 11 (MPa) 12 (MPa) 22 (MPa) (MPa)

Capal | Capa4 Capal Capa 4 Capal | Capa4d | Capal Capa 4

67,06 51,76 3,60 12,76 1,26 4,148 0 0
b2 -90,15 | -164,20 | -13,84 -2,67 -2493 | -25,35 0 0
18,59 12,64 1,99 6,58 8,78 12,79 0 0
a4 -26,54 | -28,52 -6,47 0 -8,68 -7,72 0 0

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

El valor minim de tensid es dona en la direccié 11, a la capa 4 del laminat, mentre que, el

valor maxim es dona a la capa 1 de la direccié 11.
6.2.3 Resultats per a la deformacio total de la barra

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

els seglients:

Gruix (mm) Deformacié 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 deformacié direccional

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

han estat els seglients:

Gruix de 1,2 mm Deformacié direccional (mm)
Direccid Maxim Minim
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 maxim de la deformacié direccional per a un gruix de 1,2 mm s’assoleix en la

direccid 1, mentre que, el valor minim s’assoleix en la direccio 3.

Gruix de 2,4 mm Deformacié direccional (mm)
Direccid Maxim Minim
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 maxim i minim de deformacio direccional s’assoleixen en la direccié 1
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6.3 Simulacid de la barra a torsié amb alumini 7075 T6

6.3.1 Condicions de contorn per a la simulacié

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

el comportament de la mateixa barra pero fabricada amb alumini. La simulacié realitzada

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

fer-ho, s’"ha sotmes 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 simulacio de la barra a torsiéo amb alumini 7075 T6.

La taula de dades introduida per a I'’Alumini 7075 T6 és la seglient:

Propiedad Valor Unidades
Mddulo elastico 72000 N/mm#2
Coeficiente de Poisson 033 N/D
Maddulo cortante 26900 N/mm#* 2
Densidad de masa 2810 kg/m~3
Limite de traccién 570 N/mm#2
Limite de compresion N/mmA#2
Limite elastico 505 N/mm#*2

Taula 22. Propietats introduides al programari Ansys sobre I'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 son els resultats obtinguts.

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

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

I"alumini 7075 T6.
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6.3.2 Resultats per a la tensions

Parametre Resultat

Tensid equivalent de von Mises 47,43 MPa

Maxim 15,29 MPa

Tensio tallant
Minim -15,29 MPa

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

Pel que fa a la tensid tallant, el seu valor maxim també es troba als extrems de la peca i just
a I'obertura de la seccid. El valor maxim assolit és de 15,29 MPa, mentre que el valor minim
és de -15,29 MPa. Aquest resultat indica clarament que una de les cares de |'obertura

treballa a compressid mentre que, I'altra cara, ho fa a traccié:

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

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

d’una manera diferent respecte a una barra cilindrica de seccié tancada.

Closed T Open Im
tube . tube
R
t

Figura 33. Diferencia entre el comportament d'una barra de paret prima de seccio oberta i tancada.
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6.3.3 Resultats per a les deformacions

La deformacio obtinguda per a la barra de seccié oberta d’alumini 7075 T6 ha estat la

seglent:

Parametre Resultat

Deformacid total (mm) 0,01228 mm

Deformacid direccional en la
0,004 mm
direccié de I'eix x (mm)

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

El valor de la deformacié degut al moment torsor aplicat és maxim a la part central de la

peca, just a I'obertura de la seccid. Pel que fa a la deformacio direccional, la deformacié

maxima a I'eix x es troba també a la part central de la peca pero no a I'obertura.

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

El satellit es troba sotmeés a unes condicions de temperatura i radiacid extremes que

difereixen molt de les condicions terrestres. Es per aixd, que s’ha realitzat una simulacié

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

temperatures es troba entre -402C i +80°C. El grafic aplicat a la simulacié ha estat el

seglent:

1. 4. 7.

120.

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

Els resultats obtinguts a I'estudi téermic per a la barra a torsio a les cares interiors i exteriors

han estat els seglients:

Temps (s) Temperatura Interior (2C) | Temperatura Exterior (2C) Diferencia (2C)

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 |'estudi termic.
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La diferencia entre temperatures a les cares interiors i exteriors de la barra hi és present

pero, tot i aixi, és una diferéncia tant petita que no afecta al funcionament de la peca. Per

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

longitudinal deguda al canvi de temperatura a la peca a partir de la seglient expressio:

AL = L + aAT

On L és la longitud inicial de la barra, a és el coeficient de dilatacié térmica del material i

AT és I'increment de temperatura.

El coeficient de dilatacié térmica per a I'alumini 7075 T6 és de 23,5-10° °C?. La

temperatura inicial és de -40°C.

Els resultats obtinguts per a la dilatacio han estat els seglients:

Diferencia de temperatura
Temps (s) Dilatacié termica (mm)
respecte -40 2C (2C)

0 0,08 9,2:10”
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 dilatacio térmica de la barra.
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Dilatacié longitudinal (mm)
50,15

50,1

50,05

Longitud final

50 —
M Longitud inicial

Dilatacié longitudinal (mm)

49,95

49,9
0 10 20 30 40 50 60 70 8 S0 100 110 120

Temps (s)

Figura 36. Grafic entre la dilatacio longitudinal respecte la longitud inicial de la barra segons el temps transcorregut (en
segons).

La dilatacio longitudinal maxima que es produeix a la barra és a I'instant 30 segons, quan

la temperatura assoleix els 709C. La dilatacio produida és de 0,128 mm.

Els resultats obtinguts per al flux termic es mostren a continuacio:

Temps (s) Flux térmic mW/mm?
0 13
20 9,89
40 0,29
60 51
80 5,73
100 4,75
120 5,58-:10°®

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

El flux térmic obtingut és molt petit i no afectara al funcionament del mecanisme

d’obertura.
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6.4 Comparacio 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 aixi com amb alumini 7075 T6.

Per a fer-ho, s’"ha resumit en la taula seglient 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
Tensio maxima (MPa) 18,59 (direccié 11) 12,79 (direccié 22)
Tensié minima (MPa) -26,54 (direccio 11) -28,52 (direccid 11)
Deformacid 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 isotropica

Tensid equivalent de von Mises (MPa) 47,43

Deformacié total (mm) 0,01228

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

Pel que fa a les tensions, la diferéncia entre ambdods es fa notable. Pel cas de la fibra de
carboni, la tensid maxima es dona a la direccidé 11 i és inferior a la tensidé equivalent de von
Mises obtinguda per a I'alumini 7075 T6. Aquesta diferencia 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 tensio.
Els valors de les deformacions totals son quasi iguals per al cas d’un gruix de 2,4 mm a la

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

fibra pateix 0,0139mm menys de deformacié degut a I'elevada rigidesa de la fibra.
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Quan la fibra de carboni pateix una deformacio, aquesta no sera visible fins que trenqui el
material mentre que, pel cas de I'alumini, al ser un material molt més mal-leable, aquest

no retornaria a la seva geometria original i la deformacio 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 I'alumini en la direccio d’orientacid
de les fibres i, per tant, resultaria en una dilatacio termica inferior a la obtinguda en les
simulacions de I'alumini 7075 T6. Pel que fa a la deformacié deguda al moment torsor, els
valors obtinguts son molt semblants. Tot i aixi, la deformacié deguda a la torsid per una
barra de fibra de carboni és menor que per alumini.

Concluint, el material utilitzat per a la barra a torsié en el mecanisme d’obertura sera la

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

7.1 Mides generals

Les mides de I"estructura compleixen els requeriments que planteja el projectista per al

disseny d’aquest satel-lit. L'estructura tindra una algada de 300 mm i una amplada de 100

mm.
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Figura 37. Cotes basiques de I'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 resistencia i durabilitat sota condicions termiques extremes. Per a
més detalls sobre la tria del material de I’estructura vegeu I’Annex A: Estudi d’alternatives.
L'ds de l'alumini és molt comU en estructures on el pes és un factor limitant.
Addicionalment, I'alumini és un material molt usat en aplicacions aeroespacials. A

continuacio, es mostra el disseny 3D de I'estructura per al satel-lit:

Figura 38. Disseny 3D de 'estructura del satél-lit.
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7.3 Unions entre elements

Les unions entre els perfils tubulars es fara mitjancant unions soldades entre els pilars i les

bigues tal i com es pot veure a les figures seglients:
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Figura 39. Soldadura entre perfil tubular quadrat i barra transversal.

SOLDADURA

i

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

8.1 Accions sobre 'estructura

Les carregues a les que esta sotmesa I'estructura sén el pes propi de 7,7 N/m (segons
diagrama obtingut mitjancant el programari Diamonds) i una carrega variable total de 40

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

Les carregues permanents i variables han estat majorades segons el Codi Tecnic de
I"Edificacid CTE-DB-SE en situacié permanent i transitoria.

Sabent que el coeficient a aplicar en les carregues permanents és de 1’35, la carrega
permanent majorada sera de 15,46 N.

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

total majorada és de 54 N. La carrega unitaria majorada és de 4,5 N.
8.2 Baixada de carregues

La baixada de carregues de I'estructura ve donada per les forces tallants sobre els pilars
ocasionats pel pes propi i la carrega variable a aplicar. Als peus de cada pilar, hi haura una
forca de baixada de carregues de 31,2 N. Per a més detalls, consulteu I'apartat D.4.2. de

I’Annex D.
8.3 Comprovacio a flexié (ELU)

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

El modul resistent per a un I'alumini 7075 T6 i un moment de 91,125 N-mm és de 0,191
mm?,

Segons la taula de perfils tubulars, el primer perfil que compleix el valor del modul resistent
calculat és el perfil rectangular de 20 x 10 mm de gruix 2 mm on Wz= 0,276 mm?3.

Donat que es compleix la condicid Med < Mcrg, la biga transversal haura de ser, com a

minim, un perfil un perfil rectangular de 20 x 10 mm de seccid i 2 mm de gruix. Tot i aixi,

per seguretat, s’agafara un perfil de 25 x 12 mm de 0,377 mm?3 com a modul resistent.
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Els resultats de la comprovacié a flexié segons la normativa del CTE-DB-SE han estat

comprovats mitjancant el programari Diamonds (vegeu Annex D Apartat D.4.3.).
8.4 Comprovacio de la deformacié (ELS)

L’estat limit de servei (ELS) és aquell estat en que I'estructura estaria en unes condicions

on la funcionalitat o durabilitat estarien amenacades.

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

§ < L/300

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

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

La deformacio que té la biga per a una carrega variable total de 54 N s’ha calculat a partir
del programari Diamonds i s’ha obtingut una fletxa de 0,000076 mm a |’eix x, 0,0035 mm a

I'eix y i 0,000193 mm a l'eix z.

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

compleix la fletxa activa permesa per normativa.

Per més detalls consulteu I'apartat D4.4 de I’Annex D.
8.5 Comprovacio del vinclament dels pilars

La comprovacio del vinclament es fara seguint el Codi Tecnic de I'Edificacio (CTE-DB-SE-A).
Els pilars suporten el pes propi de 31,2 N/m i una carrega puntual unitaria de 3 N a cada
biga.

La corba de pandeig és de tipus c, I'esveltesa de 0,992, per tant el parametre y val 0,54.
Amb aquests resultats, el valor de la forca normal maxima permesa pels pilars de

I"estructura és de 16,46 kN.
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9. ESTUDI DEL LLANCAMENT | DE L’ORBITA

El present apartat té com a finalitat definir els parametres calculats sobre la nau i el seu
llancament a I'espai aixi com els parametres orbitals del satel-lit un cop posat en orbita.

La nau prevista i que enlaira tipicament aquest tipus de vehicles espacials sera el Falcon 9
de la companyia SpaceX. Es la opcié de llancament més econdmica i permet calcular el cost

d’enviament del satel-lit a I’Orbita corresponent a partir d’un aplicatiu.
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Figura 41. Modelat 3D del coet Falcon 9.
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Figura 43. Renderitzat del coet Falcon9 modelat al programari Blender.
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Figura 45. Imatge del satel-lit en orbita amb els panells ja desplegats.
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9.1 Conservacio de la quantitat de moviment a la propulsio

La propulsié dels coets és un cas on s’aplica el prinicipi de conservacio de la quantitat de
moviment. La massa del coet és variable, ja que els motors cremen continuament
combustible. Per al cas d’aquest llancament, s’"ha considerarat un coet que es mou en linia
recta perpendicular a la superficie terrestre i a una velocitat ¥ 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 resistencia a I'aire és menyspreable. L'expressié final obtinguda per a un
moviment perpendicular a la superficie terrestre i massa variable per al calcul de la
velocitat del coet i la velocitat d’expulsid dels gasos de combustible ha estat la seglient:

Y/ Ru, tf dt tf %_tf
Uy = —_— — dt=u - — — dt=—u ln—_ t
y jo (MO—Rt g) 9 ) %_t jog 9 % 9t

On R és el ritme de combustid en kg/s, g és la gravetat en m/s?, ug és la velocitat d’expulsio
dels gasos de combustio relativa al coet, Mg 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 I'Apartat E.2 de I'’Annex E.

65



Disseny dels elements mecanics d’un satél-lit de baixa orbita Memoria

9.2 Temps d’Orbita del satel-lit

Aquest projecte es basa en el disseny d’un satél-lit de baixa orbita. Es considera que una
orbita és de baixa orbita quan es troba a una distancia d’entre 200 i 2000 km per sobre del
nivell del mar en I'apogeu o una orbita amb un temps d’orbita inferior a 128 minuts amb

una excentricitat inferior a 0,25.

Low-Earth Orbit

Highly Elliptic Orbit
M About 1,000km

About 40,000km

% Medium-Earth Orbit
About 10,000km

Figura 46. Representacio sobre els tipus d'orbites al voltant de la Terra.

S’ha comprovat que el satellit dissenyat per a orbitar a 400 km d’alcada compleix els
requisits sobre temps orbital. Per a la comprovacio, s’ha fet Us d’expressions tan antigues

com son les lleis de Kepler.

Per una algcada de 400 km i un radi terrestre de 6375 km, el periode d’orbita del satel-lit
dissenyat és de 5547,92 s, és a dir, 92,47 min. Aquest temps entre dins de les
especificacions sobre baixes orbites. S’ha considerat que la orbita del satél-lit és una orbita

circular.
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10.PROCESSOS DE FABRICACIO

L’objectiu del present apartat és el de definir els processos de fabricacié utilitzats per a
fabricar els diversos components mecanics del satel-lit. Cal avaluar la fabricabilitat de les
peces que composaran una magquina per determinar si el projecte es podra construir. En
aquest apartat, s’explicaran els diferents processos de fabricacid i la fabricabilitat que
poden tenir les peces d’alumini i fibra de carboni necessaries per al muntatge i

funcionament del satel-lit.
10.1 Processos de fabricacid de la fibra de carboni

La fibra de carboni juntament amb la resina epoxy és un dels materials composits més
utilitzats en la industria aeroespacial. Els processos de fabricacio, perd, no sén processos

habituals utilitzats en altres peces de materials isotropics com I'acer o I'alumini.

Els processos principals de fabricacio de la fibra sén:

e 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 préviament impregnades de la resina desitjada. Aquest procés

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

Mandrel
Guide

Roving Seperator Resin

combs impregnator

Nip rollers

Figura 47. Procés de bobinat de filaments de fibra de carboni.
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e Pultrusié

El procés de pultrusio permet crear perfils poc comuns d’una manera simple i eficag. El
procés comenca 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’extraccié estira
el perfil al llarg de la seva longitud mentre una serra talla els perfils a les longituds

acordades.

EPSILON COMPOSITE
@alternotive]

Saw

pA) Resin impregnation

Resin injection into the die

B Reinforcements

[’ Pullers

Continuous pulling

E® Heated die

Figura 48. Procés de pultrusio per a barres de fibra de carboni.
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e Laminacié preimpregnada

La laminacio preimpregnada o prepreg és un procés utilitzat per aconseguir peces no
tubulars i de superficies corbes. En primer lloc, es prepara el material per capes de fibra i
s’orienta cada capa de fibra en la direccié adequada. Cada capa es preimpregna de resina
i es crea el laminat amb totes elles apilonades en les seves respectives direccions. Per ultim,
el laminat es posa dins d’un motlle que s’escalfa i al qual se li aplica pressié per obtenir la

superficie desitjada.

Fiber
Reinforcement

Prepreg —

Resin Application Cutting & Layup Curing with
heat & pressure

Figura 49. Procés de laminacio preimpregnada per a fibra de carboni.
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Per a la fabricacio de la barra a torsio de fibra de carboni i resina epoxy de seccid oberta
s’ha triat el procés de bobinat de filaments. En una seccié oberta, es podria fabricar un tub
de seccié tancada mitjancant bobinat de filaments i després mecanitzar-lo amb I'obertura.
Si es fabriqués la barra per pultrusio, no es podria escollir la orientacié de les fibres, ja que
en aquest procés estarien totes orientades longitudinalment respecte la pega. Aixi doncs,
degut a la orientacio 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 I’Annex B i després mecanitzar

I'obertura.

Figura 50. Disseny CAD de la barra a torsio.

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 fabricacié de |'alumini

En aquest apartat s’explicara com es preveu que sera la fabricacié de les peces d’alumini

compreses en aquest projecte.
10.2.1 Procés de fabricacié de I'eix

L’eix situat a I'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 rodd de
diametre 5 mm mecanitzat amb el torn a un diametre final de 4 mm. Inicialment, es volia
dissenyar I'eix amb un diametre menor degut a les mides reduides del satel-lit. Finalment,
s’ha determinat que no és possible la fabricacié d’un eix a un diametre inferior a 4 mm
perque al tornejar-lo a un diametre tan petit, aquest quedaria pressionat i es doblaria.

La rosca a I'extrem es realitzara amb un tornejat interior a la profunditat especificada en

els planols de la peca.

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

10.2.2 Procés de fabricacié dels tubs separadors

Els tub separador 1 es fabricara a partir d’'un rodd de 16 mm. El rodé es talla a la longitud
necessaria de 10,5 mm especificada al planol. El forat interior es fara mitjancant diverses
broques, comencant per una broca de mida petita fins a arribar a una broca de 9 mm. La
reduccié del diametre de 16 mm als 15,75 mm es fara amb el torn i en una sola passada

d’acabat de 0,25 mm. Finalment, els xamfrans es fresen amb freses de planejar a 459,

\

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

La camisa és I'element que cobreix I’eix del mecanisme. Esta fet d’alumini 6082 T6.

Aquesta peca es fabricara mitjangant tornejat a partir d’'un rodd de diametre 18 mm i forat
interior de 2 mm. Els xamfrans es fresaran amb freses de planejar a 452. Per ultim, les
rosques es mecanitzen amb un tornejat interior a la profunditat especificada en els planols

de fabricacio.

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

La valoracio economica total per a la fabricacié, muntatge i lancament del satel-lit es troba

resumida a la seglent taula.

o
PI': nol Conjunt Descripcié | Quantitat | Unitat = Preu Unitari | Unitat Preu (€)
6 Estructura Subconjunt 1 u 8,52 € €/u 852¢€
Mecanisme )
3 d'obertura Subconjunt 4 u 8291¢€ €/u 331,64 €
2 Sistemade | o o nunt 4 u 51,08€ | €u | 20432€
tancament
Sistema de
1 fixacio Subconjunt 4 u 14,42 € €/u 57,68 €
magneética
4i5 Plagues solars | Subconjunt 1 u 20.200,84 € €/u 20.200,84 €
Components | Components
} electronics interns 1 u 53454,38€ | € 53.454,38€
Muntatge,
- transport i 1 u 500.471,00€ | €/u 500.471,00 €
llangcament
TOTAL (sense IVA) | 574.728,38 €
IVA(21%) | 120.692,96 €
Benefici Industrial (6%) 34.483,70 €
IMPORT TOTAL (sense IVA) | 609.212,09 €

Taula 30. Resum del pressupost del projecte.

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

fabricacid i el llangament del satél-lit és de SIS-CENTS NOU MIL DOS-CENTS DOTZE AMB

NOU CENTIMS (609.212,09€).
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12. RELACIO DE DOCUMENTS

La relacié de documents per aquest projecte és la segiient:

Document 1: Memoria i annexos
Memoria
Annex A: Estudi d’alternatives
Annex B: Disseny del mecanisme
Annex C: Calculs i simulacions del mecanisme
Annex D: Calculs estructurals
Annex E: Estudi del llancament i de I'orbita
Annex F: Processos de fabricacid de les peces
Annex G: Manual d’usuari i manteniment
Annex H: Documentacio tecnica

Document 2:Planols

Document 3: Plec de condicions

Document 4: Estat d’amidaments

Document 5: Pressupost
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A.1. INTRODUCCIO
En agquest annex s’avaluara i s’escollira el mecanisme optim per al desplegament de les plaques
solars aixi com |'estructura per al satel-lit en funcié 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 SATEL-LIT

En aquest apartat s’estudiaran i es valorara I'alternativa optima per a I'estructura del satel-lit.
Per a I'estructura els pesos i les puntuacions diferiran notablement respecte les puntuacions
del mecanisme, en part perque 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 I'estructura

Per tal de dissenyar |'estructura per al satel-lit, es fara en primer lloc un estudi de les
estructures més comunes al mercat aixi com la tipologia per determinar la mida i les

especificacions adequades per al disseny.

A.2.1.1. Alternatives de satel-lits

Per al disseny d’aquest satel-lit i per al tipus d’orbita al que es pretén arribar, les mides seran
reduides. Es per aixd que no es tindran en compte els satél-lits grans ni els satél-lits mitjans
dins d’aquesta classificacio, ja que cap d’ells compleixen els requeriments d’aquest projecte.
Per les necessitats a projectar, es consideraran els satel-lits de tipus petit. Dins de la familia

dels satél-lits de petita mida, aquests es poden classificar en el seglient ordre:

e Satel-lits petits

Un satel-lit petit és aquell satél-lit de massa d’entre 100 a 500 kg i s"anomena a l'argot

III

aeroespacial “smallsat”.
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e Microsatel-lits

Un microsatel-lit o “microsat” designa a aquells satél-lits de massa d’entre 10 i 50 kg.

e Nanosatellits
El terme nanosatél-lit es refereix a aquells satellits de massa entre 1 i 10 kg. Dins dels
nanosatel-lits hi trobem els CubeSats, el tipus més comu de nanosatel-lit, i que té forma de cub
(d’aqui el seu nom). Amb I'auge de la cursa aeroespacial d’empreses privades i la tendencia a
la miniaturitzacié dels satel-lits, diverses start-ups ofereixen serveis de llangcament per a

satel-lits d’aquestes caracteristiques.

e Picosatel-lits
Un picosatel-lit és un tipus de satél-lit petit que té com a massa un rang entre 100 grams i 1 kg.
Sén facilment fabricables i s’estan establint com a la manera de fer un satél-lit casola per un

pressupost baix.
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e Femtosatél-lits

Es designa com a femtosatel-lit a aquell satel-lit petit que té una massa inferior als 100 grams.
La majoria necessiten d’un satél-lit de comunicacions mare amb controladors. Actualment,

aquest tipus de satel-lits s"anomenen “satel-lits xip”.

Figura 4. Imatge d'un femtosatel-lit.
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Annex A: Estudi d’alternatives

A.2.1.2. Eleccid del tipus de satél-lit

Per a la tria de I'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 caracteristiques

i aspectes a considerar de cada tipus d’estructura.

Tipus de satel-lit

Avantatges

Inconvenients

Smallsat

-Dimensions grans
-Més espai per a components

interiors

-Pes elevat

-No compleix els requeriments

Microsatel-lit

-Mida adequada

- Més espai per a components

-Pes elevat

-No compleix els requeriments

interiors
Nanosatel-lit -Mida adequada -Compleix els requeriments
-Espai  adequat per als
components interiors
-Dimensions adequades
-Pes baix
Picosatel-lit -Pes baix -Poc espai interior per a components
- Mides massa petites
Femtosatel-lit -Pes baix -Poc espai interior per a components
- Mides massa petites
Smallsat | Microsatél-lit | Nanosatel-lit | Picosatéllit | Femtosatel-lit
Factor | Pes(g) |p |pg | P pg | P | P8 P | P8 P g
Cost de fabricacio | 80 6 480 | 7 560 9 720 9 720 10 800
Dimensions de I'estructura | 40 3 120 | 6 240 9 360 7 280 6 240
Massa de I'estructura | 30 3 90 |6 180 9 270 8 240 8 240
Compliment dels | 70 0 0 4 280 10 | 700 8 560 7 490
requeriments
Massa total del satel-lit | 90 0 0 4 360 10 | 900 9 810 8 720
Valor maxim (suma - 10) | 3100 690 1620 2950 2610 2490

Segons la puntuacié obtinguda a I'estudi ponderat, s’escull el satél-lit de tipus nanosatel-lit.
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A.2.1.3. Tipus de Cubesats

Després de determinar que el tipus de satel-lit escollit és el nanosatel-lit, s’agafaran les
estructures de tipus CubeSat i es determinara quina d’elles és la 0ptima per al disseny d’aquest

satel-lit.

Els CubeSats poden tenir diverses configuracions perd generalment tots es basen en el mateix
principi del cub de dimensions estandard. A continuacid es mostraran les diferents

configuracions possibles:

e 1U

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

1U

e 2U

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

centimetres.
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o 3U
Estructura amb tres cubs posicionats un sobre l'altre amb mides totals de 30x10x10

centimetres.

e 6U

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

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

30x20x20 centimetres.

12U
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A.2.1.4. Eleccié 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 caracteristiques i aspectes a considerar de cada material.

1U 2U 3U 6U 12U
Factor | Pes(g) |p |pg8 |P Pg [P | P8 p|pg |P g
Cost de fabricacio | 80 9 720 |9 720 9 720 7 | 560 7 560
Dimensions de I'estructura | 40 6 240 |7 280 9 360 8 | 320 7 280
Massa de I'estructura | 30 8 240 |8 240 9 270 7 | 210 7 210
Compliment dels | 70 6 420 |7 490 10 | 700 8 | 560 6 420
requeriments
Valor maxim (suma - 10) | 2200 1620 1730 2050 1650 1470

S’ha escollit el CubeSat de tipus 3U, ja que és el que millor puntuacié ha obtingut en I'estudi

ponderat.

A.2.1.5. Materials per a I'estructura

Per dissenyar I'estructura adequadament i per al seu correcte funcionament, cal triar el
material optim 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 fabricacid, baix cost i bones propietats mecaniques que garantitzen la
resisténcia de |'estructura a fatiga durant totes les fases d’una missié espacial. Tot i aixi, es

compararan diferents materials per a la fabricacié de I'estructura per triar la opcid optima.
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; 3. LEO
2. Flight : (Altitude = 160 - 2000 km)

Random Vibration
Static Loads
Weight

Thermal Cycling
UV Radiation

1. Earth Surface ’

(Altitude = O km)

4. Re-entry

3D-Printing
Thermal Degradation

L’aspecte clau per a I'eleccio del material és un pes baix, és a dir, la reduccié de massa el maxim

possible, ja que el cost del llancament és proporcional a la massa del satel-lit.
A més a més, I'estructura estara sotmesa a un ambient térmic molt extrem perque les

temperatures poden oscil-lar entre els -452C als 1202C. Caldra limitar al material a una certa

rigidesa degut a que una deformacié elastica excessiva podria malmetre I'estructura i la seva

(0 ey

(a) (b)

carrega.

Cal mencionar que una estructura d’alumini per a un satel-lit tipus nanosatel-lit pesa tan sols
uns 20 grams més que una estructura del mateix tipus fabricada de materials composits. Per
tant, degut a les dimensions del satel-lit, el material no influira decisivament en el pes total.
Aixi doncs, es prioritzaran altres factors com les seves propietats mecaniques i les seves

propietats téermiques.

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

inconvenients.
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e Alumini 6061 T6

Es tracta d’un aliatge d’alumini amb una composicié d’entre 95,8% i 98,6% d’alumini; 0'04%-
0'35% de crom; 0'15%-0'4% de coure; max. 0,7% de ferro; 0,8%-1,2% de magnesi; max. 0,15%
de manganeés; 0'4%-0"8% de silici; max. 0'15% de titani i max. 0'25% de zinc.

Aquest tipus d’alumini té unes propietats mecaniques més baixes que I'alumini 7075 T6.

Les seves propietats termiques son:

Propietats termiques de I'alumini 6061 T6

Coeficient de dilatacié 25,2 um/m-eC
Calor especifica 0,896 J/g-°C
Conductivitat térmica 167 W/m-K

Les seves propietats mecaniques son:

Propietats mecaniques de I'alumini 6061 T6

Densitat 2,7 g/cm?

Modul elastic 68,9 GPa

Resistencia a fatiga 96,5 MPa

Resisténcia a fractura 29 MPa/mY2direccid TL
Resisténcia maxima a traccié 310 MPa

El preu per quilogram per a aquest material és actualment de 35/kg.

e Alumini 7075 T6

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

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

manganeés; max. 0'4% de silici; max 0'2% de titani i 5'1-6"1% de zinc.
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Les seves propietats termiques son:

Propietats termiques de I'alumini 7075 T6

Coeficient de dilatacié 25,2 um/m-eC

Calor especifica 962 J/kg-eC

Conductivitat térmica 130 W/m-K
Les seves propietats mecaniques son:

Propietats mecaniques de I'alumini 7075 T6

Densitat 2,81 g/cm?

Modul elastic 71,7 GPa

Resistencia a fatiga 159 MPa

Resisténcia a fractura

20 MPa/m*2 direccié SL
25 MPa/mY? direccié TL
29 MPa mY?2 direccid LT

Resisténcia maxima a traccio

572 MPa

Talicom es pot veure, les propietats mecaniques i termiques milloren en el cas d’aquest aliatge

d’alumini respecte |'anterior.

e Aliatges de magnesi (Mg AZ91D)

Aquest aliatge de magnesi esta format entre un 83% i un 9'7% d’alumini; un 90% de magnesi;

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

Durant una reentrada a I'atmosfera terrestre aquest material seria capag 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 corrosid i és |'aliatge de magnesi més comu. Té una

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

intermetal-lic de la fase B-Mgi7Al12. Aquesta fase es distribueix al voltant de la vora de gra de

la fase a-Mg (matriu) tal i com es distingeix a la Figura 12. La fase B augmenta la resistencia de

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

té una mida de deu micrometres.
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Al-Mn phase

Propietats mecaniques del Mg AZ91D

Densitat 1,81 g/cm?
Modul elastic 44,8 GPa
Resisténcia maxima a traccié 230 MPa
Resistencia a fatiga 97 MPa

Les seves propietats termiques son:

Propietats termiques de Mg AZ91D

Coeficient de dilatacié 26 um/m-2C
Calor especific 1,047 J/g-°C
Conductivitat térmica 72,7 W/m-K

e Fibra de carboni amb resina epoxy

La fibra de carboni juntament amb la resina epoxy és un tipus de material composit que es
caracteritza pel seu baix pes, la seva elevada resisténcia i el seu baix coeficient de dilatacio
térmica. Per a aquest estudi comparatiu, es considerara la fibra de carboni amb resina epoxy

de fibres unidireccionals, tal i com es pot distingir a la Figura 13:
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Les seves propietats termiques son:

Propietats termiques de la fibra de carboni amb resina epoxy

Coeficient de dilatacio

-30 a -70 um/m-2C (longitudinalment)

28 um/m-eC (transversalment)

Conductivitat téermica

7 W/m-K

Les seves propietats mecaniques son:

Propietats mecaniques de la fibra de carboni amb resina epoxy

Densitat

1,60 g/cm?

Modul elastic

83,3 GPa

Resisténcia maxima a traccio

600 MPa (longitudinalment i transversalment)

A.2.1.6. Eleccié del material per a I'estructura

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

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

Material

Avantatges

Inconvenients

Alumini 6061 T6

- Preu economic
- Facilment fabricable

- Bon coeficient de dilatacio

-Pitjors propietats mecaniques
- No es fon en cas de reentrada a

I'atmosfera

Alumini 7075 T6

-Preu adequat

-No es fon en cas de reentrada a

-Facilment fabricable I’atmosfera
-Bones propietats mecaniques
-Bon coeficient de dilatacié

Aliatges de magnesi (Mg AZ91D) -Bon coeficient de dilatacié - Més car

-Densitat baixa
- El material es fon a la reentrada

a I'atmosfera

- Fabricacio complexa

Fibra de carboni amb resina epoxy

- Molt bona resisténcia

-Més car
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- Densitat baixa
- Coeficient de dilatacid negatiu
longitudinalment i bon

coeficient transversal

Fibra de
Alumini Alumini
Mg AZ91D | carboni  +
6061 T6 7075 T6
resina epoxy
Factor | Pes (g) p pg | P pg | p pg | P p-g
Cost del material | 40 9 360 |9 360 8 320 6 240
Dilatacid i contraccio a canvis de | 80 7 560 |8 640 8 640 10 800
temperatura
Joc dimensional | 80 7 560 |9 720 7 560 10 800
Compliment dels requeriments | 70 8 560 | 10 700 8 560 |9 630
Valor maxim (suma - 10) | 2700 2040 2420 2080 2470

Segons la puntuacio obtinguda a I'estudi ponderat, el material dptim seria el composit de fibra
de carboni amb resina epoxy. Tot i aixi, el seu competidor immediat, I'alumini 7075 T6, ha
obtingut una puntuacié molt ajustada.

Per les dimensions que ha de complir el satel-lit i mirant com aquestes afectarien al pes total,
no és necessari utilitzar un material com la fibra de carboni perqué només permetria estalviar
en 20 grams el pes total de I'estructura respecte una estructura fabricada amb alumini 7075
T6. Per tant, malgrat tenir millors propietats, com que la puntuacié de 'alumini 7075 T6 és
molt similar, s’escollira I'alumini 7075 T6 com a material per a I'estructura per estalviar costos
i obtenir un resultat equivalent. A partir de un CubeSat de 12U, la reduccid del pes si que és

significativa i seria raonable emprar la fibra de carboni amb epoxy per a I'estructura.
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A.2.1.7. Alternatives de disseny de |'estructura

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

dissenyades per al satel-lit.

e Alternativa 01

Aquesta alternativa té un reforc¢ a la part inferior i esta simplificada als altre dos pisos per

facilitar la unio entre les plagues solars i I'estructura.

Aquest disseny no té les ranures classiques que presenten les estructures de CubeSat pero

permet flexibilitat per a les unions amb les plaques.
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e Alternativa 02

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

tipus CubeSat.

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

a on col-locar-les.

A.2.1.8. Elecci6 de I'alternativa de |'estructura

Peralatria del'estructura més adient, s’ha realitzat un estudi multicriteri (Taula 14) amb valors

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

Alternativa d’estructura Avantatges Inconvenients

Alternativa 01 -Simplicitat estructura - No té tants reforgos
-Flexibilitat per a les unions pels

panells

Alternativa 02 - Més proteccions als laterals -Moltes ranures

-Dificultat per a posar les unions amb

els panells
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Alternativa 01

Alternativa 02

Factor Pes (g) p pg P pg

Cost de fabricacio 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 maxim (suma - 10) 2600 2420 2220

Segons la puntuacié obtinguda a I'estudi ponderat, s’escollira I'alternativa 01 per al disseny de

I"estructura.
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A.3. MECANISME

En aquest apartat s’estudiaran i es valorara I'alternativa optima per al mecanisme d’obertura

dels panells solars.

A.3.1. Estudi d’alternatives de les técniques d’obertura per a plagues solars

Per tal de dissenyar el mecanisme per al satel-lit, es fara en primer lloc un estudi de totes les

tecniques d’obertura de les plaques solars existents a I'actualitat:

e Tecniques actives
o Motor electric
o “Boom” desplegable
o “Boom” inflable
o Desplegament rotatiu
o Guia mecanica

o “Booms” amb barres de tipus tisora

e Tecniques passives
o Aliatges amb recuperacio de forma
o Molles helicoidals
o Molles a torsid

o Barres a torsio
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A.3.1.1. Tecniques d’obertura actives

Les tecniques d’obertura actives es basen en el desplegament de les plaques solars mitjancant

un motor i l'accionament d’aquest a I'arribar a I'alcada d’orbita.

e Motor eléctric

Els motors eléctrics s’utilitzen en mecanismes d’obertura on és necessari un alt parell motor o
molta precisio. En el cas de necessitar molt de parell caldria utilitzar a més a més un sistema
de transmissid d’engranatges que transformés la velocitat angular del motor al parell

necessari.

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

aeroespacials.

(a) !

Solar array .
drive assembly Solar array
y Pi N 6/;
A T -
X 0
r r,
7/
’ Y
s Y P
Step motor
Driving gear
A\

v Brush - slip ring
2 \\’ L o Driven gear
’ Mechanical

interface with the
\ solar array
Mechanical
Power and interface with the
signal cables spacecraft body

Figura 16. (a) Esquema de la posicio del motor eléctric. (b) Imatge 3D de I'interior d’un motor eléctric.
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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 peca que s'enrotlla

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

Es capac d'empeényer o estirar elements i és Util com a estructura de desplegament per a altres

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

Actualment aquesta técnica és de les més utilitzades en tecniques d’obertura activa.

(2)Positive Roller

(2)Active Roller

(1)Deployable Boom

(3)Support Collar

(2)Swing Arm
Reel
(2)Tension Spring

(2)Reaction Spring (2)Drive Motor

(1): The lenticular boom with a storage reel;
(2): The retractable/deployable mechanism:

(3): Other auxiliary devices.

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

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

que arriba al seu punt de maxima inflacié a I'arribar a la posicio d’orbita desitjada. Per tal de

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

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

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

Tip mass
_—Inflatable boom

Tip mass

Stowage locker

__Fixed support
Inlet control
valve -
Electronic e
T Camera

expansion valve

Electric control

Pressure vessle
— panel

Container

Figura 19. Interior d'un mecanisme d'obertura de "boom" inflable. A la part dreta es mostra el tub inflat i desplegat.

Toneycomb block

Inflatable hoom

V-grove locks
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e “Boom” amb barres de tipus tisora

Tipus d’obertura activa on unes barres de tipus tisora despleguen els panells solars mitjancant
I’'accionament d’un motor eléctric col-locat a una cara del satel-lit. Cada placa és un modul unit

mitjangant xarneres, per la qual cosa el mecanisme és plegable i forca 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 satel-lit. A continuacid,
el conjunt de plaques es desplega a partir d’'un cordd accionat per un motor unit a un pivot.
Aix0 continua fins que el pivot arriba als 360 graus de rotacid, moment en el qual una molla

empeny el conjunt de plaques solars a la posici6 final de desplegament.
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e Guia mecanica

Obertura activa a partir de guies accionades per un motor eléctric i que les fa rotar fins a
desplegar els panells solars.
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A.3.1.2. Tecniques d’obertura passives

Les técniques d’obertura passiva es basen en |'obertura dels panells sota un mecanisme que
s’activa sense |'accid de motors ni altres dispositius sind per agents externs com canvis de

temperatura.

e Aliatges amb recuperacid de forma

Els aliatges amb recuperacié de forma canvien la seva forma i geometria quan s’escalfen degut

a un increment de temperatura. Esta format per 3 tires d’aliatge amb un pisté central. Un cop

es dilaten les dues tires laterals, el pistd acciona el mecanisme d’obertura de les plaques solars.

e Molles helicoidals
Converteixen 'energia de la molla quan es destensa la molla en una forga lineal que desplega

les plaques solars. Es combinable amb xarneres i diferents moduls de plaques per tal de regular

la forca aplicada a cada modul segons la duresa de cada molla.
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e Molles a torsid dins d’'una xarnera

Es tracta d’un sistema d’obertura passiu combinable amb xarneres. Es col-loquen molles a
torsié de diferents dureses dins de xarneres que uneixen els moduls de plaques solars. Cada
xarnera deixara anar la molla en tensié amb diferents forces en funcié de la distancia al satel-lit.

Aguest mecanisme és combinable amb altres mecanismes passius.

Main Hinge
Pin

4

Counter Hinge

4

Double torsion spring
(deployed) -

e Barres a torsio

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.

()

105



Disseny dels elements mecanics d’un satel-lit de baixa orbita

Annex A: Estudi d’alternatives

A.3.1.3. Eleccid del tipus de técnica d’obertura

Per a la tria del tipus de técnica d’obertura per als panells solars s’ha realitzat un estudi

multicriteri (Taula 16) amb valors ponderats basats en les principals caracteristiques i aspectes

a considerar de les técniques actives i passives. S’han tingut en compte aspectes com el cost

de fabricacio, les mides, la fiabilitat del seu funcionament etc.

Tipus d’obertura

\ Avantatges

Inconvenients

Obertures amb técniques actives

Motor electric

-Sistema retractil dels panells
-Alta precisio

-Es necessaria energia extra
-Necessari un circuit de control
-Ocupa molt d’espai

-Necessita un sistema de transmissio
a moviment rotacional

-Muntatge complicat

“Boom” inflable

-Permet la instal-lacié 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 |'obertura
del mecanisme és impredictible
-Poden haver-hi perdues de pressio al
tanc de gas durant el llancament o
impactes

- Perd rigidesa

- No compleix les especificacions dels
satel-lits de tipus CubeSat

“Boom” desplegable

-Permet la instal-lacié de grans
panells solars

-Bona rigidesa després
I'obertura del mecanisme
-El seu volum emmagatzemat és
petit

de

-Problemes de fiabilitat a I'obertura
-Possibles problemes d’esquerdes

“Boom” amb barres de tipus tisora

-Bon aprofitament de I'espai

-Només es pot fer servir en panells
solars de tipus “thin-film”

- La distancia maxima total
panells esta limitada

- No és retractil

-Pes elevat

dels

Desplegament rotatiu

-Volum baix  abans  del
desplegament

-Bona relacié pes-poténcia

- Accepta panells solars “thin-

film” i rigids

- Desplegament complex

- Es necessita un motor electric

- Es produeixen moments torsors
addicionals al desplegar els panells

Guia mecanica

-Bona precisié

-Retractil

-Inclou articulacions

-Procés fiable i predictible

- Inclou amortiment al final del
procés de desplegament

-Requereix moltes peces mecaniques
-Només es pot utilitzar per a un
panell solar

-Només és aplicable per a panells
solars rigids

-Lubricacié complicada

Obertures amb técniques passives
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Aliatges amb recuperacié de forma

- Poques peces mecaniques
- No ocupa espai

-No és adequat per a grans panells
solars

-No és retractil

-Problemes de fiabilitat a I'obertura

Molles helicoidals

- Poques peces mecaniques

- No ocupa espai

-Es pot utilitzar juntament amb
aliatges de recuperacio de
forma

-No és adequat per a grans panells
solars

-No és retractil

-Problemes de fiabilitat a I'obertura
-Dificil de muntar als panells

-Es necessari un gran volum d’espai
per al muntatge

Molles a torsiod dins de xarnera

-Poques peces mecaniques

-No ocupa espai

- Fiable i predictible

- Admet panells solars “thin-
film” i rigids

-Pes molt baix

-Es pot utilitzar juntament amb
aliatges de recuperacio de
forma

-El moment es transmet a cada
placa directament

-Desaccelera al arribar a la
posicio final de desplegament

-No és retractil

-Poca forga mecanica

-Apte per a moments torsionals
baixos

-La posicio final dels panells queda
indefinida

Barra a torsio

-Poques peces mecaniques

-No ocupa espai

- Fiable i predictible

- Admet panells solars “thin-
film” i rigids

-Pes molt baix

-Es pot utilitzar juntament amb
aliatges de recuperacio de
forma

-El moment es transmet a cada
placa directament

-Desaccelera al arribar a la
posicio final de desplegament

-No és retractil

-Poca forga mecanica

-Apte per a moments torsionals
baixos

-La posicio final dels panells queda
indefinida

Motor “Boom” “Boom” “Boom” barres | Desplegament Guia
eléctric inflable desplegable tisora rotatiu mecanica
Factor | Pes P | pg P | P8 p pg | P p-g p p-g p p-g
(8)

Cost de fabricacié | 70 7 | 490 6 420 6 420 |5 350 5 350 6 420

Fiabilitat de | 100 6 600 4 400 5 500 5 500 5 500 4 400
funcionament

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 | 80 7 | 560 6 480 6 480 | 6 480 5 400 6 480
requeriments

Valor maxim (suma - 10) | 3700 2370 1850 2070 2000 1920 1850
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Molles a
. Molles . .
Aliatges .. torsié amb Barra a torsio
helicoidals
Xarnera
Factor Pes(g) | p | P8 | P pg | P | P8 p p-g
Cost de fabricacié 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 80 7 560 7 560 9 720 9 720
requeriments
Valor maxim (suma - 10) 3700 2680 2780 3280 3470

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

millors caracteristiques és de tipus passiu i el de la barra a torsid. Un aspecte clau que ha

determinat la tria de la barra a torsid per sobre de la molla a torsio és la seva manera de

funcionar.

Una barra a torsio treballa de la seglient manera:

1, —J‘deA

disponible.

4

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

m\)@

Aixi doncs, és més optim I'Us de la barra a torsid ja que té un major aprofitament de |'energia
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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 optim.

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

inconvenients.

e Alumini 7075 T6
Es tracta d’un aliatge d’alumini amb una composicié d’entre 87,1% i 91,4% d’alumini; 0'18%-
0'28%; de crom; 1'2-2% de coure; max. 0'5% de ferro; 2'1-2'9% de magnesi; max. 0'3% de

manganeés; max. 0'4% de silici; max 0'2% de titani i 5'1-6"1% de zinc.

Les seves propietats termiques son:

Propietats termiques de I'alumini 7075 T6

Coeficient de dilatacié 25,2 um/m-eC
Calor especifica 962 J/kg-eC
Conductivitat térmica 130 W/m-K

Les seves propietats mecaniques son:

Propietats mecaniques de I'alumini 7075 T6

Densitat 2,81 g/cm?

Modul elastic 71,7 GPa

Resistencia a fatiga 159 MPa

Resisténcia a fractura 20 MPa/m*2 direccié SL

25 MPa/mY? direccié TL
29 MPa m*¥2 direccid LT

Resisténcia maxima a traccio 572 MPa
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e Fibra de carboni amb resina epoxy

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

caracteritza pel seu baix pes, la seva elevada resisténcia i el seu baix coeficient de dilatacio

térmica. Per a aquest estudi comparatiu, es considerara la fibra de carboni amb resina epoxy

de fibres unidireccionals, tal i com es pot distingir a la Figura 27:

Les seves propietats termiques son:

Propietats termiques de la fibra de carboni amb resina epoxy

Coeficient de dilatacio

-30 a -70 um/m-2C (longitudinalment)

28 um/m-eC (transversalment)

Conductivitat téermica

7 W/m-K

Les seves propietats mecaniques son:

Propietats mecaniques de la fibra de carboni amb resina epoxy

Densitat

1,60 g/cm?

Modul elastic

83,3 GPa

Resisténcia maxima a traccio

600 MPa (longitudinalment i transversalment)

A.3.1.5. Elecci6 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 caracteristiques i aspectes a considerar de cada material.

S’han tingut en compte aspectes com el cost del material, el joc, el coeficient de dilatacio, etc.
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Material Avantatges Inconvenients

Alumini 7075 T6 -Facilment fabricable -Es dilata més en cas d’augment de
-Bones propietats mecaniques temperatura

-Bon coeficient de dilatacid

Fibra de carboni amb resina epoxy | - Molt bona resisténcia - Poden haver-hi dificultats en la
- Densitat baixa fabricacid

- Coeficient de dilatacio negatiu | -Material és més car
longitudinalment i bon

coeficient transversal

Alumini 7075T6 | Fibra de carboni
amb resina epoxy
Factor | Pes (g) o p-g o p-g
Cost del material | 30 10 300 8 240
Dilatacid i contraccio 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 maxim (suma - 10) | 3000 2270 2940

La puntuacié en |'estudi ponderat indica que per al disseny del mecanisme, el material Optim
és el composit de fibra de carboni amb resina epoxy. Tot i aixi, com que les puntuacions
obtingudes sén molt similars, es realitzara una simulacid mitjancant programari d’elements

finits per determinar el comportament de cada un d’ells sotmeés a les condicions de treball.
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A.4. PLAQUES SOLARS FOTOVOLTAIQUES

Les plaques solars fotovoltaiques son dispositius que converteixen |'energia solar en
electricitat. Aquesta electricitat és la font d’energia que subministrara el corrent necessari als

components electronics del satel-lit.

Estan formades per dos materials semiconductors, el silici i l'arsenilr de gal-li.

En aquest apartat s’estudiaran les diverses opcions de plagues solars que hi ha al mercatiquina

és la millor opcid per a aquest projecte.

A.4.1. Funcionament dels panells solars

Els panells solars es basen en la captacié de la radiacid solar i en I'efecte fotovoltaic que

aquesta produeix.

L’efecte fotovoltaic produeix una forca electromotriu entre dos extrems de dos materials
diferents que estan en contacte quan estan exposats a una radiacio electromagnética o a la
llum solar. Aquest efecte és maxim 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 son les cel-lules fotovoltaiques, que s’encarreguen
d’obtenir el voltatge mitjancant diodes Optics acoblats en serie i, que a escales grans,
transformen el corrent continu en corrent altern. L’energia solar excita les cél-lules
fotovoltaiques provocant una diferéncia de potencial entre els extrems i donant-se aixi el
fenomen del salt electronic. L'excés d’electrons que no s’han captat genera un corrent eléctric

direccional.
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A.4.2. Diferencia entre els panells solars d’instal-lacions terrestres amb els panells solars d’us

aeroespacial

En el camp de I'enginyeria aeroespacial i, concretament en el dels vehicles aeroespacials, els
panells solars a instal-lar no sén els mateixos que els panells solars usats en les instal-lacions
fotovoltaiques habituals. Es per aixd, que en aquest apartat es mencionaran les principals

diferencies entre ambdds aplicacions.

Les plaques solars tradicionalment usades en instal-lacions industrials o domestiques segons

el seu rendiment i hores d’Us son les seglients:

e Panells monocristal-lins de silici
e Panells policristal-lins de silici

e 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 util és d’uns 25 anys.

Tenen un rendiment d’entre el 15% i el 21%.

Es fabriguen amb blocs de silici cilindrics. La seva estética és blau mari-negre segons el

fabricant.
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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 pero la gran diferéncia és que aquests s’obtenen a partir de
menys processos quimics. Estéticament tenen un aspecte de color més blau ultramar. La seva

vida Util 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, sén més economics que els panells monocristal-lins.

A.4.2.3. Panells solars amorfs o “Thin-film”

Tipus de panells amb una unica cel-lula uniforme a diferencia dels altres panells. La seva
fabricacid no es realitza Unicament amb silici sind que es fa Us d’altres materials com sén el
coure, I'indi, el gal-li, el seleni i el tel-lurur de cadmi. A |a seva part superior, es col-loca una fina

capa de vidre per a proteccio.

El seu rendiment es troba entre el 7% i el 13%. Son més flexibles que els anteriors panells, cosa

gue permet una gran adaptabilitat a la superficie on s’adhereixen.
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A.4.2.4. Resum de les caracteristiques principals dels panells solars

A la Taula 25 s’exposen les principals caracteristiques dels panells solars d’Us industrial i

domestic:

Silici monocristal-If Silici policristal-If Thin-film
Rendiment 15%-21% 13%-16% 6%-11%

Import 400€ 150€ 250€
Avantatges Alt rendiment Import més economic Pes baix
Major eficiencia Estetic

Més estetic Capa flexible
Inconvenients Cost elevat Rendiment mig-baix Rendiment molt baix
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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 domeéstics, es pot
concloure que no son els adequats per a I'ambit aeroespacial. El motiu principal rau en que no
resisteixen bé augments bruscos de temperatura niles condicions extremes de radiacié als que
estarien exposats. Es per aixo que la tecnologia solar en aquest camp és diferent a la habitual.
Per altra banda, els satel-lits necessiten una quantitat d’energia molt gran per tal de funcionar
adequadament. Antigament, abans de I'Gs de I'energia solar, s’instal-laven bateries pero que,
al cap d’'un temps, deixaven de funcionar perqué no tenien cap font d’energia que les
recarregues, fet que tornava obsolets als satel-lits. Actualment, la tendéncia és I'aprofitament
de I'energia solar per al control del satél-lit i el subministrament d’energia als ordinadors i

components electronics.

Els panells solars a I'espai no necessiten convertir el corrent continu en corrent altern. A la
Terra la majoria d’aparells electronics funcionen amb corrent altern perque és més eficient de
transportar a llargues distancies. Com que |'electricitat necessaria en els satéel-lits no s’ha de
transportar aquestes distancies, no cal transformar-la en corrent altern, fet que redueix el
nombre de components necessaris en una instal-lacié fotovoltaica i permet més espai per a

ordinadors o dispositius del satel-lit.

Els tipus de panells solars disponibles al mercat per a usos aeroespacials sén els seglients:

e Panells solars de silici “Thin-film”

e Panells solars de cel-lules multiunié 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’ambit aeroespacial,
la seva fabricacio no. En I'ambit aeroespacial, aquest tipus de panells es basen en el mateix
principi que els “Thin-film” habituals pero estan considerablement reforcats per tal de resistir

les condicions extremes de radiacio i temperatura.

El seu rendiment es troba al voltant del 15%, fet que és un inconvenient per a |'elevada

demanda energetica d’un satel-lit.

A.4.3.2. Panells solars d’arsenur de galli

Aquest tipus de panells solars son els més habituals en usos aeroespacials degut a la seva
elevada eficiéncia. Permet aprofitar molt més |'espai limitat gracies al seu rati energia-
superficie.

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 radiacié. També s’incorpora en
la seva fabricacié capes de materials com el germani i fosfur de gal-li indi per captar més

energia de I'espectre solar.
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A.4.4. Eleccid dels panells per al satél-lit

A la Taula 26 s’exposen les principals caracteristiques dels panells solars d’Us aeroespacial:

Thin-film Arsenur de gal-li
Rendiment 15%-25% 25%-40%
Avantatges Pes baix Alt rendiment
Estetic Major eficiéncia
Capa flexible Pes baix
Inconvenients Rendiment molt baix Cost elevat

La instal-lacié dels panells fotovoltaics per a aquest satel-lit es fara amb panells d’arsenur de
gal-li, ja que es valora més el rati eficiencia-superficie i pes baix que el cost que pugui tenir. A
més a més, en compliment amb els requeriments del projecte, les dimensions del satel-lit a
projectar sén petites en comparacio amb satél-lits de gran mida, per tant, cal prioritzar el pes

dels panells i la seva eficiencia per tal d’optimitzar les dimensions a un punt optim.
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B.1. PRESSUPOST ENERGETIC MITJA EN ORBITA

El pes de les plagues solars té un pes fonamental en el disseny del mecanisme d’obertura.
Segons I'Us definit en els requeriments per al projecte, aquest vehicle espacial ha de servir per
a la deteccid de radiacid, de temperatura i per a la obtencid d’imatges terrestres. Amb els
objectius de la missio definits, és possible calcular la poténcia necessaria a obtenir mitjancant
les plaques solars. Un cop dimensionada la poténcia, es trien el nombre de plaques solars i es
determina el pes que tindran. Aquest factor condiciona la distribucio de les plaques al voltant
de l'estructura i el parell que haura de vencer el mecanisme per a |'obertura. El parell

d’obertura és I'tltim condicionant en el disseny del mecanisme final.

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

Tipus de missid i objectius del vehicle

e Poténcia necessaria per a alimentar als ordinadors, sensors i cameres del satel-lit

e Potencia de reserva a la bateria

e Elnombre de plaques solars i la seva distribucid

e Laforcaavencer per ala correcta obertura de les plagues

L’energia mitjana per cada oOrbita és un aspecte fonamental a I'hora de calcular la poténcia.
Defineix quanta poténcia disponible hi ha a cada orbita i, per tant, quanta energia es pot
consumir per orbita sense que la bateria es descarregui i en moments d’eclipsi tingui la reserva

energetica suficient.

La potencia del satel-lit s’ha calculat segons I’energia mitjana per orbita restant un percentatge

de reserva energetica.
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Alaseglient Taula 1, es mostra el consum energetic dels components presents dins del satel-lit:

Consum
energétic+5% Marge  Total
Component Consum energeétic (W) pérdues (W) (%) (W)
Control de dades
BeagleBone Black CPU | 2,50 2,63 20% 3,15
Comunicacié
Sistema de comunicacio EyeStar-S4 | 1,70 1,79 20% 2,142
Control d'altitud
Volant d'inércia Sinclair de 10 m-N 1,05 1,10 15% 1,27
GPS Novatel OEM719 1,80 1,89 15% 2,17
Torsié magnetica 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
Cameres 5,00 5,25 10% 5,78
Sensors de temperatura 0,10 0,11 10% 0,12
CONSUM ENERGETIC TOTAL 8,95 9,40 17,23

Assumint que el satel-lit estara a una orbita similar a la de I'Estacié Espacial Internacional, les

dades orbitals seran les que es mostren a la Taula 2:

Variable Valor de I'ISS

Inclinacio (2) 51,64
Periode (min) 92,73
Alcada del perigeu (km) 406
Alcada de I'apogeu (km) 411
Argument del perigeu (9) 122,84

:'-Cape Canaveral

HST orbit: g
i, +28.5%inclination. /
559 km altitude ~

Equator
ISS orbit:

51.65° inclination
417-420 km altitude
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Lighting and Eclipse Times for ISS-Like Orbit

* lighting

* Edipse

Duration (minutes)

7/1/2020
7/29/2020
8/26/2020
9/23/2020

10/21/2020
11/18/2020
12/16/2020
1/13/2021
2/10/2021
3/10/2021

4/7/2021

5/5/2021

6/2/2021
6/30/2021

Segons la Figura 2, les condicions més desfavorables per al satel-lit es produirien en un eclipsi
d’aproximadament 35 min i un periode d’interval solar minim d’aproximadament 57 min. A
partir d’aquestes dades, és possible calcular quan de temps estaran exposades les plaques

solars a la llum solar:
Eyir= EsorarTorar ATeapiaques - Perdues (1)

Epiaques = Emir tsorar (2)

El cas en quée el periode de llum solar és més desfavorable és el seglient:

Consum energetic (W) Area Il-luminada a les plaques solars Perdues (%)
17,23 40% (82,5mm x 98mm x 6 plaques) 10%

’energia solar total a 400 km d’altitud és de 1300 W/m?.

Aixi doncs, I'Energia mitjana necessaria per al funcionament del satél-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 periode de 35 min

I’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, 'energia subministrada seria optima.

Cada panell té una massa de 160 g, 4 panells tindrien una massa de 640 g. 4 panells col-locats
en serie, tenen una longitud total de 392 mm. El repartiment de la massa dels panells
s'efectuara segons la distribucid mostrada a la Figura 4 per tal d’uniformitzar la forca

necessaria a I'obertura:
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B.2. DIMENSIONAMENT DEL PARELL D’OBERTURA

En aquest apartat es realitzara el dimensionament del parell d’obertura necessari per a
I'obertura dels panells solars del satel-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
situacio, es calcularan les forces i els parells presents. El parell resultant sera el que s’utilitzara
per a dimensionar el mecanisme d’obertura dels panells solars. Com que el satél-lit es dissenya
per a poder-lo provar a la Terra abans de llancar a I'espai, es calculara el parell d’obertura
necessari per a obrir els panells en condicions terrestres. Aquest parell sera un valor de partida
i es tindra en compte per a dimensionar el parell en orbita, de manera que si el parell en orbita
és inferior al parell terrestre, s'agafara el parell terrestre per a poder provar el funcionament
del mecanisme abans del llancament. Per ultim, es justificara a partir del teorema de
conservacio d’energies que I'energia elastica emmagatzemada en el ressort és superior a les
pérdues d’energia mecanica degudes al moment de fregament entre els rodaments i |'eix del

mecanisme.

El moviment d’obertura s’ha dividit en dos etapes:
e FEtapa 1: actua el ressort a torsid des dels 02 fins al valor de I'angle girat calculat a
I"apartat B.3.2.
e FEtapa 2: el ressort deixa d’actuar un cop girat I'angle necessari i gira fins a arribar a una

posicid de 902, En el seu lloc hi ha una velocitat angular responsable del gir dels panells.
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B.2.1. Calcul del parell d’obertura en condicions orbitals

A I'etapa 1 entre 02 i I'angle girat pel ressort, el parell del ressort Mg crea una acceleracid
angular a. Aquest parell Mg provoca la preséncia d’una forga d’inercia tangencial al centre de

gravetat. La forca d’inercia queda compensada per una reaccio al rodament (R) que genera Mr.

Plantejant I'equilibri de moments a una posicio de 02 es té:

L
ZMZO, MR=FLE+ML (3)

L a
MR=m~a-E+Im
a=a > 4

Fi=m-a (5)
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Es prén 2 N-m com a valor de partida per al calcul del parell. L'equilibri de moments acaba
resultant en una acceleracié de 25 m/s?per a un parell de 2 N-m. L’acceleracioé angular resulta
en 169,83 rad/s?. La forca inercial val 12,53 N per a aquestes dues acceleracions. La reaccio R

dels rodaments és igual a la forca d’inercia (equilibri de forces en x) i val 12,53 N.

Un cop comenca a girar, passat I'instant inicial a 02, el moment del ressort dependra de
I'angle girat:

w2 —wo? = 2ab (6)

On: ws és la velocitat angular final, wo és la velocitat angular inicial, « és 'acceleracio angular i

0 és I'angle girat per les plaques solars.

La velocitat angular final per a un angle girat de 6,72 és de 6,3 rad/s. Aquest angle ha estat

calculat a I'apartat B.3.1. d’aquest annex per a un parell de 2 N-m.

126



Disseny dels elements mecanics d’un satél-lit de baixa orbita Annex B

A l'etapa 2, un cop girat I'angle de la barra a torsid i fins a I’'angle final de 902 de I'obertura, el
moment del ressort desapareix. La velocitat angular (w) adquirida genera una forca d’inercia
Fi que només dependra de la propia velocitat angular. Si el moment de frec és baix, la velocitat
angular adquirida pel ressort permetra el gir de 902 dels panells fins a topar amb el sistema

d’imants (definit a I'apartat B.4.1.).

Tal i com s’ha calculat a I'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 esdevindra nul-la abans no arribar a la posicié final.
L’acceleracié angular de frenada ocasionada pel moment de frec s’ha obtingut a partir de

I"'equilibri de moments:

L
ZMZO, MF=FLE+ML (7)

My = Lir®
FEMAS TR

L
a=a-;
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Fi=m-a

El moment de frec Mr del rodament depen de dos termes: Mg en funcid de la velocitat i M1 en

funcié de la carrega:

MF =M0+M1 (8)

En el cas del present projecte, la velocitat és molt petita i Mo té un valor nul. Pel que fa a M;,

aquest moment es calcula a partir de la seglient expressio:

My=fi-P-dy (9)

On: f1 és el coeficient assignat segons el tipus de rodament, P1 és la carrega determinant per

al moment de frec, dw és el diametre 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 rigid de

boles es mostra tot seguit:

Coeficientes qe tipo d'e‘rodamiento Serle Coeficiente de tipo de rodam. f, | Coeficiente de tipo
para rodamientos rigidos a bolas —— Bano o circulac. | 4€ rodamiento f;
niebla de aceite |de aceite

618, 0,5
618 .22, (2RSR) 1,1 1,7 0,0005 - (Py/Cp)
160 1,1 1,7
60, 60..-2RSR, 0,0007 - (Pa/C)%5
60..-2Z, 619, 1,1 1,7 ool
619..-2Z, (2RSR)
622..-2RSR 1,1 -
623..-2RSR 1,1 ~
62, 62..-2RSR, 1.3 2
62..-22 - 0,0009 - (Py/Ce)%5
63, 63..-2RSR,
6322 1,5 2,3
64 1,5 2,3

Com que la velocitat d’obertura dels panells és molt petit, es pot prendre que P1=Po. El valor
de Co s’obté a partir del cataleg del fabricant del rodament i té un valor de 57 N. El valor del

coeficient f1 es calcula de la seglient manera:
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0,5

£, = 0,0005 - (?) (10)

0

El coeficient de frec obtingut tindra un valor de 0,0002344 per a una carrega Po de 12,53 Ni Co
de 57 N.

Aixi doncs, s’obté que el parell de frec té un valor de 0,01616 N-m, que sén 16,16 N-mm.

Aplicant I'equilibri de moments anterior, s'obté que 'acceleracio angular per a aguest moment
de frecval -13,72 rad/s?. A partir d’aquesta acceleracié i la velocitat angular inicial de 6,3 rad/s,
és possible representar graficament la velocitat angular final del sistema en funcié de I'angle

girat per les plagues solars. L'expressié que permet relacionar els parametres és la seglient:
w2 —wo? = 2a6
Representant graficament la velocitat angular final en funcié de I'angle s’obté:

Velocitat angular (Angle girat)

® y =-0,0006%? - 0,0169x + 6,1986

Velocitat angular w (rad/s)

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100
Angle girat (9)

En el grafic anterior es mostra la tendéncia polinomica de la velocitat angular en funcio de

I'angle girat, entre 6,72 i 909.
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En el seglient grafic es mostra I'energia cinética del sistema en funcié de la velocitat angular
assolida durant el gir des dels 6,72 fins als 902. L'energia cinética és maxima als 6,72, quan la

velocitat angular té un valor de 6,3 rad/s.

Energia cinetica del sistema
20
18 y =0,449x? - 1E-14x - 9E-14
16
14
12

10

Energia cinetica (mJ)
[ ]

Velocitat angular (rad/s)

El valor maxim de I'energia és de 18 mJ als 6,79.
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B.2.2. Justificacié energética del parell d’obertura del mecanisme

El funcionament des de que s’ha girat I’angle necessari per assolir el parell adequat fins als 902,
es basa en qué 'energia potencial elastica de la barra a torsio ha de ser més gran a |'energia
mecanica perduda deguda al fregament entre els rodaments i I'eix durant tot aquest

recorregut:

p _1jT de_lfTT-dx_lez-dx
pbarra_z _2 G']_Z G.]

Per a valors constants el terme diferencial dx val L (longitud total de la barra). A I'etapa 1,

I'energia total valdra:

1TL 1Te°L 1

1
0 L w2 ——Iwy? > AEp, (11
2G-] 2G5 2" Yo (D)

2
On: T és el moment a torsio, AEgs son les perdues d’energia mecanica degudes al frec entre
I'eix i els rodaments, L és la longitud total de la barra a torsid, G és el modul d’elasticitat

transversal (MPa), J és la inércia de la barra a torsio (mm?).

L’energia mecanica del procés d’obertura ha de ser superior a les pérdues mecaniques
degudes al fregament, és a dir, 0,945 mJ. A I'etapa 1, per a un parell torsor inicial de 2 N-m,
una velocitat angular final de 6,3 rad/s, I'energia valdra 16,7 mJ. A l'etapa 2, per a una velocitat
angular inicial de 6,3 rad/s i una velocitat angular final de O rad/s, I'energia valdra 17,82 mJ. En
ambdues etapes del moviment, I'energia és superior a les pérdues per energia mecanica. Per

tant, el parell de 2 N-m és suficient per a obrir el sistema de plaques solars.
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B.3. DIMENSIONAMENT DE LA SECCIO DE LA BARRA A TORSIO

En aquest apartat, es determinara la geometria de la seccié de la barra a torsid. S'utilitzaran
les expressions de les inércies torsionals per a cada tipus de geometria i es comparara per
guina geometria la inércia és més baixa. Cal que la inércia tingui un valor baix per tal de que
giri I'angle necessari que permet assolir el parell necessari. Es calculara I'angle girat a partir del
moment torsor, la longitud de la barra, el modul d’elasticitat transversal i la inércia obtinguda.
Aquest calcul s’iterara per a diferents valors de longitud de la barra, diferents valors del modul
d’elasticitat transversal (segons el tipus de material) i segons la geometria de la seccio

escollida.

B.3.1. Tipus de secci6 de la barra a torsid

El comportament a torsid d’una seccid circular tancada molt prima és forca diferent del
comportament d’una seccié circular oberta. En una seccio tancada, la tensio tallant queda
distribuida uniformement al voltant del gruix del tub. En una seccid oberta, es produeix una
distribucio lineal al voltant del gruix del tub. La inercia torsional també varia en ambdds casos.
Per al cas de seccions obertes, la inércia torsional és proporcional al cub del gruix. Per
demostrar 'afirmacid anterior, es considerara el cas de dos tubs, un de seccio oberta i I'altra

de seccié tancada, del mateix radi.

Closed Open m

tube tube

Per a una seccio tancada, la inércia torsional és:

I = - (Dext4 - Dint4) _ - (Dext4 - (Dext - t)4) (12)
T 32 32
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Per a una seccié oberta i prima es pot aplicar el metode d’analogia de la membrana de Prandtl:
“Les tensions tallants no depenen de la curvatura del contorn de la seccid, essent practicament

les mateixes que si dit contorn fos recte”

1 1
]T=§'t3'L=§t3'2T[R—f (13)

M M Mr-L
r=or=r——14); p=—— (15);
§.tZ.L G-Ir

On:

Mt és el moment de torsio aplicat

t és el gruix de la seccid

f és la distancia d’obertura de la seccio

L és la longitud que tindria la seccid oberta estirada en un fil
R és el radi exterior de la seccio

Calculant les inercies per ambdos 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 inércia a torsid de la seccid oberta és de 171,72 mm?*
mentre que, per a la seccid tancada de radi 6 mm, la inércia a torsid resulta 1201,91 mm®. El
guocient entre aquests dos resultats és de 7. Aixo significa que per a una seccié tancada, la
inercia a torsié sera 7 vegades major a la d’una seccio oberta. L'objectiu de la barra a torsio és
que sigui elastica i no rigida per assolir el gir necessari. Es per agquest motiu que es tria la seccid

oberta per al disseny d’aquest mecanisme.
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B.3.2. Calcul del gir de la barra

A partir del parell d’obertura obtingut en apartats anteriors es dimensionara el gir necessari
per a una correcta obertura. Es prendra com a valor del modul d’elasticitat transversal (G) un
valor aproximat de 5 GPa. Aquest valor es determinara amb exactitud en apartats posteriors
pero estara dins I'ordre de magnitud del valor proposat en aquest apartat. Es pot afirmar que
el resultat final diferira molt poc respecte el resultat obtingut en aquest predimensionament.

A partir de I'expressio (16), és possible coneixer el gir ja que la resta de valors son coneguts:
MT ¢ L
(p N G * IT

(16)

On:
M: és el moment a torsid a aplicar per a obrir els panells solars (N-mm)
L és la longitud de la barra a torsié (mm)

G és el modul d’elasticitat transversal (MPa)

L
I y D ext

&

It és la inércia a torsié (mm?)

—
—
f

Per tal de comparar els diferents angles girats que es necessitarien per diferents parametres,
s’ha fet una taula comparativa.

Fent variar la longitud de la barra:

Modul
Obertura de
Angle girat Moment Longitud de la d’elasticitat Radi exterior
la seccid (f)
@ (9) torsor (N-mm) barra (mm) transversal (G) (mm)
(mm)
(MPa)
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
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Fent variar el radi exterior de la seccidé oberta:

Modul

Obertura de

Angle girat Moment Longitud de la d’elasticitat Radi exterior
la seccid (f)
o (9) torsor (N-mm) barra (mm) transversal (G) (mm)
(mm)
(MPa)
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
Comparacié de I'angle girat d'una barra a torsié segons el radi exterior d'una
seccio oberta
12
y =46,171x1054
e R2 = 0,9999
10
o,
—_ 8 '.'
o 6 .
L T
T .
s e,
4 ...‘
2
0
0 2 4 6 10 12

Radi exterior (mm)
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Fent variar el modul d’elasticitat transversal (G):

Modul d’elasticitat

Obertura de

Angle girat ¢ | Moment torsor | Longitud de la Radi exterior
transversal (G) la seccio (f)
(9) (N-mm) barra (mm) (mm)
(MPa) (mm)
9,17 2000 50 3800 6 2
8,93 2000 50 3900 6
8,71 2000 50 4000 6
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
6,70 2000 50 5200 6

Si es representa el resultat de I'angle girat respecte el modul d’elasticitat transversal G s’obté

el seglient grafic:

Angle girat (2)
a

3500

Comparacié de I'angle girat d'una barra a torsié segons G (MPa)

4000

4500

Modul d'elasticitat transversal G (MPa)

5000

y =-0,0017x + 15,652
R?=0,9751

5500

6000
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Els grafics 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, I'angle girat segueix una
tendeéncia lineal decreixent a mesura que el valor de G augmenta. En segon lloc, amb la variaci
del radi el grafic segueix una tendéencia potencial decreixent a mesura que el valor del radi

exterior augmenta.
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B.3.3. Conclusions de la barra a torsid

Elvalor del modul d’elasticitat transversal G, s’ha extret a partir de valors de tubs reals fabricats
per pultrusid. A partir dels resultats, les comparacions anteriors i dels valors proporcionats per
I'empresa en questid, el valor de G per a la barra a torsio és de 5200 MPa en la direccio 12, 13
i 1450 MPa per la direccié 23.

Pel que fa a la seccid de la barra, s’ha agafat un valor de 6 mm per al radi exterior i una

obertura de 2 mm a la seccié:
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B.4. DISSENY MECANIC DEL MECANISME PASSIU

En aquest apartat, s’explicara el principi de funcionament del disseny mecanic del mecanisme

d’obertura del satel-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 posicid de 902. Un cop arribada a aquesta posicio, els panells havien de trobar-se
amb un topall que eviti que continuin girant, degut a les condicions de gravetat zero a les que

es troben un cop en orbita.

L’aspecte general de la solucid trobada amb els panells desplegats és el seglient:
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Els panells no giraran més de 902 degut a un imant de pol positiu situat al costat interior de la

part superior de 'estructura (1) i a un imant de pol negatiu (2) situat al bra¢ de suport dels

panells solars:

Figura 18. Vista en algat del sistema de fixacio a 902 d'imants.
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B.4.2. Principi de funcionament dels panells plegats

L’aspecte de la solucid trobada amb els panells plegats és el seglient:

Per tal de que no es malmetin els panells solars durant I’enlairament del satel-lit i per a tenir
un objecte més compacte durant I'ascensid, era necessari el disseny d’'un mecanisme de
tancament que mantingués les plagues plegades pero que alhora s’obris un cop arribés a
I’0rbita 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 permes estalviar en pes i espai, aspectes claus per al bon
disseny del vehicle. Es per aix0d, doncs, que s’ha realitzat mitjancant 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 caracteristica que es fon a 792C, temperatura ideal,

ja que un cop la radiacio solar arribi als panells, s’assoliran aquestes condicions.

141



Disseny dels elements mecanics d’un satél-lit de baixa orbita

Annex B

A continuacid, s’adjunta una taula amb les caracteristiques i la composicid d’aquest aliatge i

d’altres homolegs:

Tipus Composicié | Composicié | Composicié | Composicié | Composicié | Temperatura
d’aliatge de Bi (%) de Pb (%) de Sn (%) de Cd (%) de In (%) de fusio (2C)
Aliatge

50% 27% 13% 10% - 809C
Lipowitz
Cerrolow

57% - 17% - 26% 792C
174
Aliatge

44% 25% 25% 6% - 752C
Harper
Aliatge

50% 26,7% 13,3% 10% - 702C
Cerrobend

Talicom es pot veure a la Taula 8, els tres aliatges sén molt semblants pel que fa a composicio

i a la seva temperatura de fusid. Hom es podria preguntar quin dels quatre és el que cal triar

per a aquest projecte. Si més no, tots son bons candidats. Tot i aixi, I'aliatge més adequat per

un bon funcionament és l'aliatge Cerrolow 174. La tria d’aquest es basa en qué la seva

temperatura de fusio és la segona més alta dels quatre, garantitzant doncs que |'aliatge no es

fongui dins del coet en ascensio en cas que la temperatura interior de arribés als 652C. No s’ha

triat I'aliatge Lipowitz perqué un cop en orbita no cal assolir els 802C perqué comenci a

fondre’s, sind 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’explicara que succeeix després de fondre’s I'aliatge.
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Aquest metall es troba unit a les plaques i a I'estructura, tal i com es pot apreciar a la Figura

20:

L"aliatge Cerrolow 174 (3) uneix cada panell inferior a I'estructura pels costats dret i esquerra,

respectivament:

Un cop fos I'aliatge (3) que uneix I'estructura amb els panells, comenca a actuar la torsio de la

barra de fibra de carboni corresponent al mecanisme superior d’obertura dels panells.
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B.4.3. Principi de funcionament del mecanisme d’obertura

El mecanisme d’obertura es basa en el moviment de torsio de la barra de fibra de carboni de
seccio oberta. La barra (4) es manté torsionada gracies als extrems de seccié major de la camisa

(5)ieltub2(6):

Figura 22. Vista en seccio del mecanisme d'obertura.
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Un cop es fon I'aliatge Cerrolow 174 de la part inferior de I'estructura plegada, comenca a
actuar la torsié de la barra de fibra de carboni. El moviment de la Figura 23, consta de

dues etapes:

V'
Mg (N-m)
2 ]
o)
| i » 0()
6,7 90
Figura 23. Grafic de les forces presents en les etapes 1 i 2 del moviment d'obertura.
w (rad/s) 4
6,31+

| | » 6(2)
6,7 90

Figura 24. Grafic de la velocitat angular en funcio de I'angle girat en les etapes 1i 2
del moviment d'obertura.

En la primera etapa, el ressort empenta el bra¢ de suport de les plaques solars i aquest
adquireix una velocitat de gir. Aquesta etapa dura entre els 02 inicials i els 6,72 pels que ha
estat pretensada la barra. En |la segona etapa, des dels 6,72 fins als 909 finals, el sistema de
plagues segueix rotant gracies a la velocitat angular assolida a partir del parell del ressort
(Figura 22). Per evitar que el ressort, al retornar a la seva posicio inicial, freni el gir dels
panells, s"ha afegit un trau colis al brac de suport de les plaques. D’aquesta manera, el brac

de suport queda lliure.
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A la Figura 25 es mostra en un exemple simple el moviment lineal del passador en un trau

colis.

— \\N\ @ D

3 ?_J\/\]/» D P N
%.

N EVAVAVA Y >

VY =—

S’estira el cargol que es troba dins del trau colis a una distancia x respecte la posicié inicial del
cargol. Un cop es deixa anar el cargol, aquest agafa velocitat fins que arriba a una distancia -x.
Un cop assoleix la distancia -x, la molla fara retornar el cargol a la posicid inicial, perdo com que

el cargol haura assolit una velocitat, aguest se seguira desplacant per dins del trau.
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@w@ @

Per al cas del ressort a torsio que es té en el projecte, posant un trau colis permet que la barra
un cop hagi girat els 6,72 pels quals ha estat pretensada, no retorni a la posicié inicial a les

plagues, ja que les frenaria i el mecanisme no funcionaria entre 6,72 902.
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A continuacio, 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 torsid, un cop ha transmes el parell necessari per a girar els panells, aconsegueix que la

camisa interior (7) i I'eix (8) girin solidariament gracies als rodaments (9) situats als extrems.

Figura 27. Seccio longitudinal del mecanisme d'obertura mentre els panells giren.

El bra¢ suport (10) situat entre els panells solars i la camisa, és el que transmet el parell als
panells. Aquest bra¢ de suport s’ha dissenyat amb radis el més grans possibles entre els
diferents canvis de seccid de la peca per tal d’evitar una gran concentracié de tensions en fases

de comprovacié del funcionament a la Terra.
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Figura 28. Vista en planta de la seccid dels dos mecanismes situats a la part superior.

Els mecanismes es troben muntats un a cada cara de |'estructura. Degut a que els eixos van
fixats a I'estructura metal-lica i la travessen, s’han col-locat 2 a una algada inferior respecte als
altres dos de cares homologues. Si s’haguessin muntat a la mateixa alcada en els quatre
costats, els forats haguessin coincidit i no s’hagués pogut fixar el conjunt correctament a

|"estructura.
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B.4.4. Conjunt general

En aquest apartat es mostra el disseny del satél-lit renderitzat i en orbita.

Figura 30. Renderitzat del mecanisme d'obertura.

Figura 31. Renderitzat dels satel-lit amb els panells desplegats.
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Figura 32. Renderitzat de la part inferior dels panells solars.

Figura 33. Renderitzat del satel'lit plegat.
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B.5. CALCULS DEL MECANISME D’OBERTURA

En aquest apartat es comprovara que el mecanisme d’obertura no trenca si es realitzen proves
de I'obertura en condicions terrestres.

B.5.1. Calcul del coeficient de seguretat de I'eix del mecanisme

L’objectiu del present apartat és calcular que I'eix del mecanisme no trenca quan es realitzin
certes proves abans de que s’enlairi el satel-lit a I'espai.

L’eix interior en qlestio és el seglient:

El diametre més petit és de 4 mm, i la seccid de major diametre té una mida de 6 mm. Per tal

de coneixer el punt més desfavorable de I'eix cal fixar-se en la secci¢ del mecanisme muntat:

18 18
\\\\\\\I\\\\W
Iz N ///////////// /////////// //// 553
I s 0 s /%'
AN ] ////// ///////// ANS
F F

El punt més desfavorable de I'eix es troba just abans d’entrar als rodaments dels extrems. La
forca en aquests dos punts sera equivalent a 3,14 N (la meitat del pes dels panells d’'una cara

del satel-lit) a cada extrem.
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L’expressio per al moment maxim es mostra tot seguit:

M,=F-z(17)

On F és la forca i z la distancia de la forca al punt més desfavorable.
El valor de z en aquest cas és de 18 mm. Aplicant I'expressid (17), el resultat obtingut per al
parell és de 56,52 N-mm, que sén 0,05652 N-m. Com que no hi ha cap canvi de secci6 a 'eix,

no hi ha concentracié de tensions.

Goodman

\ N/ Ellipse
A x/" ASME i

El calcul del coeficient de seguretat a fatiga segons I'el-lipse ASME és el seglient:

2 2 2 20,5
L (g (e May o (K Ta +4.(@) +3.(T_m) (18)
=16 Se Se Sy Sy

- D3

On:

D és el diametre de la seccid de I'eix

Kf és el coeficient de concentracid de tensions degut a flexid

Ma és el moment flector altern, és a dir, el moment provocat per carregues de direccio
invariable

Ta és la torsio alterna

Kfs és el coeficient de concentracid de tensions degut a un moment torsor

Mm és el moment degut a una forca inercial rotativa

Tm és el moment torsor mig de valor constant

Se és la resistencia del material a fatiga

Sy és la resisténcia a limit elastic del material

156



Disseny dels elements mecanics d’un satél-lit de baixa orbita Annex B

S’ha triat I'expressio de I'el-lipse ASME i no la de Goodman degut a que la primera és més
precisa que la segona metodologia.

Per les condicions d’aplicacié de I'eix, tots els coeficients deguts a concentracio de tensions
seran nuls i, conseqiientment, la resisténcia del material a fatiga no es veura minorada. Per a
una Sy d’acer de 275 MPa, un diametre 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 estatic tindra el mateix valor que el resultat a fatiga degut a que I'eix

no té cap punt on hi hagi concentracio de tensions:

0,5

n, =ﬁ- <4-(A;I—;n)2 +3- (7;—7;)2> | (16)

T[.D3

Per tant, el coeficient de seguretat estatic valdra 5,17.

Aixi doncs, com que els coeficients de seguretat sén majors a 1, I'eix interior no trenca.
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B.5.2. Constant elastica del resort a torsid

En aquest apartat es calculara la constant elastica de la barra a torsid d’obertura a partir del

moment torsor aplicat.

Ala Figura 40, es mostra com degut a un moment torsor, una barra és capacg de girar cert angle.

La constant elastica del ressort d’una barra rodona té la seglient expressio:
k r (17)
°" o

Sabent que I'expressid per a I'angle girat és:

oL g
_]-_G( )

bq

On:

T és el moment torsor (N-mm)

L és la longitud de la barra (mm)

Jés lainércia a torsié de la barra (mm?)

G és el modul d’elasticitat transversal (MPa)

0 és I'angle girat (radians)

La seccid d’estudi d’aquest apartat és la seccio oberta en C de la barra a torsio:

o=t (19);, J=i.B.L—28.2mR—f (20)
G-J ’ 3 3

h

On:

t és el gruix de la seccid

f és la distancia d’obertura de la seccid
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L és la longitud que tindria la seccid oberta estirada en un fil

R és el radi exterior de la seccid

Introduint els valor de gruix de 2,4 mm, una obertura de 2 mm, un diametre exterior de 12 mm
i un diametre interior de 9,6 mm a I'expressio (20), s’obté que la inércia val 171,72 mm*. Per a
un moment torsor de 2 N-m i un modul d’elasticitat transversal de 5200 MPa el resultat per a
I'angle girat és de 6,72.

Aplicant I'expressio (17), la constant elastica del ressort de fibra de carboni té un valorde 17,17

N-m/rad.

159



Disseny dels elements mecanics d’un satél-lit de baixa orbita Annex B

B.5.3. Calcul dels rodaments del mecanisme d’obertura

L'objectiu d’aquest apartat és la obtencid del calcul dels rodaments en condicions terrestres
del mecanisme d’obertura dels panells solars. L'element nimero 9 correspon als rodaments

del mecanisme d’obertura, tal i com s’identifica a la Figura 43:

® ® o I ®q
RN “?)‘/////// /// /// //// // o~
CZ 7 A 777 #,e |
al g NIS / /////// 7/, /// \’
Y, /// '////////

l\

110,00

Figura 43. Seccio del mecanisme d'obertura.

Els rodaments del mecanisme corresponen al model W 617/4 i tenen les seglents

especificacions:

e DIMENSIONES
) ( M4
I
r — d 4 mm Diémetro del
ry I agujero
D 7 mm Diametro exterior
D D1 d d1
B 2 mm Ancho
' ’
dq = 4,75 mm Diametro del resalte
r
! . Dq = 6.25mm Diametro del resalte

Figura 44. Mides dels rodaments w 617/4.

Capacidad de carga

L. .. C 0.178 kN
dinamica basica

Capacidad de carga estatica
pad gaestata@ o 0.057 kN
basica

Figura 45. Dades per al calcul dels rodaments proporcionades pel fabricant.
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L’esquema de forces actuant en un cas estatic és el seglient:

®0

SR
AN

-///%712’ <

SN

k-

AN INNINZD

/|

‘N
A
7
g

110,00

Plantejant I'equilibri de forces:

ZFX = 0; ZFy = 0; ZMA =0 (21)

D B =0 Fug+Frag—p=0

54
ZMA=O; _p'7+Fr20‘54‘=0

La distancia entre rodaments és de 54 mm. Realitzant el sumatori de forces presents al cas

estatic eix a eix, s'obté que la forca axial és nul-lai la forca radial 1i 2 valen 3,14 N.

La comprovacio estatica es realitza a partir de la seglient metodologia:

s . Fa
EStﬂti(aPo (Sib)zo) |P0:l'r0 ',T:(O.S

es denominen Py, Frg i Frg ¥
e 0 " e LPO: 0,6 Frp + 0,5 Fyo i“—°> 0.8

]

Tan per al rodament 1 i el rodament 2, el quocient entre la forca axial i la radial és inferior a
0,8, per tant, la forca equivalent Po sera igual a la forca radial estatica, és a dir, valdra 3,14 N
per ambdds. Com que Po < Co (3,14 N < 57 N), aquests rodaments estan correctament

dimensionats per al sistema i no trencara estaticament.
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L’esquema de forces actuant en un cas dinamic és el seglient:

o ® ® -
A FrZ
A 5 ///////////F./ 0 5553
s I ps7 p2z))
> (L L L L s Y rve
2 &é/V L Y
P N\

Per al cas dinamic, s’afegeix una forca inercial que depén de la velocitat angular de gir de les

plagues calculada a I'etapa de gir entre 02 6,72 (Apartat 2.1) .

ZFx = 0; ZFy = 0; ZMA =0(22)

ZFy=0, FT1+FT2_p=0

54
ZMA=O; 5 = Fi 0+ Fpp54=0

El valor de la forca inercial equival a:

Fi=m-a=m-w?-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 forga inercial és practicament
negligible.

Els resultats per a la forca radial 2 val 3,14 N i la forca radial 1 tenen el mateix valor.

La comprovacio dinamica es realitza a partir de la seglient metodologia:

Fa
P=Fr F—r<€

Dinamica P P
P=XF. +YF, F—“>e
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F

Co b¢ Y e
0,014 23 0,19
0,028 1,99 | 022
0,056 1,77 | 026
0,084 155 | 028
0,11 056 | 1,45 | 030
0,17 131 | 034
0,28 1,15 | 038
0,42 1,04 | 042
0,56 1 0,44

Com que el quocient entre la forga axial i la Co dels rodaments és inferior al valor tabulat de e,

la forca equivalent P sera igual a la forca radial, és a dir, 3,14 N pels dos rodaments perque

ambdds han obtingut els mateixos valors per a aquest parametre. 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 comencant per
I"estudi energeétic del satel-lit per determinar la demanda energetica dels panells solars a partir
dels components interiors del vehicle i de |a finalitat establerta als requeriments del projecte.
En segon lloc, amb l'energia necessaria, s’han dimensionat el nombre de panells solars
necessaris per subministrar al satel-lit i, alhora conservar reserves energétiques pels periodes
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 orbita. Aquest parell, pel cas en orbita,
ha permeés calcular I'angle necessari a girar per la barra a torsio per tal d’obrir els panells. La
seccio de la barra s’ha escollit d’acord amb les condicions d’obertura, ja que és necessari que
la inércia de la seccio sigui el menor possible per fer el gir necessari sense trencar.

Ja amb la seccié dimensionada, el gir i el moment torsor adequat, s’ha procedit a dissenyar
I'interior del mecanisme i a fer-ne el disseny mecanic per tal de realitzar el moviment que
s’espera.

Per Ultim, amb el disseny mecanic, s’han fet comprovacions sobre |'eix i els rodaments en
condicions terrestres per tal d’avaluar que durant les proves aquest no trencaria i esta ben

dimensionat.

Degut a que la barra a torsié de fibra de carboni és laminada, caldria aplicar uns metodes de
calcul de materials composits compresos dins de la teoria de laminats. Aquesta teoria té certs
requeriments pel que fa al calcul d’elements cilindrics i I'Us de les seves equacions
constitutives. Com que una de les condicions no es complia per a la geometria necessaria de
la barra, s’"ha hagut de simular mitjancant programari d’elements finits la barra en qlestio per
tal de determinar-ne la seva viabilitat. Per aquest motiu s’ha creat I’Annex C, on es troben les

simulacions i els seus corresponents resultats per a la barra a torsio.

Concloent, el disseny del mecanisme ha estat forca complexa degut als materials usats i a les

condicions poc habituals als que es troba sotmes. Tot i aixi, el disseny final compleix tots els

requeriments i és Optim per les condicions per les quals ha estat creat.
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C.1. INTRODUCCIO

En el present Annex C, s’explicara una breu explicacid teorica sobre els materials composits
aixi com els resultats obtinguts en simulacions mitjancant programari d’elements finits sobre
la barra a torsio, I'element fonamental que permetra I'obertura dels panells solars.

Al'Annex A, es va realitzar un estudi d’alternatives sobre el tipus de materials per al mecanisme
d’obertura. Aixi doncs, es va arribar a la conclusid a partir d’'una taula de valor ponderat que
I"alumini 7075 T6 i la fibra de carboni amb resina Epoxy eren els dos materials amb millor
puntuacid degut a les seves propietats mecaniques i les necessitats per al satellit.
Conseqlientment, es va decidir realitzar les simulacions de la peca per als dos tipus de
materials, per tal d’identificar el seu comportament sotmés a les condicions d’orbita del

satel-lit. Es procedeix, doncs, amb |'analisi.
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C.2. MATERIALS COMPOSITS: DETERMINACIO DE LA ORIENTACIO DE LES FIBRES

C.2.1 Analisi del material composit en direccié transversal

Un material composit format per fibres llargues és més elastic i menys resistent en la direccio
transversal. En aquest apartat, es demostrara que una forca aplicada transversalment a un
material composit fara que aquella peca trenqui abans respecte una forca aplicada

longitudinalment.

La seccio d’estudi és la que es mostra a la Figura 1:

|

Figura 1. Seccid d'estudi per a una geometria rectangular amb una forca aplicada en la direccié transversal respecte les fibres

Fe

del material.

On A és l'area de la seccid transversal; Fc és la forca aplicada al composit en la seccio

transversal; h és I'alcada de la seccié rectangular

Per a aquest analisi, s’assumeix que les fibres es troben distribuides uniformement al llarg del

material.
L"equilibri de forces sera el segient:
F,=F =F, (1)
On:
Fc és la forca aplicada al composit

Frés la forca aplicada a les fibres
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Fmés la forca aplicada a la matriu del composit
La seccid d’estudi estara sotmesa a una forca igual a cada una de les capes del material.

Reescrivint I'expressio obtinguda a I'equilibri de forces en format de tensions a partir de I'area

i les forces, s’obté:
oc=0r=0m (2

L’area es manté constant aixi com la forgca aplicada al composit, per aquest motiu, les tensions
seraniguales a les fibres, a les matrius i al composit. Aquest fet indica que el material es trobara

sotmes a condicions d’isoestres.

A partir de la deformaci¢ i de la geometria, es pot afirmar que la deformacidé total equival al

producte de les deformacions a les fibres i a la matriu pel seus respectius volums:
Ec=& Vit &, Vy(3)

On:

& és la deformacio al material composit deguda a la tensio aplicada

& €s la deformacio a les fibres del material

& s la deformacié a la matriu del material

Vm és el volum ocupat per la matriu a la seccio

Vs és el volum ocupat per les fibres a la seccio

Com que la forca aplicada al composit és perpendicular a la direccid de les fibres, cada capa
estara sotmesa a la mateixa tensio. La tensid total sera doncs la suma de les tensions a cada

capa del material.

Aplicant la llei de Hooke per a deformacions, és possible obtenir les seglients expressions:

g, o 0;
== F=7 Em=3" (4)
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On:

o, és la tensio al material composit

ay: és la tensio a les fibres del material

O éslatensid ala matriu del material

Ect és el modul de Young del composit en la direccid transversa
Ef és el modul de Young de les fibres

Em és el modul de Young de la matriu

Substituint les expressions de (4) a I'expressio de (3), s'obté que:

e 91, Im
Bei B/ Ve +Em | 7% (5)

Aplicant I'equacio (2), I'expressié (5) queda simplificada de la seglient manera:

2 VgV (6)

Ece Ef  Em

Finalment, el modul de Young del material composit a la seccidé d’estudi i en direccid

transversal es pot expressar com a:

EfE
— f=m
E..

by ErtVeE (7)

Aquesta expressié permet coneixer el modul d’un material composit en la seva direccid

transversal.

Segons la regla de la mescla, la variacié del modul de Young en direccié longitudinal respecte

al modul en direccié transversal es pot apreciar en la seglient figura:
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Figura 2. Grafic entre el modul de Young per a fibres en direccio longitudinal i el percentatge de volum de fibres.

Si s'implementa I'equacio (7) al grafic anterior, s’obtindria una relacio tal que aixi:

80

70 1

60 1

j'vj‘ + Em Vm

5
= 50 -
o
©
£ 40 A
]
k=
S 301
Ed
S 20 A
-
10 4
0 L L 1 L
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

Fiber volume fraction (V/-)

La Figura 3 indica com no hi ha gaire resisténcia a la direccid transversal del material. Quan

el percentatge de fibres tendeix a 1, la resistencia millora drasticament.

Altres models matematics prediuen el comportament del modul de Young d’un composit en la
direccid transversal. Es el cas del model de Halpin-Tsai, un model empiric que prediu amb més

precisio la corba taronja mostrada anteriorment.
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El model de Halpin-Tsai es basa en la seglient expressio:

1+¢BV
Eci =En ( 1—ﬁfo) (8)

On:

¢ és un quocient sobre la geometria del material. Val 2 en el cas d’estar sotmes a un modul a

traccio transversal. Prén un valor de 1 en casos on s’apliqui el modul de cisallament En aquest

analisi, { = 2.

Bés un factor obtingut a partir de la seglient formula:

Comparant el model de Halpin-Tsai amb el model de Adam i Doner per a moduls de Young

transversals, s’arriba al seglient grafic comparatiu per a diferents ratis de matriu i fibres:

e 28
& Fibre volume fraction, V;

-

WU 24 -

" 0.78
=

s 20 —

S

o)

E 6 |-

)

"

o

¢ 12 |-

z

© 0.75, H-T
- 8 |— model
©

o 055
= 4 0.40

£ 0.04

e 0 | | | I | | | | | | | | J
3 1 2 4 6810 20 40 60 100 200 400 1000

Modulus ratio, E;/E,,

Aquest grafic s’ha obtingut mitjancant métodes numerics i metodes 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 modul de les fibres i el de la matriu.

Pel que fa al modul de cisallament del material composit d’estudi, es pot obtenir a partir de

I'expressid que es mostra tot seguit:

1 _Vr Vim
Giz  Gf ' Gm

On:

G4, és el modul de cisallament del material composit en el pla perpendicular a la forga aplicada

i paral-lel a les capes de fibra
Gy €s el modul de cisallament de les fibres G f en el pla perpendicular a la for¢a aplicada
G, és el modul de cisallament de la matriu del material

El modul G4, es pot escriure com a:

__ GrGm

=——— (11)
Vim'Gg+Vye-Gm

GlZ

El model de Halpin-Tsai proposa un canvi obtingut amb méetodes empirics en I'equacio (11):

(Gf+Gm)+Vf-(Gf—Gm)) (12)

G12 = G ((Gf+Gm)_Vf'(Gf_Gm)
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A mode d’exemple, a la Taula 1 es mostren valors dels moduls de Young i de cisallament per a

diferents tipus de materials composits:

i epoxy

., i E.1(GPa) Ec: (GPa)
F de fib ’ ! ’ !
Material racro € fibra direccio direccio G4, (GPa)
f longitudinal transversal

Fibra de vidre i 0,60 40 9 4
epoxy
Flb.r? de vidre i 0.42 37 7 31
poliéster
Kevlar 49 0,60 79 41 1,5
epoxy
Fibra de carboni 0,60 175 9 44

Els valors dels moduls de Young per als diferents composits proposats a I'anterior taula, prenen

un valor més elevat en el cas de la direccié longitudinal mentre que, a la direccid transversal,

prenen valors molt menors.

Les fractures es propaguen al llarg de la matriu del material i, per tant, la resisténcia del

material sera menor a la resistencia total de la matriu.
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C.2.2 Analisi de la resisténcia del material segons la orientacid de les fibres

En aquest apartat es tractara el cas en qué les fibres no es trobin en una posicié de 02 o 902.

Fibre, f < F ¢

Matrix,m\. \ A _ F

Figura 5(a). For¢a aplicada en direccid longitudinal. Figura 9(b). Forca aplicada en direccié transversal.

A la Figura 5 (a), es mostra el cas en queé la forga aplicada al material es troba a 09 respecte la
direccid de les fibres. Aquest és el cas de maxima resistencia del material. A la Figura 5 (b), es
mostra el cas tractat a I'apartat anterior, on la forca aplicada sobre el material es troba a 902

respecte la orientacio de les fibres. Aquest és el cas de menor resistencia del material.

Si es tingués una orientacié diferent a les plantejades anteriorment, el metode de calcul ja no

seria adequat. Caldria fer Us d’una expressio diferent.

0-cT

Figura 6. Eixos de coordenades en la direccid longitudinal i transversal.

Pel cas en que les fibres estiguin orientades a un angle qualsevol respecte els eixos de

coordenades, I'equacié obtinguda empiricament que s’utilitzaria és la seglent:
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sin*0

(13)

4
! =COSQ+( L 12)-c0520-sin26+

2 2 2
Oco Ocl Ocs Ocl Oct

On:

0.9 €s la resistencia del material amb les fibres orientades a un angle 6
0., €s la resistencia del material en la direccio longitudinal

0. s €s la resistencia a cisallament del material

0.+ €s la resistencia del composit en la direccid transversal

0 és I'angle respecte 02 al que es troben les fibres del composit

Comparant diversos tipus de materials i a partir de 'equacio (14), es pot obtenir un grafic que

mostra una disminucio important a mesura que I'angle d’orientacié de les fibres s’acosta a 902:

1400

000
©
o
2 800
k>
o 600
400
200
o o a
0 - -
70 80 %0
4
Longitudinal Transverse

Figura 7. Grafic comparatiu de diferents tipus de materials composits i la seva resisténcia segons I'angle d'orientacio de les
fibres.
Per tal de controlar i homogeneitzar les propietats del material en qualsevol direccid, la soluciod
proposada son les capes laminades. Es disposen capes de fibra en diferents direccions una a
sobre de |'altra per a obtenir propietats mecaniques semblants en qualsevol direccié del pla

del laminat. Aix0 permet aconseguir condicions isotropiques al llarg del material.
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Les fibres se situen habitualment alternades a 902 i a 452 les unes respecte les altres

disposicié s"anomena creuada i permet obtenir condicions quasi isotropiques:

Unidirectional

Cross-plied
quasi-isotropic

Figura 8. Orientacio de les fibres per al cas unidireccional i el cas quasi isotropic.

Els plans entre els canvis d’orientacio de les fibres son les zones susceptibles a trencament

per fractura i les més fragils del material. Tot seguit es compararan diferents direccions de

fibres i la seva respectiva resistencia a cada una d’elles per a la fibra de bor:

. Aguesta

Orientacio de les
fibres i direccid de la
tensioé aplicada al
material

Modul a traccio
(GPa)

Modul a compressio
(GPa)

Modul de
cisallament (GPa)

Fibres
unidireccionals en
direccié longitudinal

275

260

Fibres bidireccionals

situades a 902 entre

elles i forca aplicada
en la direccio
longitudinal

140

140

12,5

Fibres bidireccionals
situades a 902 entre
elles i una forca
aplicada a 452 de |a
direccié longitudinal
de cada capa

28

28

83

Taula 2. Valors de resisténcia a traccio, compressio i cisallament per a la fibra de bor.
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Tal i com es pot identificar, el cas en que la resisténcia a traccio i a compressid és menor és
qguan la forca s’aplica a 459 respecte la direccid longitudinal. Per contra, la resisténcia a

cisallament augmenta en aquest cas respecte els altres.

A més a més, a mesura que augmenta la tensid a traccié o compressio aplicada sobre el
material, també augmenta la deformacio del material. Arribats a una tensio concreta, la capa
de 902 del material es fractura. Quan es produeix tal fractura, la capa en la direccié on s’aplica
la forca i la capa situada a 909 respecte la forca aplicada, falla a la interficie. Un cop ha
ocorregut la fractura, la capa logitudinal a la forca carrega tota la tensié aplicada. Aixi doncs, la
capa a 902 realment no aguanta cap forca. En el seglient grafic, es pot identificar el punt de

fractura de la capa de 909:

Cross-ply Laminate composite

Stress
.

90° layer cracks

Strain
Figura 9. Grafic comparatiu entre la tensio aplicada i la deformacio. El canvi sobtat de pendent, és degut a la fractura de la

capa de fibres orientades a 90°.
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C.2.3. Orientacio de les fibres per a la barra a torsié

Per tal de que la barra a torsié del mecanisme tingui el comportament desitjat, s’"ha hagut de
determinar adequadament la orientacio de les fibres de carboni.

Una barra a torsio amb fibres unidireccionals orientades longitudinalment (Figura 10),
proporcionaria un modul de Young molt elevat i, conseqlientment, seria molt rigid. La rigidesa
del material en aguesta configuracié no permetria el gir necessari per a la obertura dels panells
solars. En canvi, quan es col-logquen lamines de fibres simétricament en capes a 02, +452, -459,

02 simétricament, s’aconsegueix un laminat quasi isotropic que permet el gir requerit.

X3
‘out-of-plane’
‘through-the-thickness’

fibre

matrix

Xy
‘longitudinal’
‘parallel’

X,
‘transverse’

Figura 10. Composit de fibres unidireccionals.

D

0°
45°
-45°
0°
-45°
45°
0°

[0/45/-45/0]s

Figura 11. Laminat quasi isotropic.

178



Disseny dels elements mecanics d’un satel-lit de baixa orbita Annex C

C.2.4. Teoria classica de laminats

Un laminat és un material format per diverses capes de seqléencies de fibres amb diferents
orientacions (Figura 12). Per al cas d’aquest projecte, com que el material per al qual esta
formada la barra a torsido és un laminat quasi isotropic, es fara Us de la teoria classica de

laminats per a obtenir-ne les seves propietats mecaniques.

SREF

N Laminate

Figura 12. Seqléncies de diverses lamines amb distribucions de fibres. A la dreta es mostren les lamines apilades formant un

laminat.

La teoria classica de laminats (Classical lamination theory, CLT) s’ utilitza per a predir la resposta
d’un material composit format per lamines sotmés a certes carregues i esforcos. Aquesta
teoria segueix una serie d’hipotesis citades a continuacioé:

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

e (Cadalamina té un comportament homogeni i és ortotropica

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

cilindriques sempre i quan el radi de curvatura i el gruix compleixin la seglient relacio:
T

57> 50 (14)

On:

r és el radi de curvatura

h és el gruix

Pel cas de la barra a estudiar, aquesta relacio és inferior a 50 i, per tant, no es pot
resoldre analiticament a partir de la teoria de laminats. Per tal de determinar la
viabilitat de la barra, a I’Annex C s’incorpora la simulacié realitzada sota les condicions

de treball d’aquesta mitjancant el programari Abaqus.
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C.3. SIMULACIO DE LA BARRA A TORSIO DE FIBRA DE CARBONI | EPOXY

La simulacio realitzada de la barra a torsié amb fibra de carboni i matriu de resina epoxy, ha
estat realitzada mitjancant el programari d’elements finits Abaqus, degut a un funcionament
més intuitiu per a la simulacid de materials composits laminats respecte d’altres programes de
simulacié d’elements finits i el seu Us estes en les empreses d’ambit aeroespacial. Per a fer-ho,
s’ha sotmes 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 peca en aquest entorn virtual ha sigut de tipus shell.

El programari no mostra les unitats dels parametres a introduir, per la qual cosa, I'usuari és qui

determina les unitats dels resultats quan introdueix els valors. La relacié de les unitats és la

seglent:
Quantity SI SI(mm) SI US Unit(ft) | US Unit(inch)
Length " i " It in
Force N N kN Ibf Ibf
Mass kg tonne (10°kg) tonne slug Ibf s%/in
Time S s s S S
Stress Pu (N/m?) | MPu (N/mmn?) kPu Ibf / ft* psi (Ibf /in?®)
Energy J mJ (10—7%]) KJ ftibf inlbf
Density kg/m* tonne/mm® tonne/m® slug/ ft* Ibf s2/int

Taula 3. Relacio d'unitats per introduir els valors al programa Abaqus.

Els valors per als parametres 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 0/459/-

452/09, Les dades entrades al programari han estat les seglients:

E;(MPa) | E;(MPa) | E5 (MPa) | G2 (MPa) | G153 (MPa) | Gy3 (MPa) | vqa Vi3 Va3

138000 | 9500 9500 5200 5200 1450 0,28 10,28 | 0,40

Taula 4. Valors per al modul de Young, modul a tallant i coeficient de Poisson introduits al programari Abaqus.
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El laminat de 02/452/-452/09 introduit al programari es mostra tot seguit a la Figura 13:

2 Viewport: 1 Modek: Model-1 _Part: BARRA TORSIO (S EE | 12 Viewport: 3 Ply Stack Plot =]

Figura 13. Laminat de 02/452/-452/0° 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) aixi 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 cilindres 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:

3
A 933

™1

022 P % |

Figura 15. Direccions i nomenclatura de les tensions obtingudes en un material composit.

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
continuacio.

S’ha obtingut la seglient simulacié per a la direccié 11 a la capa 1 de laminat:

Figura 16. Resultats obtinguts per a les tensions en la direccié 11 de la capa 1 de laminat.

La tensid maxima en aquesta direccio és de 67,06 MPa i la minima de -90,15 MPa.
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S’ha obtingut la seglient simulacié per a la direccié 11 a la capa 4 de laminat:

Figura 17. Resultats obtinguts per a les tensions en la direccié 11 de la capa 4 de laminat.

La tensid maxima en aquesta direccio és de 51,76 MPa i -164,20 MPa.

S’ha obtingut la seglient simulacié per a la direccié 12 a la capa 1 de laminat:

Figura 18. Resultats obtinguts al programari Abaqus a la direccid 12 de la capa 1 de laminat.

La tensid maxima en aquesta direccio és de 3,60 MPa i la minima de -13,84 MPa.
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S’ha obtingut la seglient simulacié per a la direccié 12 a la capa 4 de laminat:

Figura 19.Resultats obtinguts al programari Abaqus a la direccio 12 de la capa 4 de laminat.

La tensid maxima en aquesta direccio és de 12,76 MPa i la minima de -2,67 MPa.

S’ha obtingut la seglient simulacié per a la direccié 22 a la capa 1 de laminat:

Figura 20. Resultats obtinguts al programari Abaqus a la direccié 22 de la capa 1 de laminat.

La tensid maxima en aquesta direccio és de 1,26 MPa i la minima de -24,93 MPa.
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S’ha obtingut la seglient simulacié per a la direccio 22 a la capa 4 de laminat:

g =
L 7T ot
VAl 7T
KL CLL T 77772

"""
(/777
P TR

Figura 21. Resultats obtinguts al programari Abaqus a la direccid 22 de la capa 4 de laminat.

El valor de tensié maxima en aquesta direccio és de 4,148 MPa i la minima de -25,35 MPa.

S’ha obtingut la seglient simulacié per a la direccio 33 a la capa 1 de laminat:

Figura 22. Resultats obtinguts al programari Abaqus a la direccid 33 de la capa 1 de laminat.

En aquesta direccié les tensions son nul-les.
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S’ha obtingut la seglient simulacié per a la direccio 33 a la capa 4 de laminat:

Figura 23. Resultats obtinguts al programari Abaqus a la direccid 33 de la capa 4 de laminat.

En aquesta direccié les tensions son 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

continuacio.

S’ha obtingut la seglient simulacié per a la direccié 11 a la capa 1 de laminat:

Figura 24. Simulacic de les tensions en la direccid 11 per a la capa 1 de laminat amb un gruix de 2,4 mm.

La tensié maxima obtinguda en aquesta direccio és de 18,59 MPa i la minima és de -26,54 MPa.

S’ha obtingut la seglient simulacié per a la direccié 11 a la capa 4 de laminat:

Figura 25. Simulacic de les tensions en la direccié 11 per a la capa 4 de laminat amb un gruix de 2,4 mm.

La tensié maxima obtinguda en aquesta direccio és de 12,64 MPa i la minima és de -28,52 MPa.
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S’ha obtingut la seglient simulacié per a la direccié 12 a la capa 1 de laminat:

;; :‘;;;.‘
e
.- L] [ "' .'

Figura 26. Simulacio de les tensions per a un gruix de 2,4 mm en la direccid 12 de la capa 1 de laminat.

La tensid maxima obtinguda en aquesta direccio és de 1,99 MPa i la minima és de -6,47 MPa.

S’ha obtingut la seglient simulacié per a la direccié 12 a la capa 4 de laminat:

Figura 27. Simulacio de les tensions per a un gruix de 2,4 mm en la direccid 12 de la capa 4 de laminat.

La tensid maxima obtinguda en aquesta direccio és de 6,58 MPa.
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S’ha obtingut la seglient simulacié per a la direccié 22 a la capa 1 de laminat:

Figura 28. Resultats de la simulacio per a les tensions en la direccié 22 de la capa 1 de laminat per a un gruix de 2,4 mm.

La tensid maxima obtinguda en aquesta direccio és de 8,78 MPa. La tensid minima obtinguda

és de -8,68 MPa.

S’ha obtingut la seglient simulacié per a la direccié 22 a la capa 4 de laminat:

]
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Figura 29. Resultats de la simulacio per a les tensions en la direccio 22 de la capa 4 de laminat per a un gruix de 2,4 mm.

La tensid maxima obtinguda en aquesta direccié és de 12,79 MPa. La tensié minima obtinguda

és de-7,723 MPa.
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S’ha obtingut la seglient simulacié per a la direccio 33 a la capa 1 de laminat:

Figura 30. Resultat de la simulacio obtinguda per a les tensions en la direccid 33 de la capa 1 de laminat per a un gruix de 2,4
mm.

Les tensions en aquesta direccio sén nul-les.

S’ha obtingut la seglient simulacié per a la direccio 33 a la capa 4 de laminat:

Figura 31. Resultat de la simulacio obtinguda per a les tensions en la direccid 33 de la capa 4 de laminat per a un gruix de 2,4
mm.

Les tensions en aquesta direccio sén nul-les.
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C.3.2. Deformacions totals

A continuacio, es mostren els resultats obtinguts per a la simulacid de deformacio 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 peca ha

estat el seglient:

]

-
..
LT

| 1 |

Figura 32. Deformacions totals obtingudes al programari Abaqus per a un gruix de 1,2 mm.

El valor de la deformacié maxima 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 peca ha

estat el seglient:

Figura 33. Deformacions totals obtingudes al programari Abaqus per a un gruix de 2,4 mm.

El valor de la deformacié maxima és de 0,01089 mm.
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C.3.3. Deformacions segons la direccié

A continuacio, es mostren els resultats obtinguts per a la simulacié de deformacié direccional
de la barra per als gruixos de 1,2 mm i 2,4 mm.

C.3.3.1 Deformacions segons la direccié per a un gruix de 1,2 mm

A la direccid 1 la deformacié direccional ha resultat en un valor maxim de 0,02967 mm i en un

valor minim de -0,02966 mm:

Figura 34. Deformacions en la direccio 1 per a un gruix de 1,2 mm.

A la direccio 2 la deformacié direccional ha resultat en un valor maxim de 0,02945 mm i en un

valor minim de -0,02966 mm:

Figura 35. Deformacions en la direccio 2 per a un gruix de 1,2 mm.
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A la direccid 3 la deformacié direccional ha resultat en un valor minim de -0,04 mm:

Figura 36. Deformacions en la direccio 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 segiient taula:

Gruix de 1,2 mm Deformacié direccional (mm)
Direccié Maxim Minim
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 maxim de la deformacié direccional s’assoleix en la direccid 1, mentre que, el valor

minim s’assoleix en la direccio 3.
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C.3.3.2 Deformacions segons la direccid per a un gruix de 2,4 mm

A la direccidé 1 la deformacio direccional ha resultat en un valor maxim de 0,006541 mm i un

valor minim de -0,006543 mm:

Figura 37. Deformacions en la direccio 1 per a un gruix de 2,4 mm.

A la direccid 2 la deformacio direccional ha resultat en un valor maxim de 0,006493 mm i un

valor minim de -0,006557 mm:

Figura 38. Deformacions en la direccio 2 per a un gruix de 2,4 mm.

A la direccid 3 la deformacié direccional ha resultat en un valor minim de -0,008526 mm:

Figura 39. Deformacic en la direccio 3 per a un gruix de 2,4 mm.
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En conclusid, els resultats obtinguts per a les deformacions direccionals per a un gruix de 2,4

mm s’ha resumit a la seglent taula:

Gruix de 2,4 mm Deformacié direccional (mm)
Direccié Maxim Minim
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 maxim i minim de

deformacid direccional s’assoleixen en la direccio 1

A '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 I'alumini 7075 T6.
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C.4. SIMULACIO DE LA BARRA ATORSIO PER A ’ALUMINI 7075 T6

La simulacio realitzada de la barra a torsid per amb alumini 7075 T6, ha estat realitzada
mitjancant el programari d’elements finits Ansys. Per a fer-ho, s’ha sotmes 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 simulacid de la barra a torsio amb Alumini 7075 Té.

La taula de dades introduida per a I’Alumini 7075 T6 és la seglient:

Propiedad Valor Unidades
Mddulo elastico 72000 N/mm#2
Coeficiente de Poisson 033 N/D
Maédulo cortante 26900 N/mm#* 2
Densidad de masa 2810 kg/m*3
Limite de traccion 570 N/mm*2
Limite de compresion N/mm# 2
Limite elastico 505 N/mm#*2

Taula 7. Propietats introduides al programari Ansys sobre I'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 sén els resultats obtinguts.

Un cop introduides les condicions de contorn al programa, es procedeix a simular la barra per
tal d’obtenir els resultats necessaris. S’ha prés un gruix de 2,4 mm per a I'estudi de I'alumini

7075 Té.
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C.4.1. Tensid equivalent de von Mises

Els resultats per a la tensio equivalent de von Mises han estat els seglients:

Figura 41. Resultats per a la tensio equivalent de von Mises.

Els punts on la tensid equivalent de von Mises és maxima es troben just als extrems de la barra
i ales arestes on hi ha I'obertura de la seccié. El valor de la tensié maxima és de 47,43 MPa. La

linia fina de color negre indica la geometria original de la peca.

Figura 42. Resultats per a la tensio equivalent de von Mises.
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C.4.2. Tensio tallant

El resultat de la simulacid per a la tensié tallant ha estat la seglient:

Figura 43. Resultat per a la tensid tallant a la que es troba sotmesa la barra.

Pel que fa a la tensio tallant, el seu valor maxim també es troba als extrems de la peca i just a
I'obertura de la seccid. El valor maxim assolit és de 15,29 MPa, mentre que el valor minim és
de -15,29 MPa. Aquest resultat indica clarament que una de les cares de I'obertura treballa a

compressiéo mentre que, I'altra cara, ho fa a traccio:

Figura 44. Resultat per a la tensid tallant a la que es troba sotmesa la barra.

Aquest resultat és correcte, ja que al tenir una barra de seccié oberta, aquesta treballa d'una

manera diferent respecte a una barra cilindrica de seccié tancada.
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A la Figura 44, és possible comprovar el comportament tedric d’'una barra de paret prima i

seccio oberta:

Closed Open
T
tube . tube

Figura 45. Diferencia entre el comportament d'una barra de paret prima de seccions obertes i tancada.

Talicom esveu a la Figura 45, pel cas d’estudi, una de les cares treballara a compressiéo mentre
que, I'altra, ho fara a traccié. Es per aquest motiu que els resultats obtinguts marquen una cara

en Vermell senyalant traccié i I'altra en blau, senyalant compressié.

A la seglent figura es mostra la deformacioé de la seccié juntament amb I'accié de la tensid

tallant marcada en un gradient de colors:

0.000 5.000 10.000 {(mm)

2,500 7.500

Figura 46. Vista de la seccié deformada amb els resultats de la tensio tallant marcats per gradient de colors.
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C.4.3. Deformacié total

La deformacid total resultant d’aplicar el moment torsor a la barra és la seglient:

0.000 15.000 30.000 (mm)
B

7.500 22.500

Figura 47. Deformacio total de la barra a torsic degut al moment torsor aplicat.

El valor obtingut per a la deformacié maxima ha estat de 0,01228 mm, és a dir, 12,28 um.
Aquest resultat és molt bo ja que indica que la barra no patira grans deformacions. Les parts
sotmeses a una deformacio major son aquelles parts situades just a la meitat de la peca, ja que

és la distancia maxima respecte cada cara i, per tant, de cada fixacio.

Figura 48. Vista de la seccié deformada.
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C.4.4. Deformacié direccional

El resultat de la simulacid en les condicions de treball aplicades a I'alumini han estat:

Figura 49. Deformacic direccional al llarg de I'eix x.

Pel que fa a la deformacié en I'eix x, el valor maxim deformat ha estat de 0,004 mm, és a dir, 4
um. També es produeix a la part central de la pega. A diferencia, pero, de la deformacié total,
a la part dreta de la peca respecte |'eix longitudinal d’aquesta, és visible com treballa a traccio.
En canvi, a la part esquerra, treballa a compressid. Aixd és degut al comportament de les

seccions obertes que s’ha explicat anteriorment i a la seva manera de repartir els esforgos.

Figura 50. Deformacic direccional al llarg de I'eix x.
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C.4.5. Simulacié dels canvis de temperatura

El satél-lit es troba sotmes a unes condicions de temperatura i radiacio extremes que difereixen
molt de les condicions terrestres. Es per aix0d, que s’ha realitzat una simulacié aplicant els canvis
de temperatura als quals es trobaria sotmés el mecanisme. El rang de temperatures es troba
entre -402C i +802C. El grafic aplicat a la simulacié ha estat el seglent:

120.

Figura 51. Grafic dels canvis de temperatura als que se sotmet la barra durant un periode de temps de 120 segons.

Amb el grafic anterior s’ha volgut simular les condicions de lluminositat sobtada i eclipse un
cop el vehicle es trobi en orbita.

El resultat d’aplicar aquest augment i disminucié de temperatura és el segiient:

Per a un temps de O segons la peca inicia I'estudi a -402C:

-39.92 Max
-39.926
-39.931
-39,937
-39.942
-39,48
-39.953
-39.959
-39.964
-39.97 Min

Figura 52. Simulacio del canvi de temperatura en temps O segons.

Per a un temps de 10 segons la peca es troba a +23,649C a la cara exterioria 23,572C a la cara

interior:

Figura 53. Simulacio del canvi de temperatura per a un temps de 10 segons.
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Per a un temps de 20 segons la peca es troba a +56,929C a |la cara exterior i a 56,882C a la cara

interior:

56.92 Max
56.915
56.911
56.906
56.902
56.897
56.893
56.888
56.884
56.879 Min

Figura 54. Simulacio del canvi de temperatura per a un temps de 20 segons.

Per a un temps de 30 segons la peca es troba a +71,829C a la cara exterioria 71,802C a la cara

interior:

71.821 Max
71.819
7.817
71.815
7.812

7.81
71.808
71.806
71.804
71.801 Min

Figura 55. Simulacio del canvi de temperatura per a un temps de 30 segons.

Per a un temps de 40 segons, la peca es troba a +702C tant a la cara exterior com a la cara

interior:

70.001 Max
70.001
70.001
70.001
70.001

Figura 56. Simulacio del canvi de temperatura per a un temps de 40 segons.
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Per a un temps de 50 segons la peca es troba a +56,159C a la cara exterioria 56,162C a la cara

interior:

56.161 Max
56.159
56.158
56.156
56.155
56.153
56.151
56.15
56.148
56.146 Min

Figura 57. Simulacio dels canvis de temperatura per a un temps de 50 segons.

Per a un temps de 60 segons la peca es troba a +38,799C a la cara exterioria 38,812C a la cara

interior:

38.809 Max
38.807
38.804
38.802

38.8

38.797
38.795
38.793

38.79
38.788 Min

Figura 58. Simulacio del canvi de temperatura per a un temps de 60 segons.

Per a un temps de 70 segons la peca es troba a +19,399C a la cara exterioria 19,422C a la cara

interior:

19.418 Max
19416
19.413

1941

19.407
19.405
19.402
19.399
19.397
19.394 Min

Figura 59. Simulacio del canvi de temperatura per a un temps de 70 segons.
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Per a un temps de 80 segons la peca es troba a -0,082C a la cara exterior i a -0,062C a la cara

interior:

-0.055015 Max
-0.057791
-0.060567
-0.063343
-0.066119
-0.068895
-0.071672
-0.074448
-0.077224
-0.08 Min

Figura 60. Simulacio del canvi de temperatura per a un temps de 80 segons.

Per a un temps de 90 segons la peca es troba a -21,799C a la cara interioria-21,822C a la cara

exterior:

-21.792 Max
-21.795
-21.798
-21.801
-21.804
-21.807
-21.81
-21.812
-21.815
-21.818 Min

Figura 61. Simulacio del canvi de temperatura per a un temps de 90 segons.

Per a un temps de 100 segons la peca es troba a -37,372C a la cara interior i a -37,392C a la

cara exterior:

-37.37 Max
-37.372
-37.375
-37.377
-37.379
-37.382
-37.384
-37.387
-37.389
-37.392 Min

Figura 62. Simulacio del canvi de temperatura per a un temps de 100 segons.
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Per a un temps de 110 segons la peca es troba a -39,992C a la cara interior i a -402C a la cara

exterior:

-39.994 Max
-39.995
-39.995
-39.996
-39.997
-39,997
-39.998
-39.999
-39.999
-40 Min

Figura 63. Simulacio del canvi de temperatura per a un temps de 110 segons.

Per a un temps de 120 segons la peca es troba a -409C a la cara interior i a -402C a la cara

exterior:

l -40 Max
-40 Min

Figura 64. Simulacio del canvi de temperatura per a un temps de 120 segons.

A partir dels resultats obtinguts s’ha realitzat un grafic comparatiu entre la temperatura de la

cara interior de la barra i la de la cara exterior. A continuacid, es mostra la taula de valors

resultants.
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Temps (s) Temperatura Interior (2C) | Temperatura Exterior (2C) Diferencia (2C)

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 torsio a les cares interiors i exteriors de la

Temp. Interior (2C)

pega.

Temperatura a la cara interior de la barra

Temps (s)

140

Figura 65. Grafic de la temperatura a la cara interior de la pega en funcio del temps (s).

Temp. Exterior (2C)

Temperatura a la cara exterior de la barra

Temps (s)

Figura 66. Grafic de la temperatura a la cara exterior de la peca en funcio del temps (s).

140
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La diferéncia entre temperatures a les cares interiors i exteriors de la barra hi és present pero,

tot i aixi, és una diferéncia tant petita que no afecta al funcionament de la peca. Per tal de

comprovar que realment no afecta al seu funcionament, s’ha calculat la dilatacié longitudinal

deguda al canvi de temperatura a la pega a partir de la seglient expressio:

AL =L+ aAT (16)

On L és la longitud inicial de la barra, a és el coeficient de dilatacio termica del material i AT és

I'increment de temperatura.

El coeficient de dilatacié térmica per a I'alumini 7075 T6 és de 23,5-:10° 2C. La temperatura

inicial és de -402C.

La Taula 9 mostra la dilatacié de |la peca respecte els parametres anteriors:

Temps (s) Difer;ir;gstge_ig?gg(a:')(ura Dilatacié térmica (mm)
0 0,08 9,2:10°

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 dilatacio termica de la barra a torsio per als canvis de temperatura aplicats respecte una temperatura

inicial de -40°C.
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Dilatacié longitudinal (mm)
50,15

50,1

50,05

Longitud final

50 o
M Longitud inicial
49,95
49,9
0 10 20 30 40 50 60 70 8 90

100 110 120

Dilatacié longitudinal (mm)

Temps (s)

Figura 67. Grafic entre la dilatacio longitudinal respecte la longitud inicial de la barra segons el temps transcorregut.

Tal i com mostra la Figura 74, la dilatacié longitudinal maxima que es produeix a la barra és a
I'instant 30 segons, quan la temperatura assoleix els 709C. La dilatacié produida és de 0,128

mm.
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C.4.6. Flux térmic

En aquest apartat s’analitzara pels canvis de temperatura mostrats a |'apartat anterior una

simulacid sobre el flux termic a la barra a torsid.

Per un temps de 0 segons, el flux térmic maxim és de 0,013 W/mm?

Figura 68. Flux térmic per a un temps de O segons.

Per un temps de 20 segons, el flux térmic maxim és de 0,00989 W/mm?

Figura 69. Flux térmic per a un temps de 20 segons.
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Per un temps de 40 segons, el flux térmic maxim és de 0,00029 W/mm?, és a dir, 0,29 mW/mm?

B: Transient Thermal
Total Heat Flux

Type: Total Heat Flux
Unit: W/mm®

Time: 40
B/2/2022 5:49PM

6.3345¢-7 Min

Figura 70. Flux térmic per a un temps de 40 segons.

Per a un temps de 60 segons, el flux térmic maxim és de 5,1 mW/mm?

B: Transient Thermal
Total Heat Flux

Type: Totzl Heat Flux
Unit: W/mm®

Time: 60.606

B2/2022 549 PM

0.0051003 Max
0.0045348
0.003%6%4
0.003404
0.0028385
0.0022731
00017077
0.0011423
0.00057683
1.1403e-5 Min

Figura 71. Flux térmic per a un temps de 60 segons.

Per un temps de 80 segons, el flux térmic maxim és de 5,73 mW/mm?:

B: Transient Thermal

Total Heat Flux

Type: Total Heat Flux

Unit: W/mm®

Time: 80

8/2/2022 549 PM
0.0057336 Max
0.0050979
0.0044623
0.0038267
0.003191
0.0025554
0.0019197
0.0012841
0,00064846
1.2826e-5 Min

Figura 72. Flux térmic per a un temps de 80 segons.
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Per un temps de 100 segons, el flux térmic maxim és de 4,75 mW/mm?:

Figura 73. Flux térmic per a un temps de 100 segons.

Per un temps de 120 segons, el flux térmic maxim és de 5,58:10° mW/mm?:

Figura 74. Flux térmic 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 peca pero per dos materials
diferents: la fibra e carboni amb resina epoxy i I'alumini 7075 T6. Les simulacions realtzades
han proporcionat resultats sobre parametres que son comuns pels dos casos com son 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

aguest projecte.

Figura 75. Imatge de dos tubs circulars de seccio tancada, el de la dreta d'alumini 7075 T6, el de I'esquerra de fibra de
carboni.

C.5.1. Comparacié dels valors obtinguts

Per tal de comparar els valors obtinguts de la tensid 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
Tensid maxima (MPa) 18,59 (direccié 11) | 12,79 (direccio 22)
Tensié minima (MPa) -26,54 (direccio 11) | -28,52 (direccid 11)
Deformacio 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 isotropica
Tensi6 equivalent de von Mises (MPa) 47,43
Deformacié 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 sén quasi iguals
per al cas d’un gruix de 2,4 mm a la fibra de carboni amb resina epoxy com pel cas de I'alumini
7075 T6. Si més no, la barra de fibra pateix 0,0139mm menys de deformacié degut a I'elevada

rigidesa de la fibra.

Quan la fibra de carboni pateix una deformacio, aquesta no sera visible fins que trenqui el
material mentre que, pel cas de 'alumini, al ser un material molt més mal-leable, aquest no

retornaria a la seva geometria original i la deformacio seria visible.

Pel que fa a les tensions, la diferencia entre ambdds es fa notable. Pel cas de la fibra de carboni,
la tensid maxima es dona a la direccid 11 i és inferior a la tensidé equivalent de von Mises
obtinguda per a l'alumini 7075 T6. Aquesta diferéncia 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 tensio.

No s’han comparat les tensions equivalents de von Mises per a la fibra de carboni amb les
tensions equivalents de von Mises de I'alumini 7075 T6 perque la simulacié per a una barra de
fibra de carboni s’ha realitzat per a cada capa del composit, ja que és un laminat. Aquestes
tensions equivalents, estudiades només en una sola capa de laminat, no proporcionen
resultats fiables perqué sén metodologies pensades per a materials isotropics i la fibra de

carboni amb resina epoxy no ho és.
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C.5.2. Elecci6 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 I'alumini en la direccié d’orientacio de
les fibres i, per tant, resultaria en una dilatacié termica inferior a la obtinguda en les
simulacions de I"alumini 7075 T6. Pel que fa a la deformacid deguda al moment torsor, els
valors obtinguts sén molt semblants. Tot i aixi, la deformacié deguda a la torsid per una barra
de fibra de carboni és menor que per alumini.

Concluint, el material utilitzat per a la barra a torsid en el mecanisme d’obertura sera la fibra

de carboni amb resina epoxy.
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D.1. INTRODUCCIO

En aquest annex es faran els calculs corresponents a I'estructura del satel-lit. El calcul efectuat
s’ha fet en condicions terrestres, ja que un cop |'estructura i, per tant, tot el satél-lit es trobin
en orbita, ja no es trobara sotmeés a accid gravitatoria. S’ha considerat el cas en quée I'estructura
ja té tots els components al seu interior, considerant el seu pes total com a carrega variable.
Aixi mateix, es trobara sotmesa al pes propi d’aquesta i a una carrega variable total de 40 N

repartida entre els tres compartiments.
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D.2. NORMES D’APLICACIO

Les normes d’aplicacio per al calcul estructural d’aquest projecte han estat les seglients:
e (TE-DB-SE
e (TE-DB-SE-A

Malgrat que l'estructura del satellit no es contempli com a edificacio, s’ha decidit aplicar el
CTE per al calcul estructural perqué es tracta d’una estructura que haura de suportar cert

nombre de carregues permanents i variables mentre es trobi en condicions terrestres.
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D.3. CARACTERISTIQUES GENERALS DE L’ESTRUCTURA

En aquest apartat es mencionaran aspectes caracteristics de I'estructura com les seves mides

generals, els materials utilitzats i la fitxa tecnica d’aquests.
D.3.1. Mides generals

Les mides de I’estructura compleixen els requeriments que planteja el projectista per al disseny
d’aquest satel-lit. Lestructura tindra una alcada 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 sén de perfil tubular.
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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 resisténcia i durabilitat sota condicions termiques extremes. Per a més detalls
sobre la tria del material de I'estructura vegeu I’Annex A: Estudi d’alternatives. L'Us de I'alumini
és molt comu en estructures on el pes és un factor limitant. Addicionalment, I'alumini és un
material molt usat en aplicacions aeroespacials. A continuacié, a la Figura 2, es mostra el

disseny 3D de I'estructura per al satel-lit.

Figura 2. Disseny 3D de I'estructura del satel-lit.
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D.3.3. Fitxa técnica dels pilars tubulars

Els perfils utilitzats per a I'estructura son 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 I'alumini 7075 T6.

b

Onbés10mm e és el gruix de 2 mm.

Un perfil tubular quadrat d’alumini es pot soldar, laminar en calent o extruir.
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D.3.4. Fitxa técnica 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 I'estructura a la segona i tercera filera son perfils rectangulars de
mides de 7 x 25 mm en compliment amb la norma EN 573-3 per a I'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 carrega ni suporta el

pes de |'estructura, no s’ha considerat per als calculs dels apartats posteriors. Els calculs

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 fara mitjangant unions soldades entre els pilars i les

bigues tal i com es pot veure a la Figura5i 6

Figura 5. Soldadura entre perfil tubular quadrat i barra transversal.

SOLDADURA

Figura 6. Soldadura entre perfil tubular i barra transversal.
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D.4. CALCUL DE LA BIGA METAL-LICA

D.4.1. Calcul de les carregues de I'estructura i combinacions

Les carregues a les que esta sotmesa I'estructura sén el pes propi de 7,7 N/m (segons diagrama
obtingut mitjancant el programari Diamonds) i una carrega variable total de 40 N, 3N a cada

biga (segons requeriments i llistat de components interns al satel-lit).

Les carregues permanents i variables han estat majorades segons el Codi Técnic de I'Edificacio
CTE-DB-SE en situacio permanent i transitoria.

Sabent que el coeficient a aplicar en les carregues permanents és de 1’35, la carrega
permanent majorada sera de 15,46 N.

Sabent que el coeficient a aplicar en les carregues variables és de 1’5, la carrega variable total

majorada és de 54 N. La carrega unitaria majorada és de 4,5 N.
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D.4.2. Baixada de carregues

La baixada de carregues de |'estructura ve donada per les forces tallants sobre els pilars
ocasionats pel pes propi i la carrega variable a aplicar. Aquest resultat s’obté mitjancant els
diagrames obtinguts al programari Diamonds i la carrega variable de 3N a cada biga

(determinada als requeriments del projecte):

312 3172

e i
N

Sy VTTTili 1 rff

Figura 7. Baixada de carregues de I'estructura.

La baixada de carregues per a |'estructura és de 31,2 N a cada pilar.
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D.4.3. Comprovacio a flexiod

La comprovacio a flexié es fara aplicant un métode estatic i seguint el Codi Técnic de I'Edificacio
(CTE-DB-SE).

Aquesta biga suporta una carrega puntual p, calculada segons la combinacié d’accions en una
situacié permanent o transitoria segons el CTE-DB-SE.

2 1G,j 'Gk‘] +¥p P+ 71 Q1+ 2 Vi Vo, Qi
jiz1 i1

La biga de 81 mm de llum esta unida pels seus extrems a dos pilars. Les unions entre elements

estan soldades, per tant, es tractara com a una biga biencastada, on /2 correspon a 40,5 mm.

El moment maxim es produeix al centre de la biga i el seu valor es calcula mitjancant la seglient
expressio:
_ bl
Mgqg=—— (1)
Aquest valor Mg no podra superar la resistencia a flexio de la seccié, Mcrq que s'obté a partir

de la seglient expressio (2):

Mcpg =W - fyd (2)

On W és el modul resistent de la seccid i fyq la resisténcia de calcul del material que depen de
la tensid del limit elastic del material i del coeficient parcial de seguretat del material (1,05).
Considerant una carrega variable majorada de 4,5 N (segons requeriment del promotor), el

moment maxim té un valor de 91,125 N-mm.

Sabent que la resisténcia de calcul de I'alumini 7075 T6 és 500 N/mm? i que esta minorat pel

coeficient parcial de seguretat de 1,05, el valor del modul resistent és de 0,191 mm?3.
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Segons la taula de perfils tubulars, el primer perfil que compleix el valor del modul resistent

calculat és el perfil rectangular de 20 x 10 mm de gruix 2 mm on Wz= 0,276 mm?3.

Donat que es compleix la condicid Meq < Mcrdg, la biga transversal haura de ser, com a minim,

un perfil rectangular de 20 x 10 mm de seccio i 2 mm de gruix. Tot i aixi, per seguretat, s’agafara

un perfil de 25 x 12 mm de 0,377 mm?3 com a modul resistent.

Els resultats de la comprovacid a flexié segons la normativa del CTE-DB-SE han estat

comprovats mitjancant el programari Diamonds. A continuacid, es mostren els resultats

obtinguts en N-m que validen els calculs anteriors. A una distancia L/2 de cada biga, s'obté un

moment maxim eny de 88,76 N-mm

LG

o

max = 0,037972
0,110526

0,082920 +

0,055313 +

0,027707 J‘

0,000100 4
-0,000100 s

-0,027707
-0,055313
-0,082920

-0,110526

min = -0,110526

¥
Lx
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.

A =007

0,110526

0,082920

»

}\ /{ 0,055313 ]
J ) 0,027707
N 0,000100
-0,000100
4 -0,027707
W\ /( -0,055313
\%L W -0,082920
A -0,110526

min = -0,110526

Lz

Figura 10. Diagrama de moments flectors en N-m de 'al¢at de I'estructura per a l'eix y.
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Figura 11. Diagrama de tallants en N de I'algat de I'estructura per a l'eix y.
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Figura 12. Diagrama de N en N al perfil de I'estructura.
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D.4.4. Comprovacié de la deformacié (ELS)

L’estat limit de servei (ELS) és aquell estat en qué I'estructura estaria en unes condicions on la
funcionalitat o durabilitat estarien amenacades.
Per al corresponent calcul, s’ha emprat 'expressié (3) per a situacions de curta durada i
irreversibles establerta en la normativa del CTE-DB-SE:

_\_;‘G“ P+ Qyy + }_;lmu, Qy,

)
La combinacio de carregues que s’ha utilitzat son les carregues permanents i variables amb un
coeficient de 1. El resultat és de x N per a les carregues permanents i x N per a les carregues
variables.
La comprovacio de la fletxa activa es fara segons el CTE-DB-SE. La biga a considerar ha de
complir la seglient expressio (4):

6 < L/300 (4)

On Lés lallum de la biga a considerar. Considerant una L de 81 mm, el valor maxim que podra
tenir la fletxa segons el CTE-DB-SE és de 0,33 mm.
La deformacio que té la biga per a una carrega variable total de 54 N s’ha calculat a partir del
programari Diamonds i s’ha obtingut una fletxa de 0,000076 mm a I'eix x, 0,0035 mm a 'eix y
i 0,000193 mm a I'eix z. A continuacio, es mostren els diagrames obtinguts per a les fletxes en

X, yiz.

max = 0,000076
0,000076
0,000057 +
0,000038 +

{ ]
= J 0,000018 +

0,000000 ¢t
0,000000 ¢

J
| -0,000019
-0,000038

-0,000057

-0,000076

min = -0,000069

L
.XZ
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max = 0,000000

0,003529 0:.
0,002647
0,001765

0,000882

0,000000
0,000000

-0,000882
-0,001765
-0,002647

-0,003529

min = -0,003529

Figura 14. Diagrama de la deformada de I'eix y.

max = 0,000193
0,000183 ‘
0,000145 +
0,000097 +

0,000048

0,000000
0,000000

-0,000048
-0,000097
-0,000145

-0,000193

min = -0,000193

Figura 15. Diagrama de la deformada de I'eix z.

Com que la fletxa obtinguda als tres eixos és menor a |'establert al CTE-DB-SE, I'estructura

compleix la fletxa activa permesa per normativa.
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D.5. CALCUL 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 I'estructura.
D.5.1. Comprovacié del vinclament en els pilars

La comprovacio del vinclament es fara seguint el Codi Tecnic de I'Edificacié (CTE-DB-SE-A).

Els pilars suporten el pes propi de 31,2 N/m i una carrega puntual unitaria de 3 N a cada biga.
El calcul de la forca normal maxima permesa per vinclament s’ha fet mitjancant la seglent
expressio (5):

Nogg =2%ATy (5

On fyq és la resistencia de calcul de I'alumini corresponent, y és el coeficient de reduccid per
vinclament i A I'area de la seccié del pilar (per una seccio de 10 x 10 x 2 mm de gruix de 64
mm?).

Per a la obtencio de y, cal calcular la corba de pandeig i I'esveltesa reduida i entrar el valor

obtingut en la seglient taula:

Curva de pandeo
Esbeltez reducida a) a b c d
Coeficlente (a)

do imperfoccion 0,13 0,21 0,34 049 0,76
50,20 1,00 1,00 1,00 1,00 1,00
0,30 099 098 0.96 095 0.92
040 0.97 0.95 0.03 0.90 0.85
0,50 095 092 0.88 0.84 0,78
0,60 093 089 0.64 0.79 0.71
0,70 0,90 0.85 0,78 0,72 0,64
0,80 0,85 080 0,72 0,66 0,58
0,90 0,80 073 0,66 0,60 0,52
1,00 0,73 067 0.60 0.54 0,47
1,10 0,65 060 0.54 0.48 042
1,20 0,57 0,53 0.48 043 0,38
1.30 0.51 047 043 0.39 0.34
140 045 042 0,38 0.35 0.3
1,50 0,40 037 0,34 031 0,28
1,60 0,35 0,32 0,31 0.28 0,26
1,80 0,28 027 0,25 0,23 0,21
200" 0,23 022 D.21 0,20 0,18
2.20"" 0,19 0.19 0.18 0.17 0.15
240" 0,18 0,16 0,15 0.14 0,13
2,70 ;: 0,13 0.13 0.12 0.12 0.1
300" 0,11 0,10 0,10 0,10 0,09
™ esbeitez intolerable en 105 elementos principales
o esbeltez inolerable incluso en elementos de ammiostrameento
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Per a la obtencid del valor de la corba de pandeig, s’ha utilitzat la seglient taula per a bigues

IPE d’acer:
Tubos de chapa simples o agrupados
' ‘ laminados en caliente a a a; a;
S N 3
4 %
? ]
%, s |\ | conformados en frio c c c c
o S = % -4

La corba de pandeig s’obtindra a partir de la lletra c.

El coeficient d’esveltesa reduida es troba mitjancant la seglient expressié (6):

On E és el modul de Young de I'alumini 7075 T6, Lk la longitud del pilar (de 340 mm) i | la inercia

de 'eix de vinclament, que per aquest tipus de seccid sén equivalents.
Amb una corba de pandeig de tipus c i una esveltesa de 0,992 la y val 0,54. Amb aquests

resultats, s’obté que el valor de la forca normal maxima permesa pels pilars de I'estructura és

de 16,46 kN.
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E.1. INTRODUCCIO

El present annex té com a finalitat calcular parametres sobre la nau i el seu llancament a I'espai
aixi com de parametres orbitals del satél-lit un cop posat en orbita. La nau prevista i que enlaira
tipicament aquest tipus de vehicles espacials sera el Falcon 9 de la companyia SpaceX. Es Ia
opcio de llancament més economica i permet calcular el cost d’enviament del satel-lit a I’orbita

corresponent a partir d’un aplicatiu.

ANAOLTN

Figura 1. Modelat 3D del coet Falcon 9.
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Figura 3. Renderitzat del coet Falcon9 modelat al programari Blender.
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E.2. CONSERVACIO DE LA QUANTITAT DE MOVIMENT A LA PROPULSIO

La propulsid dels coets és un cas on s’aplica el prinicipi de conservacio de la quantitat de
moviment. La massa del coet és variable, ja que els motors cremen continuament combustible.
Per al cas d’aquest llangcament, es considerara un coet que es mou en linia recta perpendicular
a la superficie terrestre i a una velocitat ¥ 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 resistencia
a l'aire és menyspreable. Aixi doncs, |'expressio (1) mostra la variacid de massa del coet en
funcio del temps:

M = M, — Rt (1)
On:
MO és la massa inicial del vehicle
R és el ritme de combustid dels gasos

t és el temps transcorregut

Es pot pensar que els gasos son expulsats del vehicle a una velocitat relativa al coet que
s’anomenara @. A mida que els gasos son expulsats de linterior, la velocitat del coet
disminueix en funcié de la massa del coet (M). Pel que fa a les forces externes que actuen sobre
els cossos, la Unica forca externa present és la forca gravitatoria:

= —

Fert = Mg (2)
Aplicant el prinicipi de conservacié de la quantitat de moviment i les expressions 1 i 2 s'obté
I'expressio 3:

o dv
Mg — Ru, =ME 3)

Agquesta expressio sera |'expressio que definira el coet.

Els components —R@ indiquen la forca aplicada sobre el vehicle ocasionada pel gas expulsat.
Aquest forca s"anomenara forca d’impulsio f[:

F, = —Ruy =

_ dM|__,
_|E g (4)

El moviment del vehicle és perpendicular a la superficie terrestre, per la qual cosa, el vector

velocitat de la forca d’impulsio tindra la direccid i el sentit de I'eix y positiu.
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dv,
—Mg — Rugy = ME
Quan la velocitat relativa al coet ug,té sentit negatiu, ug, = —u,. Fent aquest canvi,

I'expressio resultant és la seglient:

dv,
—Mg +Rug = ME (5)

Aillant el terme diferencial de la velocitat relativa a la Terra (acceleracio relativa) s’obté que:

dvy B Ruy,

dt M
, . . s . .. , ., . . Rug ;
On -g és la contribucié de la forca gravitatoria terrestre a I'acceleracid relativa i — €S la

contribucid de la forca d’'impuls a I'acceleracio relativa. Aplicant I'expressio (1) de la massa del

coet en funcié de 'alliberament dels gasos de combustio s’obté:

dvy Ru,
= - 6

L’expressio (6) es pot resoldre integrant a ambdds costats de I'equacio respecte el temps:

Y/ Ru, t dt tf R YU
vy=jo (m—g) dt = u, ) %_t_-[o gdt=—uglnT—gtf
M,
v, = U, In (m) —gt (7)
A partir de I'expressio (7) ja és possible calcular la velocitat del coet i la velocitat d’expulsio dels

gasos del combustible.

Si es té un ritme de combustid R de 14-103 kg/s i una forca d’impulsié de 34000 kN, un 70% de
massa de combustible i una massa inicial Mo de 2,85-10° kg, es pot obtenir la velocitat
d’expulsid dels gasos del vehicle aixi com el temps total de combustid. Les dades proposades
s’han extret de la missio del coet Saturn V del programa llunar Apolo.

La forca d’impuls sera:

= larl
Aillant la velocitat d’expulsié dels gasos s’obté:
F;
Y9 = 1am
[
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Substituint a I'expressio anterior per als valors proposats, la velocitat d’expulsié dels gasos del

vehicle és de 2428,57 m/s 0 2,43 km/s.

La massa final del coet sera el 30% de la massa inicial, ja que un 70% de la massa inicial
correspon a la massa del combustible:

My = 0,3 - M,
La massa final tindra un valor de 855 tones.
El temps de combustid sera el resultat del quocient entre la diferencia entre masses final i
inicial i el ritme de combustio:

M =M, — Rt (1)

On Rt equival a la massa de combustible
. My — Mg
c— T
El temps de combustid resulta en 142,5 s.

Finalment, I'acceleracio del vehicle per un temps de 0 segons sera:

dvy_ug dM|
dt M, lacl ™9

El valor resultant per a 'acceleracié del coet en temps 0 segons és de 2,12 m/s.

L’acceleracié del vehicle per un temps final sera:

dv, uy dM|
ac M, ldel Y

El valor resultant de I'acceleracio del coet per a un temps final tf = 142,5s és de 29,96 m/s?.

Finalment, la velocitat del coet per a un temps final de 142,5 segons s’obté a partir de
I"'expressio (7):

M,

Uy, = Ug - In (m) —gt (7)

La velocitat final del coet val 1,53 km/s.
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E.3. TEMPS D’ORBITA DEL SATEL-LIT

Aquest projecte es basa en el disseny d’un satel-lit de baixa orbita. Es considera que una orbita
és de baixa orbita quan es troba a una distancia d’entre 200 i 2000 km per sobre del nivell del
mar en l'apogeu o una orbita amb un temps d’orbita inferior a 128 minuts amb una

excentricitat inferior a 0,25.

Low-Earth Orbit

Highly Elliptic Orbit
M About 1,000km

About 40,000km

% Medium-Earth Orbit
About 10,000km

En aquest apartat es comprovara que el satél-lit dissenyat per a orbitar a 400 km d’alcada
compleix els requisits sobre temps orbital. Per a la comprovacid, es fara Us d’expressions tan

antigues com son les lleis de Kepler.

El periode orbital T i la velocitat v per a una orbita circular es troben relacionats a partir de la
seglient expressio:

_27rr 3
v="r (8)

Onr és el radi d’orbita més el radi de I'objecte sobre el qual orbita (en aquest cas, la Terra).
Aplicant la segona Llei de Newton al satel-lit de massa m juntament amb la tercera llei de Kepler
per tal de relacionar la velocitat v i el radi r s’obté:

GMym _ myv?

€)

Aplicant I'expressid (8) a I'expressio (9) s’obté I'expressio (10):

r2 T

GM; Am?r
2 T2

Aillant el parametre T del periode orbital:

(10)

41273

T? =
GM;

(11)
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Per una algcada de 400 km i un radi terrestre de 6375 km, el periode d’orbita del satellit

dissenyat és de 5547,92 s, és a dir, 92,47 min.

Agquest temps entre dins de les especificacions sobre baixes orbites. S’ha considerat que la

orbita del satel-lit és una orbita circular.
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F.1. INTRODUCCIO

Els processos de fabricacio de les peces d’una maquina o d’una estructura son factors claus
per determinar la viabilitat del projecte. Cal avaluar la fabricabilitat de les peces que
composaran una maquina per determinar si el projecte es podra construir. Es per aixo, que

s’ha decidit analitzar les peces fonamentals presents en aquest projecte.
En aquest annex, doncs, s’explicaran els diferents processos de fabricacio ila fabricabilitat que

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

del satel-lit.
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F.2. PROCESSOS DE FABRICACIO DE LA FIBRA DE CARBONI

La fibra de carbonijuntament amb la resina epoxy és un dels materials composits més utilitzats
en la industria aeroespacial. Els processos de fabricacio, perd, no son processos habituals
utilitzats en altres peces de materials isotropics com I'acer o I'alumini. En aquest apartat
s’explicaran els processos principals de fabricacié d’aquest material composit tan valorat a la
industria.
Els processos principals de fabricacio de la fibra son:

e Bobinat de filaments de fibra

e Pultrusio

e Laminacié 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 préviament impregnades de la resina desitjada. Aquest procés

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

ik Mandrel

f

J

- il
il U= 4 \

Guide

|

|

Roving Seperator Resin

combs impregnator

Nio rollers
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F.2.2. Pultrusié

El procés de pultrusié permet crear perfils poc comuns d’una manera simple i eficag. Si amb el
procés de bobinat es podien fabricar tubs de fibra de carboni i resina, en aquest métode de
fabricacid, es poden fabricar no només perfils circulars tubulars sind que també altres
geometries més complexes.

El procés comenca 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’extraccio estira el perfil al

llarg de la seva longitud mentre una serra talla els perfils a les longituds acordades.

EPSILON COMPOSITE
Lalternotivel

Saw

P4 Resin impregnation

Resin injection into the die

B Reinforcements

Les matrius epoxy son les que resulten en una major resisténcia respecte altres tipus de
resines.
El procés de pultrusié aconsegueix unes bones tolerancies geometriques aixi com una baixa

porositat a la peca final.

246



Disseny dels elements mecanics d’un satél-lit de baixa orbita Annex F

F.2.3. Laminacié preimpregnada

La laminacio preimpregnada o prepreg és un procés utilitzat per aconseguir peces no tubulars
i de superficies corbes. En primer lloc, es prepara el material per capes de fibra i s’orienta cada
capa de fibra en la direccio adequada. Cada capa es preimpregna de resina i es crea el laminat
amb totes elles apilonades en les seves respectives direccions. Per ultim, el laminat es posa

dins d’'un motlle que s’escalfa i al qual se li aplica pressio per obtenir la superficie desitjada.

Fiber
Reinforcement

Resin Application Cutting & Layup Curing with
heat & pressure

Figura 3. Procés de fabricacio de laminacio preimpregnada.

En molts casos, les resines utilitzades son resines termoplastiques, és a dir, que es poden

reescalfar per refer les peces sense malmetre’n les propietats mecaniques.
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F.2.4. Procés de fabricacio de la barra a torsié

Per a fabricar la barra a torsié de fibra de carboni i resina epoxy dissenyada a I’Annex B, cal

triar el procés de fabricacié adequat. Es tracta doncs d’un perfil de seccié oberta:

En una seccié oberta, es podria fabricar un tub de seccié tancada mitjancant bobinat de
filaments i després mecanitzar-lo amb I'obertura. Si es fabriqués la barra per pultrusio, no es
podria escollir la orientacid de les fibres, ja que en aquest procés estarien totes orientades
longitudinalment respecte la peca. Aixi doncs, degut a la orientacid 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 I’Annex B i després mecanitzar |'obertura.

248



Disseny dels elements mecanics d’un satél-lit de baixa orbita Annex F

F.3. PROCESSOS DE FABRICACIO DE L’ALUMINI

En aquest apartat s’explicara com es preveu que sera la fabricacio de les peces d’alumini

compreses en aquest projecte.
F.3.1. Procés de fabricacié de I'eix

L’eix situat a I'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 rodd de diametre 5
mm mecanitzat amb el torn a un diametre final de 4 mm. Inicialment, es volia dissenyar I'eix
amb un diametre menor degut a les mides reduides del satel-lit. Finalment, s’"ha determinat
gue no és possible la fabricacié d’un eix a un diametre inferior a 4 mm perqueé al tornejar-lo a
un diametre tan petit, aguest quedaria pressionat i es doblaria.

Aixi doncs, I'eix es fabricara a partir d’'un rodé de 5 mm i es tornejara a un diametre de 4 mm.
La rosca a I'extrem es realitzara amb un tornejat interior a la profunditat especificada en els
planols de la peca.

La peca final tindra el seglient aspecte:
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F.3.2. Procés de fabricacié dels tubs separadors

Els tub separador 1 es fabricara a partir d’un rodd de 16 mm. El rodo es talla a la longitud
necessaria de 10,5 mm especificada al planol. El forat interior es fara mitjancant diverses
broques, comencant per una broca de mida petita fins a arribar a una broca de 9 mm. La
reduccio del diametre de 16 mm als 15,75 mm es fara amb el torn i en una sola passada

d’acabat de 0,25 mm. Finalment, els xamfrans es fresen amb freses de planejar a 452:

Figura 6. Creacio de xamfrans mitjangant una fresa.

El resultat dels tubs hauria de ser tal que aixi:

Figura 7. Tubs separadors.
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F.3.3. Procés de fabricacié de la camisa

La camisa és I'element que cobreix I’eix del mecanisme. Esta fet d’alumini 6082 T6.
Aquesta peca es fabricara mitjancant tornejat a partir d’'un rodd de diametre 18 mm i forat
interior de 2 mm. Els xamfrans es fresaran amb freses de planejar a 45¢.

El forat interior s’engrandira mitjancant tornejat interior.

Figura 8. Tornejat interior d'un p;rf// circular.
Per ultim, les rosques es mecanitzen amb un tornejat interior a la profunditat especificada en

els planols de fabricacié.

La peca final hauria de tenir el seglient aspecte:

Figura 9. Imatge CAD de la camisa del mecanisme d'obertura.
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G.1. ESPECIFICACIONS TECNIQUES

La finalitat del present annex és la realitzacié d’'un bon muntatge i manteniment del satel-lit
durant el periode anterior al seu llancament per tal de que tots els components es trobin en
perfecte estat i preparats per a funcionar.

Les peces i components del satel-lit en posicié plegada sén:

:

Lot

3405

|

@\h
D—e 24 1

Estructura del satel-lit

Metall 1

Metall 2

Suport imant

Mecanisme d’obertura dels panells solars
Conjunt de plaques solars del costat llarg
Conjunt de plaques solars del costat curt

Cargol DIN 912 M2x6 mm

S L o R

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 técniques del vehicle sén:

Parametre

Pes dels components interiors

Pes total

Pes panells solars (4 costats del satel-lit)
Mides posicié plegada

Mides posicié desplegada

Temperatura

Demanda energeética

Max. 4 kg

Max. 10 kg

2,56 kg
34x10x10cm
34x70x67,9cm
-45°C a 80°C

17,23 W
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G.2. CONSIDERACIONS PER A L'USUARI

G.2.1. Comprovacions preventives

Les seglients instruccions han de ser llegides per |'usuari abans de fer Us del vehicle espacial.
L'usuari s’ha d’assegurar de desar aquest manual per a futures referéncies o per altres usuaris.
e No utilitzar I'aparell en cas que falti una peca o si alguna de les peces o components
interns es troben malmesos
e Cal seguir les especificacions dels components interiors a partir de les seves
corresponents instruccions.
e Cal provar els components interns abans d’incorporar-los al vehicle
e Qualsevol modificacid pot averiar el funcionament del satéllit i/o averiar els
components electronics
e La manipulacié del vehicle es fara en instal-lacions lliures de particules i bruticia que
puguin malmetre el satél-lit
e El vehicle es col-locara en una zona plana, seca i estable, lluny de qualsevol material
corrosiu i humitat
e Un cop muntat el sistema de tancament dels panells, no es pot manipul-lar cap dels
metalls.
e En cas de detectar restes de productes de la fabricacid a l'interior del satel-lit, cal
informar al supervisador del muntatge

e No es poden forcar de cap manera els panells solars i caldra manipular-los amb cura

G.2.2. Durant de les proves de funcionament

e No manipular cap element durant el funcionament del mecanisme d’obertura
e No inserir cargols ni cap altre component de ferreteria en situacions de proves i/o
funcionament del vehicle

e Cal estabilitzar I'estructura al terra abans de provar el mecanisme de desplegament
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G.2.3. Us i llancament del satel-lit

Per tal d’assegurar que el llancament és un éxit cal seguir les indicacions especificades a
continuacio:

e Dipositar el vehicle en una superficie llisa i plana dins de |la nau transportadora

e Comprovar que la temperatura interior de la nau transportadora no supera els 602C

e Assegurar que les peces metal-liques del sistema de tancament es troben ben fixades i

cargolades a I'estructura, de manera que les plagues no puguin desplacar-se
e No donar cap cop als panells solars al inserir el vehicle a la nau
e Verificar abans del llancament que el mecanisme d’obertura ha estat previament

torsionat el gir necessari per a I'obertura
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G.3. MUNTATGE DEL SATEL-LIT

En primer lloc, cal situar I'estructura en una superficie Ilisa 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 comencar pel muntatge del mecanisme. Cal muntar les peces per ordre:

Se situa la barra (1) entre la camisa i el tub cilindric (5). Es col-loquen els rodaments (2) dins de
la camisa (3) just sobre la superficie i seguidament els tubs separadors (6) als seus extrems per
limitar i fixar els rodaments. Es fa passar I'eix (4) per dins de la camisa, préviament entrat per
un dels extrems de I'estructura, de punta a punta, fins a tenir la mateixa distancia pels dos
extrems. Es torsiona la barra (1) a un gir de 6,72 ajustant la camisa i el tub cilindric (5) perquée
quedin ben torsionat i fixe. Es munten els bracos de suport dels panells solars (7) amb els seus
corresponents cargols als forats roscats de la camisa (3) i del tub cilindric (5). L'extrem lliure de
I'eix passant (4) es fixa amb un tub separador (8) i el corresponent cargol amb arandela. Els

bracos de suport dels panells (7) es cargolen a la placa dels panells (9), préviament cargolada
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als forats habilitats del panell superior. Es cargola el cargol presoner (10) a la camisa (3) per
fixar la rotacié de la barra de fibra de carboni a la bancada. Per ultim, cal comprovar que tot
esta 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 fixacié d’obertura

Seguidament, es procedeix amb el muntatge del sistema de fixacié un cop s’han desplegat els

panells solars a 902. A la Figura 4 s’identifiquen els components del sistema de fixacio:

Es cargolen els suports de I'imant (1) a I'estructura. En cas d’estar en el conjunt de panells
solars de costat curt, només cal situar I'imant de pol positiu (2) en contacte amb la superficie
inferior del suport de I'imant (1) i I'imant de pol negatiu (3) en contacte amb la superficie plana
superior del brac de suport dels panells (4). Es 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 superficie 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 precaucio i sempre amb Us de guants de proteccid.

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 ultim, s’acosta amb cura els
panell cap a I'estructura i es cargola el metall a ella. Cal repetir el procés amb I'altre extrem del

panel pero amb el metall 2 (3).
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G.4. MANTENIMENT DEL SISTEMA

e Elvehicle s’ha de revisar després de cada prova realitzada. Cal comprovar que no s"hagi
malmes cap peca i que el mecanisme gira correctament.

e Cal emmagatzemar el satel-lit en un espai tancat lliure d’elements corrosius, liquids o
altres substancies nocives que podrien afectar al vehicle.

e La temperatura de I'espai d’emmagatzematge no pot superar als 252C per a una
conservacio adequada de tots els components abans del llangcament.

e Encap cas es poden aplicar lubricants a I'eix previament no autoritzats pel projectista

e No es poden substituir les peces del satél-lit sense autoritzacié del projectista.

e Elsatellit s’ha de cobrir amb una tela a I'emmagatzemar per evitar posits de particules
als panells solars.

e No es pot desmuntar el conjunt de panells solars en panells unitaris en cap cas.

e No fer Us de combustibles, respalls o detergents per a netejar el vehicle

e S’han de desconnectar tots els components interns abans d’emmagatzemar el vehicle
després de I'Gltim us

e Un uUs prolongat del vehicle sense el manteniment adequat pot derivar en un mal
funcionament dels components i peces.

e Els panells Unicament es poden netejar amb teles préviament autoritzades.
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H.1. INTRODUCCIO

En el present annex es descriura la finalitat i funcionament dels components presents al

satel-lit. També s’adjunten les corresponents fitxes teécniques de cada un d’ells.

Addicionalment, a I'Ultim apartat de I'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:

Consum
energétic+5% Marge  Total
Component Consum energeétic (W) perdues (W) (%) (W)
Control de dades
BeagleBone Black CPU ‘ 2,50 2,63 20% 3,15
Comunicacié
Sistema de comunicacio EyeStar-S4 ‘ 1,70 1,79 20% 2,142
Control d'altitud
Volant d'inércia Sinclair de 10 m-N 1,05 1,10 15% 1,27
GPS Novatel OEM719 1,80 1,89 15% 2,17
Torsié magnetica SSDLIMTQ 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
Cameres 5,00 5,25 10% 5,78
Sensors de temperatura 0,10 0,11 10% 0,12
CONSUM ENERGETIC TOTAL 8,95 9,40 17,23
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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’aguest component és subministrar I'energia necessaria als altres components del satel-lit per
a un correcte funcionament de la missié aixi com emmagatzemar reserves energetiques en cas

d’eclipsi o periodes prolongats de penombra.

Figura 1. Imatge 3D de la bateria BP4 (inferior) i del modul superior P31u.

La seva fitxa técnica és la seglient:

Parameter Condition Min. Typ. Max Unit
Nominal Capacity 2500 2600 mAh
Voltage 275 36 42 \
Current - Charge 0—- +45°C 1250 2500 mA
Current - Discharge 20— +5°C 1250 1250 mA
+5— +60 °C 3750 mA
Temperature — Storage 3 months -20 45 °C
(recommended) 12 months -20 20 °C
Temperature - Operating Charge 0 45 °C
Discharge -20 60 °C
Internal impedance 70 mQ
Current [mA]
Ambient 250 | s0 | 1250 | 2500 | 5000
Temperature Relative Discharge Capacity [%]
SSE 93 91 89 89 94
15°C 98 97 94 94 97
25°C 100 100 98 98 9
35°C 102 102 100 100 98
45°C 102 102 101 101 9

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:

The BP4 connects to the NanoPower P31u through a dedicated battery connector as well as through the stack

connector.
e ~
Power switch P4
T T i
Connector __i_
-- 3o
-\ connector

Heater switch A

Optional
bypass

Figura 2. Diagrama de blocs de la connexid entre la bateria Nanopower BP4 al Nanopower P31u.

L T I T T T T T T 5 ' 5 U U U S YOO
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Els connectors pin de la bateria son els seglients mostrats a la Figura 3:
“
|/
ﬁ
L/
H2
=
L
—\
—
Figura 3. Imatge on s'assenyalen la distribucio dels pins de la bateria.
On:
P1 és el connector de la bateria amb els pins seglients:
Pin Name | Description Pin Name Description
1 Vbat Battery voitage connection 2 Vbat Battery voltage connection
3 Vbat Batteryvoltage connection 4 Vbat Battery voltage connection
5 GND | Ground 6 GND Ground
7 GND | Ground 8 GND Ground
9 MISO | SPIMISO 10 MOSI SP1 MOSI
1 VCC Supply voltage for temperature | 12 SCK SPI SCK
Sensors
13 Ccs1 Chip select for temperature sensor | 14 SC2 Chip select for temperature
1 sensor 2
15 PS Active high power switch control | 16 HS Active high heater control
(optional)

Taula 3. Taula amb els pins de P1.
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P2 és la sortida de l'interruptor d'alimentacié:

Pin Name | Description

1 Vout Power switch out
2 GND Ground

3 Vout Power switch out
4 GND Ground

Taula 4. Informacio sobre els pins de P2.

P3 és el connector de connexid a terra

Pin Name Description

1 GND Ground

2 Bat GND Battery negative terminal
3 GND Ground

4 Bat GND Battery negative terminal
5 GND Ground

6 Bat GND Battery negative terminal
7 GND Ground

8 Bat GND Battery negative terminal

Taula 5. Informacio sobre els pins de P3.

Les mides totals del modul son les seglients:

ax ¢3‘z‘\»T3.9

3.7~

3.8<L-—- -—;.6

s

87.4

3.7+

24—~

19.2

Figura 4. Cotes generals del modul BP4.

2.1+

16—+
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H.3. COMUNICACIO

H.3.1. Eyestar S4

Aquest component té com a objectiu transmetre les dades recollides pel satel-lit a una velocitat
diaria de transmissid de 600 kB/dia a la xarxa Iridium de satél-lits de comunicacio. 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 satel-lit. Esta format per

un procesador AM3358 de 1GHz. Té 2 GB de capacitat d’'emmagatzematge amb possibilitat

d’insercio de tarjeta SD i 512 MB de memoria RAM.

Figura 6. Imatge de la CPU.

BeagleBone Black

1 GHz

10/100 Ethernet

USB Host
Easily connects
to almost any
everyday device
such

as mouse

or keyboard

microHDMI
Connect
directly to
monitors
and TVs

microSD
Expansion slot for
additional storage

512MB DDR3

Faster, lower power

RAM for Boot
enhanced user-friendly Button
experience

DC Power

Expansion
headers

and include:

« 65 digital I/O
« 7 analog

* 4 serial

* 2 SPI
«212C

* 8 PWMs

* 4 timers

» And much much more!
Figura 7. Parts senyalades del component.

Enable cape hardware

1 GHz Sitara
AM335x
ARMS
Cortex™-A8
processor
Provides a
more
advanced user
interface and
up to 150%
better
performance
than ARM11

Power Button
LEDS

Reset Button
USB Client

Development interface

and directly powers
board from PC

2GB on-board

storage using

eMMC

* Pre-loaded with
Angstrdm Linux
Distribution

+ 8-bit bus
accelerates
performance

* Frees the microSD
slot to be used for

additional storage
for a less

expensive solution
than SD cards
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H.5. CONTROL D’ALTITUD

H.5.1. Volant d’inércia Sinclair

El volant d’inércia s’utilitza per canviar el moment angular d’un satel-lit de mides reduides
sense |'Us 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 carrega util del vehicle de llangcament ja que permeten un estalvi notable en el pes dels
satel-lits a transportar.

El funcionament intern del volant consta d’un motor eléctric que fa rotar una roda rapidament
i que, quan es vol conservar el moment angular, el satel-lit gira proporcinalment en direccié
oposada a la rotacié d’aquest motor.

Aquest component en cap cas és responsable de cap moviment de translacio, ja que només

permet la rotacié del cos al voltant del seu centre de massa.

Figura 8. Imatge del volant d'inércia de 10mNs.
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La fitxa técnica es mostra a la Taula 6:

Nominal: 0.01 Nms

MOMENTUM Peak: 0.018 Nms (at 5 V supply)

TORQUE +1 mNm at 0.01 Nms (at 5 V supply)
CONTROL MODE Speed or torque with built-in control CPU
COMMAND / TELEMETRY UART or I*C/SMBus

MECHANICAL E;:;::nlsszigngszso mm x 50 mm x 30 mm
SUPPLY VOLTAGE Nominal: 3.4 Vto 60V | Maximum: 8 V
SUPPLY POWER 105 W @ 0.01 Nms, + 1 mNm

0.25 W @ 0.018 Nms, steady state

(28 VIN VACUUM) 011 W @ 0.005 Nms, steady state

Thermal: -40°C to +70°C (operating)
ENVIRONMENT Vibration: >12 gRMS
Radiation: >20 krad dose

Diamond coated hybrid ball bearings
RELIABILITY Redundant motor windings
Radiation lot-screened parts (optional)

10 Units total on-orbit on 4 satellites, firstlaunched June 2014

HERTTAGE Common design to RW-0.03, with >10 year on-orbit

PRICE US$20,000 each, +US$2000 for radiation lot-screened parts

Taula 6. Fitxa tecnica sobre les especificacions del volant d'inercia.
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Per a un corrent electric de 5V, el parell resultant és el seglient:

Input Current at 5 V in Vacuum for Various Torques

Momentum (Nm-sec)

——02mNm —05mNm ——1mNm ——Steady State

0.25
02
Powered Braking Quadrant Acceleration Quadrant
=
[
2
a
3
2
w
c
5]
o
-
c
2
H
(=)
0
am 0.015 ao 0.005 0 005 om

0.02

Figura 9. Grafic representatiu dels parells obtinguts en el buit per a 5V de corrent.
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H.5.2. GPS Novatel OEM719

Aquest component és un dispositiu GPS de posicionament per a aplicacions espacials. Es

compatible amb el sistema de navegacié Global Navigation Satellite System (GNSS).

NowAtel

Figura 10. Imatge del GPS.
La seva fitxa técnica és la seglient:

Performance'’ Physical and electrical Environmental Features
signal tracking Dimensions™ 46x71x11mm | Temperature - Field upgradeable software
GPS L1C/A,LIC, L2C, L2P. LS Operating -40°C to +85°C - Differential GNSS positioning
2 31
GLONASS®  LIC/A,L2C/A,L2P, | Welght g | storage -55°Ct0+95°C | . pitferential correction
B.LS | oower support for RTCM 2.1, 2.3, 3.0,
Galileo®  E1, ES AltBOC, ESa, ESb. Humidity  95% non-condensing 31,3.2,3.3.3.4, CMR, CMR+
g6 | Inputvoltage 3.3VDC £5% RTCA ;nc; NOVATELX .
BeiDou B1l, BIC, B2I, B2a, B2b, B3I ; Vibration R —
QZSS LIC/A.LIC,L1S,12C, 15,16 | PoWerconsumption Random  MIL-STD-B10G (CH1). A D e
NavIC (IRNSS) LS GPSL1 0.9W (typ) Method 514.7 (Cat 24, 20 g RMS)® NovAtal ASCIl and bi L
SBAS .15 | GPS/GLONASSLIL2Z 13W(yp) | Sinusoidal IEC 60068-2-6 ovAe snabinaryfogs
L-Band up to 5 channels All frequencies/All constellations * Receiver Autonomous
with L-Band 1.8W (typ) | Bump 1S0 9022-31-06 (25 g) Integrity Monitoring (RAIM)
Horlizontal position accuracy = GLIDE and STEADYLINE
(RMS) Antenna port power output Shock smoothing algorithms
Single point L1 15m QOutput voltage S5VDC £5% Operating MIL-STD-810G (CH1), - Outputs to drive external
Single point LVL2 12m Maximum current 200 mA Method 516.7 (40 g) LEDs
SBAS* 60cm Non-operating . 2Eventinputs
DGPS 40cm | Connectors MIL-STD-810G (CH1). . a
TorraStar-L® 40cm | Main 20-pin dual row male header Method 5167 75 @)-Survival |~ | Cventoutput
TerraStar-C PRO® 25cm | Antennainput » Pulse Per Second (FPS)
TerraStar-X* 2cm see RF connector varignts | Acceleration output
RTK 1cm+1ppm Operating MIL-STD-810G (CH1),
Initialization time <10 s RF connector variants Method5137(162) | Firmware solutions
Initialization reliability > 99.9% 0EMT19 MCX female
o = ALIGN
Maxi atarate OEM719A MCX 90° female CompUance B )
mum OEM7198 MMBX female = GNSS Resilience and Integrity
Measurements up to 100 Hz FCC, ISED, CE and Technology (GRIT)
Position upto100H; | Communicationports Global Type Approvals - SPAN GNSS+INS technology
3 LVCMOS serial - RTK
Time to Tirst ix up to 460,800 bps . RTKASSIST
Cold start® <39 s(typ) 2CANBus 1Mbps JerraStar G 1on Servi
Hot start’ <20s(yp) | 1USB2.0 (device) £ - TerraStar Correction Service
- APl
Signal reacquisition
L <0.5s(typ) Optional accessories
L2 <1.0s(typ)
« VEXXIS GNSS-500 and
Time accuracy® 20 ns RMS GNSS-800 series antennas
= Compact GNSS antennas
Velocityaccuracy = Mechanical mounting rails
<0.03m/s RMS
= OEM7 Development Kit
Velocity Limit* 515m/s = NovAtel Application Suite

Taula 7. Fitxa tecnica del GPS OEM7109.

272



Disseny dels elements mecanics d’un satél-lit de baixa orbita Annex H

H.5.3. Torsié magnetica iMTQ

Un magnetorquer o parell magnetic és un sistema per al control d’altitud i I'estabilitzacio del
satel-lit construit a partir de bobines electromagnetiques. EI magnetorquer crea un dipol
magneétic que interactua amb un camp magnétic present a 'ambient, generalment el de la
Terra, de manera que les contraforces produides proporcionen un parell til. En combinacién
amb els volants d’inércia, ajuden a contrarrestar un excés de momento angular dels volants

sense necesitar combustible.

Figura 11. Imatge del magnetotorquer iMTQ.

La fitxa técnica del component és la seglent:

Mass: ~196 grams

Qualified operational temperature range: -40 to +70°C

Dimensions (I x w x h): 95.9%90.1x 17 mm?

Supply voltage: 5V

Actuation level Nominal: 0.2 Am2 (@ 20°C, 5V)

No actuation: 175 mW
Power consumption (@ 20°C)
Full actuation (3-Axis): <1.2W

Taula 8. Fitxa técnica del magnetorquer iMTQ.
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H.5.4. VectorNav VN-200

Proporciona informacio sobre la velocitat, la posicid i I'acceleracid del vehicle mitjancant el

sistema de navegacio GNSS.

VN-200 Rugged

VN-200 $MD

Figura 12. Imatge del component VN-200.
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La seva fitxa técnica és la seglient:

Each individual VN-200 sansor & robust calibration and acoeptance testing process at VectorNav's AS9100 certified manufacturing facility.

Performance specifications are based on comprehensive field testing and results from real-world applications, and are reguiary tested to ensure continued

conformance to such specifications.

Sensor Summary Performance Specifications

> VectorNav propi Extended Kalman Filter INS delivers coupled ATTITUDE
position, velocity, and a continuous attitude salution over the complete Range (Heading/Yaw, Roll) +180°
360" range of operation o Range (Ptch) s90°
Truel .\ 3

> mmu:wmmwmm operation of Heading (Magnetic) 70'52!8

» Reaktime gyroand acced bias tracking and compensation Heading (INS}' 020

» VectorNav Processing Engine (VPE) for disturbance rejection, adaptive PlchvRoll (Static). 0.5"RMS
filtering, dynamic fiter tuning PrchvRoll (INSP 003%10

» Hard/Soft kon Compensation (Reaktime and Manual 2D & 30) Hesxdng Mounting Misslignment (Rugged)y® 015%10

> Individually calibrated for bias, scale factor, misalignment, and PrchvRol Mounting Msalignment? 01%10
temperature over full operating range (-40°C to 485 “C) Anguiar Resolution 000"

» Raw Pseudorange, Doppler and Carrier Phase outputs

» Realtime and delayed heave estimation PONTOMVILOGTTY

» Coning and sculling inegrals (AV's, Ag') Horzontal Postion Accuracy* 10mRMS

> Data cutput format ASCI (VectorNav), NMEA-D183, Binary (VectorNav) m“wmm ‘:n'“““s

> VectorNav Control Center GUI (avalabie for free downioad at el Postion i
www.vectomav.com) provides a practical tool for easy sensor setup, Vielocity Accuracy <005m/s
configuration and data viewing/logging Heave Accuracy S%orSem

> [TAR-Free Delayed Heave Accuracy 2%or2em

IMU Specifications ACCELEROMETER GYROSCOPE MAGNETOMETER BAROMETER

Range $16g *2,000%/s 12.5 Gauss 1010 1200 mbar

In-Run Bias Stabiity (Allan Variance) <004 mg <10%0r (S7°/hr typ.) - -

Notse Density 014 mg/vhz 0.0035 */s /vHz 140 pGausaiVHz -

Bandwidth 260Hz 256 Wz 200 Wz 200 Hz

Cross-Axis Sensitivity 2005° <005* $0.05* -

GNSS Receiver Interfacing

Recetver Type 72Channel, LIC/A LTOF, E1,BTIGNSS  Output Data Rate (IMU)” up to 80O Hz

Constellations® ... GPS, GLONASS, Galieo, BeiDou, 0ZSS, SBAS  Output Data Rate (Position, Velocity & AILGE).. .o up 0 400 Hz

Time-To-First-F (Cold) 298 Interface (VN-200 Rugged) RS-232,Serial TTL

Time-To-First-Fx (Hot) 1s Interface (VN-200 SMD) Serial TTL, SPI

Atude Limit 50,000 m GNSSPPS. 30nsRMS 60 ns 99%

Vedooty Limit. S00mys  Input Syne-in

Environmental y !

Operating Temperature. 40" t0+85°C

Storage Temperature. “A0"to+85°C

MTBF (Rugged) > 150,000 hours

MTBF (SMD) > 240,000 hours

Mechanical/Electrical SIZE WEIGHT INPUT VOLTAGE CURRENTDRAW*  POWER*

Rugged 36x3Bx95mm 169 3317V BOmA@SV S00 mw

SMD 24 x2x3mm 4g 32to55V 1W0SmA@33V 445 mwW

1. With proper magnetic declination, sultadlie megnetic envisonment and valid hasd'soft bon caliteadion. 5 Typical site of growth in enor of pesition estirmates after loss of GNSS signal, provided INS U1

2. With sufficient motion for dynamic alignment aligrment pricr 10 losa

3. Constant on & per part basis. Can be calibrated out during system integration uiing boresighting o 6. Only GPS, Callec and SBAS conmnelations used in W 200 defaut configunation

other Wigrment rocessed 7. Contiact VectorNiay for higher IMU deta ouput sates

4. Dependint on SBAS, deir view of GNSS senaliles, good mulipath enmironment, competitie GNSS £ Nt induding sctive antenne DOwer Consumption.
artennm, @nd Mesdunerent dunetion period

Taula 9. Fitxa técnica 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 precisid. El dispositiu mesura l'angle
d'incidéncia del raig solar en dos eixos ortogonals, proporcionant una alta sensibilitat basada

en les dimensions geometriques del component.

La seva fitxa tecnica és la seglient:

Type 2 orthogonal oxes
Field of View  £60°
Accuracy < 0.5 ° (3sigma)
< 0.1 ° (precision)
Electrical interface 4 voltage outputs
10-pin micro-connector
Powersupply 3.3V /5V
< 2mA consumption
Mechanical interface  27.4 x 14 x 5.9 mm
49
Housing  Aluminum 6082

Black anodizing
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El muntatge sobre els panells solars del satel-lit es du a terme de la seglient manera:

Les cotes generals del sensor solar es mostren a la Figura 15:
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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 permes determinar i estudiar la geometria de la

barra per a una correcta adequacio al projecte i als requeriments.
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