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Desarrollo

En los dltimos afios, los satélites han sido de vital importancia para la comunicacién a largas dis-
tancias, el crecimiento econdmico, el estudio de fendmenos meteoroldgicos y desastres naturales, el

entendimiento de nuestro planeta y su exterior, entre otros fines.

Actualmente, los satélites han disminuido tanto su tamafio que han abierto una gran area de opor-
tunidad para investigadores, estudiantes, cientificos y cualquier persona interesada en el tema indepen-
dientemente de su drea de estudio. Ahora resulta més viable para una universidad o empresa desarro-
llar satélites para la investigacidn, ya que estos se pueden realizar a un menor costo, tiempo y tamafo.

Razén por la cual resulta de gran importancia el desarrollo de estructuras mecanicas satelitales.

Una de las universidades enfocadas a promover la creacién de satélites con fines de investigacion
es la Universidad Politécnica Estatal de California (Cal Poly), cuyo interés llevo a desarrollar las es-

pecificaciones para el desarrollo de satélites del tipo CubeSat.

Con el fin de promover la tecnologia espacial mexicana e impulsar la investigacién en México,

este trabajo, dividido en cuatro capitulos, se basa en el disefio y la manufactura de un CubeSat 2U.

En el primer capitulo se expone el objetivo general , la justificacion, las metas, las hipdtesis, la
metodologia y la aportacién de este documento basdndose en un panorama general de la historia de

los satélites y del avance de tecnologia espacial en México.

El segundo capitulo proporciona el marco tedrico necesario para el disefio y la manufactura del
CubeSat 2U. Partiendo del significado, clasificacidn, tipo de 6rbita, materiales y aplicaciones de un
satélite, hasta las especificaciones generales y mecanicas de disefio de un CubeSat, el cuarto limpio
necesario, el ambiente presente durante el lanzamiento por Space X y el ambiente espacial. Ademas,
en este capitulo se presenta el proceso de disefio, los criterios ergonémicos establecidos, los conceptos
basico de disefio, el disefio de vigas y columnas, la seleccion de tornillos, el modelado por el método
de elemento finito y de vibraciones y los calculos necesarios para los procesos de manufactura trata-
dos en este documento. Teniendo como alcance el comprendimiento de los requerimientos y recursos

necesarios para el disefio de un CubeSat 2U.
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Capitulo 0. Desarrollo

El tercer capitulo proporciona todos los cdlculos necesarios para el disefio y manufactura de la
estructura principal del CubeSat, contemplando todas las especificaciones generales y mecdnicas del
disefio de CubeSats, los criterios ergonémicos de disefio a evaluar y las fuerzas y vibraciones que se

producen durante el lanzamiento por medio del Falcon 9 de Space X.

Es en el cuarto capitulo donde se muestran los resultados obtenidos del andlisis por el método de
elemento finito estatico y dinamico. Obteniendo los esfuerzos, deformaciones y frecuencias naturales
de la estructura, resultado estos seguros ante las vibraciones y fuerzas presentes durante el ambiente

de lanzamiento.
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Capitulo 1

Introduccion

ObjetiVOZ Dar a conocer el origen de los satélites y brindar un panorama general del avance de

tecnologia espacial en México.

Alcance: Entender la importancia del desarrollo de satélites en México.

1.1. Antecedentes

Desde la prehistoria, el hombre ha tenido la curiosidad de entender e interactuar con el mundo que
lo rodea. En sus inicios, la forma en como se comunicaba se limitaba a sonidos y sefiales, los cuales le
ayudaban a desarrollarse en su medio ambiente. Sin embargo, fueron las primeras civilizaciones como
los sumerios y egipcios quienes marcaron un gran cambio en la comunicacién al representar sus ideas

por medio de una escritura cuneiforme y una a base de jeroglificos.

Fue asi como el lenguaje escrito fue evolucionando hasta que los iconos empezaron a adquirir
sonidos. Es decir, ya no eran solamente palabras que podian ser transmitidas por medio de un papiro,
una piedra, etcétera. Sino que también se podian transmitir palabras por medio de sonidos vocélicos,

lo que ocasiond la creacion de los alfabetos.

Las civilizaciones del mundo clésico de occidente (los griegos y los romanos), evolucionaron el
lenguaje y los alfabetos a tal grado que empezaron a componer obras teatrales y literarias. Los roma-
nos plegaban pergaminos para realizar codices, los cuales se consideran la base del formato de los

libros que utilizamos actualmente.

En tiempos de guerra se utilizaban antorchas, sefiales de humo y soldados con mensajes escritos
para comunicar tacticas o posiciones desde lugares muy lejanos. Dichos actos resultaron ineficientes
debido a que las sefiales delataban su posicion y los mensajes escritos eran interceptados. Sin embar-

go, con los avances y descubrimientos de la electricidad, estos problemas fueron disminuyendo; ya
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que con la invencién del telégrafo era mas facil comunicarse a los lejos. Aunque existia un problema,
entre més grande era la distancia entre un lugar y otro, mds largos eran los cables que se necesitaban

para mantener la comunicacion. Lo que conllevaba un gasto mayor y una recepcion de sefial desfasada.

La necesidad por comunicar un lugar con otro muy lejano, resulté ser un dilema, debido a un
elevado costo de fabricacion e implantacion. Fue entonces cuando en 1945 Arthur C. Clarke, escritor

y cientifico britdnico, tuvo una de las ideas mas brillantes de la actualidad.

Figura 1.1.1: Arthur C. Clarke vistiendo el uniforme de la Real Fuerza Aérea Britdnica [25]

Clarke sugiri6 la idea de colocar satélites artificiales en una orbita alrededor de la Tierra, de tal
forma que estos completaran una vuelta en 24 horas, dando asi la apariencia de que estos se mantu-
vieran estaticos, como si estuvieran colgados en el cielo. Ademads, propuso que con sélo 3 satélites,
separados angularmente por 120°, ubicados en esta érbita se podria mantener a casi la totalidad del
mundo comunicado por radio con la limitacién de la cantidad de trafico simultaneo. Sin embargo,
para lograr mantener un satélite en esa orbita circular, llamada geoestacionaria o cinturén de Clarke,
se debia cumplir que el satélite se desplazara en el mismo sentido de giro que la Tierra, a una distancia
de 36,000[km] sobre el nivel del mar con una velocidad constante de 3,705[m/s] para no perder altura.

Cabe destacar que cuando Clarke sugiri6 esta brillante idea, no habia sido lanzado ningin satélite.

1200

Satélite 1

Figura 1.1.2: Idea de Clarke sobre los satélites artificiales [27], indicdndose con una flecha la drbita geoestacionaria.
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La primera forma de transmitir y recibir sefiales electromagnéticas fue mediante un reflector utili-
zando la Luna como un retransmisor en sistemas de comunicacién y en aplicaciones de radar. Fue en
1954 cuando se realizé el primer enlace de mensajes de voz, dando como resultado a que en 1956 se
estableciera comunicacion entre Washington D.C. y Hawaii. Fue hasta 1957 cuando la idea de Clar-
ke se puso en préctica al lanzar al espacio el primer satélite artificial llamado Sputnik I de la Unién

Soviética.

Figura 1.1.3: Técnico trabajando en el pronto lanzamiento del satélite Sputnik,1957 [25]

Dicho satélite de pequefias dimensiones con una masa de 84[kg] transmiti6 telemetria por 21 dias,
hasta que las friccion con los gases atmosféricos lo inflamé y lo desintegré después de 1367 vueltas
alrededor de la Tierra. Con dicho evento exitoso, inicid la era espacial. Marcandose asi, el inicio de

una nueva era de geodesia espacial.

En México, el 4 de octubre de 1982, se publicé el inicio de la construccidn del primer satélite me-
xicano Ilhuicahua, que significaba en nahuatl . sefior duefio del cielo”. En noviembre de ese afio José
Lépez Portillo firmé como testigo los contratos para la fabricacion y puesta en 6rbita de la primera
generacion de satélites mexicanos. A inicios de 1983 inicia el cambio de gobierno, quedando como
presidente Miguel de la Madrid quien realizé cambios en el aspecto juridico y sustituyé el nombre de
Ilhuicahua por Morelos, en honor a José Maria Morelos y Pavén. Fue hasta el 17 de junio de 1985
cuando se realiz6 el lanzamiento del Morelos I, fracasando la mision al tener problemas en el lanza-
miento. Sin embargo, se construy6 paralelamente al Morelos I el satélite Morelos II. Por lo que el 27

de noviembre de 1985 se lanzé el Morelos II.

Con el éxito de la primera generacion de satélites y con la demanda creciente de servicios surgi6

la necesidad de poner en drbita las siguientes generaciones de satélites:

= Segunda Generacién: Conformada por los satélites Solidaridad I y II, de los cuales el Solida-
ridad I presento fallas debido al crecimiento de los filamentos de estafio en el procesador y se

declaro perdido.

= Tercera Generacion: Constituida por el satélite Satmex 5, el cual aumenté la potencia y la

cobertura.

= Cuarta Generacion: Integrada por el satélite Satmex 6 (ahora EUTELSAT 113 West A), cuya

tecnologia mds avanzada dio pie a una cobertura continental y a una mayor potencia.
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» Quinta Generacién: Establecida con la finalidad de brindar servicios de television en México,

por medio del satélite QuetzSat I.
= Sexta Generacion: Creada el 26 de marzo del 2013 con la puesta en drbita del satélite Satmex

8 (.ahora EUTELSAT 117 West A), con la finalidad de sustituir al Satmex 5, sin embargo se

utilizé para sustituir al satélite Solidaridad II.

Tabla 1.1.1: Datos importantes de las generaciénes de satélites [27]

| Satdlites | Peso [kg] | Transpondedores | Potencia [Watts] Vida itil [afios] Costo [M USD]

Morelos Iy I 666 18 C, 4 Ku 777 9y 18 150
Solidaridad I y IT 2773 18 C, 16 Ku, 2L 3370 14 330
Satmex 5 4100 24 C, 24 Ku 8000 15 220
Satmex 6 5600 36 C, 24 Ku 12200 15 350
Satmex 8 5474 24 C, 40 Ku 15000 15 300
Quetzsat 5514 32 Ku 12000 15 250

También se creé el nuevo Sistema Satelital Mexicano (Mexsat), el cual estarfa integrado por el
Mexsat 1 (Centenario), Mexsat 2 (Morelos III) y Mexsat 3 (Bicentenario) con la finalidad de brindar
servicios de seguridad y cobertura social. El Mexsat 1 y el Mexsat 2 fueron construidos para apoyarse
el uno al otro, sin embargo durante el lanzamiento del Mexsat 1 ocurrio un problema con el cohete
Proton M. y se desintegrd. A pesar de que se creria que el Mexsat 1 fue el primero en ser lanzado, en
realidad el Bicentenario fue el primero en ser lanzado en diciembre del 2012, por lo que casi 3 afios
después del lanzamiento del Mexsat 3, el 2 de octubre de 2015 se puso en 6rbita el Morelos 111, el cual
estaba planeado para brindar servicio a finales del 2016 [33]. Siendo el 31 de agosto de 2016 cuando

se tom6 control del satélite Morelos III para ser operado por ingenieros mexicanos [34].

Ademas de estas generaciones de satélites, la Universidad Nacional Auténoma de México creo en
1994 el Programa Universitario de Investigacién y Desarrollo Espacial (PUIDE), dentro del cual se
encontraba el proyecto UNAMSAT-1 [16], el cual consistia en un micro-satélite cibico capaz de medir
la velocidad de los meteoritos para estudiar las trayectorias de impacto de los mismos en la atmésfera
terrestre. Durante la construccién del UNAMSAT-1 se construyd paralelamente el UNAMSAT-2 para
utilizarlo como simulador de las operaciones en 6rbita. Sin embargo, en marzo de 1995 durante el
lanzamiento del UNAMSAT-1, el cohete de lanzamiento que lo transportaba tuvo problemas provo-
cando la pérdida total del micro-satélite. Dicho evento trajo como consecuencia la decisién de poner
en orbita al UNAMSAT-2 con el nombre de UNAMSAT-B, por lo que se le realizaron algunas mejoras
para su lanzamiento. Fue entonces en septiembre de 1996 cuando se realiz6 el lanzamiento exitoso y

la puesta en 6rbita del UNAMSAT-B [15], durando en 6rbita aproximadamente un afio.

4
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1.2. Planteamiento del problema

Hoy en dia, el uso de la tecnologia de los satélites artificiales es de vital importancia, ya que con
ella se ha logrado acortar distancias y reducir tiempos, por ejemplo, una persona de un pais puede co-
municarse con otra de otro pais de manera practicamente instantanea, sin necesidad de cables. Gracias
a esta tecnologia, también se ha podido transmitir programas de entretenimiento, realizar transaccio-
nes bancarias, hacer cirugias y diagnésticos médicos a miles de kilémetros e inclusive ha servido para
entender los fendmenos meteorolégicos de a Tierra y conocer los recursos naturales de la misma.
Ademas de tantos beneficios, los satélites han brindado la oportunidad de observar y entender el Uni-

VErso.

La comunicacién por medio de satélites artificiales ha contribuido al incremento de la producti-
vidad, competitividad e infraestructura de telecomunicaciones en México. Sin embargo, dos de los
mads grandes problemas que esté teniendo México en los dltimos afios, han sido los costos elevados de
fabricacién y el poco avance en dicha tecnologia. Desde la puesta en Orbita del MexSat 2(Morelos IIT)
el 2 de octubre del 2015, no han existido avances significativos, lo que resulta lamentable, ya que hay
mucho potencial mexicano y muchos proyectos de investigacion en desarrollo que pondrian a México

como una potencia en el desarrollo de tecnologia espacial.

1.3. Estado del conocimiento

Actualmente, los satélites estan tendiendo a ser mds y mas pequefios, lo que resulta util debido
a que se reducen los tiempos de fabricacién y sobretodo los costos. Dicha tendencia ha abierto una
gran drea de oportunidad para que varias universidades puedan construir satélites pequefios como los

CubeSats y los CanSats para desarrollar proyectos de investigacion y tecnologia espacial.

Figura 1.3.1: Un grupo de pequefios satélites CubeSat poco después de haber sido lanzados desde la Estacion Espacial Internacional [25]

En México se han desarrollado algunos satélites para impulsar la tecnologia espacial mexicana, sin

embargo, para ponerlos en Orbita se requieren una serie de validaciones de los componentes para poder
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ser lanzados y colocados en una 6rbita. Para validar el funcionamiento de componentes electrénicos,
baterfas, cdmaras, sensores o proyectos de investigacién en el espacio se realizan lanzamientos en
globos estratosféricos, con el fin de validarlos sin la necesidad de realizar lanzamientos por medio de
cohetes, los cuales resultan muy costosos. Otro de los motivos por lo que se hacen pruebas en globos
estratosférico es porque se puede recuperar el satélite y su carga, resto con la finalidad de determinar

la causa de las falla e implementar mejoras en los prototipos futuros.

Dentro de los avances que México ha realizado en la creacion de satélites pequeiios, se encuentran

los siguientes:

= Enel 2013, la Coordinacién de Innovacién y Desarrollo publicé un articulo de divulgacién [13]
en el cual anuncia que el Instituto de Ingenieria disefid, fabricé y estaba en proceso de crear
la patente de un satélite pequefio (picostélite) llamado Satedu con fines educativos para atraer
a estudiantes a la ciencia y tecnologia. Ademds, se tenia como proyecto crear una constela-
cién de satélites entre la Universidad de Vigo, Espafia; la Universidad Politécnica Estatal de
California (Calpoly), Estados Unidos, y México. Dicho proyecto tenia como propdsito brindar
ayuda humanitaria a zonas marginadas en todo el mundo y obtener informacion sobre el cambio

climdtico cuyos resultados serian accesibles para cualquier cientifico.

= El 24 de junio de 2015, la Agencia Informativa Conacyt informé que investigadores del Centro
de Alta Tecnologia (CAT), vinculados con la Facultad de Ingenieria de la UNAM; alumnos de
licenciatura, maestria y doctorado de areas afines y el Instituto Tecnolégico de Massachusetts
trabajaban en el disefio y construccién de un microsatélite llamado Quetzal [2], el cual debera

monitorear los gases contaminantes en territorio nacional.

= El 21 de noviembre de 2015, la Universidad Popular Auténoma del Estado de Puebla(UPAEP)
lanz6 un satélite llamado Gxiba [39] del tipo CanSat con la finalidad de monitorear el estado
ambiental en las cercanias del volcan Popocatépetl, ya que los gases emitidos por el volcan

afectan el clima a sus alrededores.

= El 15 de enero de 2016, se presentaron las misidnes de Ulises 1 y Ulises 2 [4]. Estan misiones
fueron propuestas por el Centro de Alta Tecnologia (CAT) de la Facultad de Ingenieria de la
UNAM (campus Juriquilla) con el objetivo de establecer una red mundial de fotografia artistica
fortaleciendo la unién entre la ciencia y el arte, ya que ambos son considerados como parte

fundamental de la cultura humana.

= El 4 de abril de 2016, investigadores, profesores y alumnos de la Facultad de Ingenieria y
del Instituto de Ingenieria lanzan en un globo estratosférico la Carga de Servicio Mexicana
(CSM)-UNAM [38]. El propésito de esta carga era validar ciertos componentes electronicos,
comprobar que es factible lanzar cargas utiles a la estratosfera, desde un kilogramo hasta una
tonelada; disefiar metodologias de trabajo, formar alumnos especializados y ofrecer servicios

dependiendo de las necesidades del pais.
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= El 30 de junio de 2017, la Agencia Informativa Conacyt publicé que alumnos y profesores de la
UPAERP trabajan en la construccién de un nanosatélite mexicano, llamado AztechSAT 1 [3], que
tendrd como misién comunicarse con la constelaciéon Globalstar y se espera que sea puesto en

Orbita para el afio 2019 con la aprobacion de la NASA y la Agencia Espacial Mexicana(AEM).

= El 26 de noviembre del 2017, el Laboratorio de Instrumentacion Espacial (LINX) realizé el lan-
zamiento, en un globo estratosférico con ayuda de la plataforma Atén, del primer nanosatélite
mexicano [37] que tenia como objetivos verificar que sus componentes principales funcionaban
en condiciones suborbitales y ademds probar el funcionamiento de un detector de particulas,

formado por un plastico centellador y una fotomultiplicadora de silicio.

La plataforma Atén fue creada por el LINX [20] del Instituto de Ciencias Nucleares(ICN) de
la UNAM con el fin de brindar servicio de lanzamiento de cargas ttiles, de hasta 3[kg], hacia
la estratésfera y asi probar el funcionamiento en el espacio. LINX tiene como visién que el

servicio de Atén ser el principal medio de acceso a la estratosfera en México.

= Actualmente el LINX del ICN de la UNAM tiene en servicio la plataforma Atén y ademds
cuenta con el servico de la plataforma Pixqui [1]. Pixqui es una plataforma creada por un grupo
de cientificos, liderado por el doctor Gustavo Adolfo Medina Tanco del ICN de la UNAM,
actual jefe del LINX, con el objetivo de probar y validar el funcionamiento en el espacio de
cargas mexicanas de hasta 50[kg]. Una de las pruebas que se ha realizado en esta plataforma

fue la evaluacion de componentes del satélite meteoroldgico Quetzal en el 2013.

= Como proyectos a futuro el LINX trabaja en lanzamiento a la Luna de pequefios robots, los
cuales serdn lanzados y caerdn en diferentes partes de la superficie lunar, en donde trabajaran

como enjambre para formar un panel solar [24].

Como se puede apreciar existen muchas iniciativas y proyectos en desarrollo, sin embargo, atin se

sigue trabajando en dejar en drbita el primer nanosatélite mexicano.

Un satélite estd constituido por varios subsistemas, sin embargo, en este documento se limitard

solamente al subsistema de la estructura mecanica de un nanosatélite CubeSat 2U.

1.4. Objetivo general

Disefiar y manufacturar la estructura de un CubeSat 2U que cumpla con las especificaciones del
estandar CubeSat y a la vez con las necesidades del proyecto que desarrolla el Instituto de Ciencias
Nucleares para bandas en 400 y 900[MHz], haciendo que ésta sea ergondmica y resistente a las fuerzas

y vibraciones durante el lanzamiento por SpaceX.
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Justificacion

Hoy en dia, existen empresas dedicadas a la venta de componentes de un CubeSat, dentro de los

cuales se incluye la estructura mecénica, sin embargo, las estructuras resultan muy costosas para la

realizacion de proyectos de investigacion. En México aln no se cuenta con empresas dedicadas a la

fabricacién y venta de las mismas, por lo que la persona interesada en le desarrollo de un CubeSat

tiene la opcidn de comprar una estructura o disefiar y manufacturar su propia estructura. Razén por la

cual, una de las aportaciones de este documento es brindarle al interesado las bases para el disefio y la

manufactura de la estructura de un CubeSat 2U.

1.6.

Metas

Diseifiar la estructura lo més ergondmica posible.
Terminar la estructura dentro de 6 meses.

Demostrar la posibilidad de manufacturar la estructura de un CubeSat 2U a un bajo costo.

Hipotesis
Se podr utilizar s6lamente una solera para construir las cubiertas del CubeSat.
La carcasa se puede construir a partir de una ldmina doblada.

El numero total de piezas para construir la estructura principal del CubeSat se puede limitar a
4,

Se pueden cumplir las especificaciones de resistencia mecanica y ergonomicidad, simultidnea-

mente.
La estructura principal se puede manufacturar de un solo material.

La especificacién de anodizado se puede cumplir en toda la estructura y no solamente en los

rieles.

Metodologia

. Investigar sobre la historia de los satélites y el panorama en México de la tecnologia satelital.
. Establecer los requerimientos para el disefio de un CubeSat.

. Determinar las necesidades de los diferentes subsitemas del CubeSat.
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4. Calcular los esfuerzos sobre la estructura debidos a las aceleraciones a las cuales va a estar

sometida durante el lanzamiento.

5. Realizar un andlisis estdtico de elemento finito para determinar los esfuerzos y deformaciones

en la estructura.

6. Analizar, por medio de un andlisis dindmico de elemento finito, la estructura para determinar

las frecuencias naturales del mismo y asi evitar que entre en resonancia durante el lanzamiento.

7. Manufacturar el CubeSat 2U.

1.9. Aportacion

La construccion de la estructura de un CubeSat 2U brindard a estudiantes, investigadores o a
cualquier interesado en este &mbito las bases para el disefio y la manufactura de un nanosatélite del tipo
CubeSat. Ademads, debido a su bajo costo hard mas viable el desarrollo de proyectos de investigacion

y con ello impulsara el avance de la tecnologia espacial en México.
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Obj etivo: Proporcionar los conceptos necesarios para el disefio y la manufactura del CubeSat 2U.

Alcance: Comprender los requerimientos y recursos necesarios para el disefio de un CubeSat 2U.

2.1. (;Qué es un satélite?

De acuerdo a la RAE (Real Academia Espaiola), un satélite se define como un cuerpo celeste
opaco que solo brilla por la luz que refleja del Sol y gira alrededor de un planeta. Entendiendo por
cuerpo celeste a cualquier objeto que forma parte del universo, que puede o no interactuar con otro

cuerpo, los satélites pueden clasificarse en dos tipos: naturales y artificiales.

2.1.1. Satélite Natural

En teoria, se llama satélite natural o luna a cualquier cuerpo natural que gira alrededor de un cuer-
po celeste, aunque no sea planeta. Por lo general, el satélite natural es mas pequefio que el planeta y
acompaifia al planeta en su 6rbita alrededor de su estrella madre. Tal es el ejemplo de nuestra Luna, la
cual gira alrededor de nuestro planeta. En total, se considera que hay 168 satélites naturales en todo el

sistema solar.

Un satélite natural se diferencia de un satélite artificial, debido a que es un cuerpo celeste opaco

no creado por el hombre.

2.1.2. Satélite Artificial

Como se mencioné anteriormente, se habla de satélite artificial cuando el cuerpo celeste es creado

por el hombre con el fin de estudiar el medio que lo rodea y asi poder desarrollarse en este.
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Un satélite artificial viene siendo un sistema integrado por varios subsistemas los cuales estan
directamente relacionados. Si un subsistema llegara a fallar, la funcionalidad del sistema también se
veria afectado. Un satélite, para su buen funcionamiento, necesita de energia eléctrica para poder de
ser capaz de corregir sus movimientos con el propésito de mantenerse en equilibrio; ser resistente al
medio en el que va a estar, es decir, regular su temperatura disipando calor; y poder recibir y trans-
mitir informacién hacia la Tierra. Dicho esto, resulta de vital importancia mencionar los principales

subsistemas que componen a un satélite artificial, los cuales se pueden apreciar en la siguiente tabla.

Tabla 2.1.1: Subsistemas de un satélite y sus funciones [27]

Antenas Recibir y transmitir las sefiales de radiofrecuencia desde o hacia las direccio-

nes y zonas de cobertura deseadas.

Comunicaciones Amplificar las sefiales recibidas, cambiar su frecuencia y entregarselas a las
antenas para que sean retransmitidas hacia la Tierra. Posibilidades de conmu-
tacion y procesamiento.

Energia Suministrar electricidad a todos los equipos, con los niveles adecuados de vol-
taje y corriente, bajo condiciones normales y también en los casos de eclipses.

Control térmico Regular la temperatura del conjunto, durante el dia y la noche.
Posicion y orientacién Determinar y mantener la posicion y orientacion del satélite. Estabilizacion y

orientacion correcta de las antenas y paneles de células solares.

Propulsién Proporcionar incrementos de velocidad y pares para corregir las desviacio-
nes en posicion y orientacion. Ultima etapa empleada para la colocacion del
satélite en la drbita geoestacionaria al inicio de su vida til.

Rastreo, telemetria y comando | Intercambiar informacion con el centro de control en Tierra para conservar el

funcionamiento del satélite. Monitoreo de su .*tado de salud”.

Estructural Alojar todos los equipos y darle rigidez al conjunto, tanto durante el lanza-

miento como en su medio de trabajo.

2.1.3. Orbitas

Una 6rbita es considerada como la curva generada por un cuerpo celeste que gira entorno a otro,
debido a la accién gravitacional de este ultimo. En este caso el satélite artificial seria el cuerpo ce-
leste que gira alrededor de la Tierra, debido a la accién gravitacional de esta. Como se menciond
anteriormente en la seccion 1.1, las ideas de Arthur C. Clarke llevaron al descubrimiento de la drbita
geoestacionaria o cinturon de Clarke (GTO) ubicada sobre el plano ecuatorial. Sin embargo, a pesar
de que esta 6rbita es la mas codiciada debido a la sencillez y al bajo costo de operacién, surgen otro
tipo de orbitas.

Las érbitas bajas (LEO) e intermedias(MEOQO) surgen debido a que las sefiales transmitidas,
durante el trayecto de ida y vuelta (72000[km] aprox.) hacia la 6rbita geoestacionaria, se atendan de
manera dréstica lo que conlleva a la utilizacién de unidades de transmisién muy potentes, antenas de
alta ganancia y dispositivos de recepcién muy sensibles. Dicho problema creaba un conflicto para el

uso de teléfonos celulares, ya que estos tenian que permitirle al usuario desplazarse con comodidad y
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ademads debian de ser de un tamafio y costo razonable. Es asi como surge la idea de colocar satélites

en orbitas bajas e intermedias logrando asi disminuir el trayecto de la sefiales.

Las orbitas bajas e intermedias a diferencia de la geoestacionaria, pueden girar con un cierto
dngulo de inclinacion con respecto al plano ecuatorial. No obstante, uno de los principales proble-
mas de este tipo de drbitas es que no tienen un periodo orbital igual a la duracién de un dia sideral
(24[h],56[min] y 4.09[s]) por lo que los satélites deben de operar en equipo, relevandose uno al otro
para brindar el mismo servicio que un satélite geoestacionario, formandose asi lo que se conoce como

constelacion.

Las orbitas elipticas surgen debido a que las estaciones terrenas situadas en latitudes muy grandes
(cerca de las zonas polares) tienen dngulos de elevacion muy bajos, los cuales introducen mucho ruido
e interferencia en las antenas terrestres. En consecuencia, algunos paises como Rusia han resuelto este

problema utilizando este tipo de 6rbitas.

Una érbita geosincrona es circular, tiene un periodo orbital igual a un dia sideral y puede tener
un angulo de inclinacién con respecto al plano ecuatorial. En caso de que el angulo de inclinacion
sea igual a 0° y si el satélite gira en el mismo sentido que la Tierra, en ese caso, el satélite se puede
considera como geoestacionario. Dicho lo anterior, queda implicito que un satélite geoestacionario es

geosincrono por defecto.

Las 6rbitas se consideran polares cuando son trayectorias circulares sobre planos con inclinacién
cercana a 90°. En estas drbitas, los satélites pasan por los polos de la Tierra, conforme va girando, lo

que provoca que puedan brindar una cobertura total en unos cuantos dias.

Otro tipo de 6rbitas conocidas como érbitas heliosincronas, son 6rbitas cuyo plano orbital con-
serva un angulo constante con la direccion Tierra-Sol, es decir, cuando un satélite pasa por un una
zona geogréfica, la hora solar local serd la misma, considerdndose que la iluminacién es practicamen-

te constante.

Existen orbitas denominadas como orbita de transferencia de Hohmann las cuales son utiliza-
das para transferir un satélite a una 6rbita deseada sin gastar tanto combustible, dicho de otro modo, un
satélite es colocado en una 6rbita baja para después encender un motor que lo colocaréd en una 6rbita
eliptica alargada cuyo perigeo esté a la altura de la 6rbita circular baja y su perigeo a la misma altura

que la 6rbita circular final.

Por dltimo, existe una orbita de retiro o cementerio de satélites geoestacionarios, la cual se usa
para jubilar a satélites cuya vida ttil ha finalizado. Esto es, se manda al satélite, con el poco combus-
tible restante, a una Orbita donde no interfiera con los demas satélites. Dicho lo anterior, las 6rbitas

medias y bajas quedan descartadas dejando asi s6lo la opcién de mandarlos a érbitas con altitud mayor
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a la geoestacionaria.

Es importante mencionar que las 6rbitas se pueden clasificar de acuerdo a su dngulo de inclinacidn,

si su dngulo es menor a 90° se les conoce como directa y si es mayor como retrograda.

2.2. Aplicaciones

De acuerdo a su aplicacion, los satélites artificiales pueden ser clasificados en satélites de:

1. Telecomunicaciones: Estos satélites, por medio de ondas de radio, establecen enlaces a través
de estaciones terrenas para transmitir television, voz y datos. Por lo que resultan ser los més utilizados
y rentables de la actualidad. La mayoria se encuetra en 6rbitas geoestacionarias, aunque también se
encuentran en constelaciones en 6rbitas medias y bajas. Algunos ejemplos son los satélites Intelsat,
Inmarsat, SATMEX Y MEXSAT.

2. Observacion de la Tierra: Son satélites utilizados con la finalidad de obtener informacion
sobre la atmésfera y superficie terrestre. Pudiendo asi evitar y estimar desastres naturales(tormentas,
tsunamis, incendios, huracanes, etc.), el cambio climatico, contaminacién en los mares, la organiza-
cién del territorio (control de fronteras), el control de la pirateria maritima, prediccion de cosechas,
entre otras. Algunos ejemplos son los satélites ESA(Envisat)y NOAA(Landsat). Uno de los programas

nacionales que se tienen es Agencias Eumetsat, NOAA.

3. Navegacion: El funcionamiento de estos satélites se basa en la traingulacion de tres satélites
y una unidad receptora, la cual es capaz de identificar el lugar donde ésta se encuentra y asi poder
determinar las coordenadas de su ubicacidon geografica. Dichos satélites se usan actualmente como
sistemas de posicionamiento global (GPS) para que una persona pueda localizar sitios en la Tierra.
Aunque en sus inicios, fueron desarrollados con fines militares. Algunos ejemplos son los satélites
GPS(EEUU), Galileo(Unién Europea) y Glonass(Rusia).

4. Cientificos: Estos satélites brindan informacién sobre los planetas y el Universo, para tener un
conocimiento mas amplio y preciso sobre el medio que nos rodea. Un ejemplo de la aplicacién de
estos satélites en la astronomia es el telescopio espacial Hubble. Algunas de las agencias que invierten
en satélite cientificos son NASA, ESA, JAXA.

5. Tecnolodgicos: Dentro de la aplicacion de estos satélites se encuentra la demostracion en 6rbi-
ta de nuevas tecnologias, ayudando al fortalecimiento de la investigacién y experimentacion; el uso
de cargas ttiles cientificas de observacion, teledeteccion y telecomunicaciones; mediciones y experi-
mentos de radiacién en el espacio; observacién de la actividad solar que influye sobre la Tierra y en

satélites; aplicaciones metereoldgicas y andlisis de la atmdsfera.
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2.3. Clasificacion de acuerdo a su masa

Existe una gran variedad de formas y tamafios de los satélites por lo que se decidi6 clasificarlos

de acuerdo a su masa. En la tabla 2.3.1 se muestra la clasificacion.

Tabla 2.3.1: Clasificacion de satélites de acuerdo a su masa [26,27]

Grande Mayor a 1000[kg]
Mediano Entre 500[kg] y 1000[kg]
Minisatélite 100-180[kg]
Microsatélite 10-100[kg]
Nanosatélite 1-10[kg]
Picosatélite 0.01-1[kg]
Femtosatélite 0.001-0.01[kg]

2.4. CubeSats

En 1999,el Prof. Jordi Puig-Suari y el Prof. Bob Twiggs de la Universidad Politécnica Estatal de
California (Cal Poly) y del laboratorio de desarrollo de sistemas espaciales (SSDL) de la universi-
dad de Stanford, respectivamente, empezaron el proyecto llamado CubeSat. El proyecto tenia como
proposito proveer un estdndar en el disefio de picosatélites para disminuir costos y el tiempo de desa-
rrollo; aumentar la accesibilidad al espacio; y sustentar lanzamientos mds frecuentes. La principal
misién del programa CubeSat es proveer acceso de pequefias cargas al espacio. Un CubeSat es un
cubo de 10[cm] con una masa de hasta 1.33[kg], dicho cubo es considerado como un CubeSat de una
unidad (1U). Si se llegaran a juntar una o mds unidades, los CubeSats se clasificaridn de acuerdo al
numero de unidades que tiene, es decir, si se juntan dos unidades tendriamos un prisma rectangular
de 10*10*20[cm] y asi sucesivamente. Actualmente, Cal Poly tiene documentos del dominio ptiblico
sobre las especificaciones del disefio para CubeSatS de 1U, 1.5U, 2U, 3U y 6U, los cuales se pueden

consultar en la siguiente liga: http : //www.cubesat.org/.

Figura 2.4.1: Imagen de un CubeSat 1U de la Universidad del Valle de Guatemala [36]
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2.5. Poly Picosatellite Orbital Deployer (P-POD)

El P-POD es un sistema de despliegue estandarizado de CubeSats, de la Cal Poly, capaz de al-
macenar tres CubeSats y sirve como una interfase entre el LV y los CubeSats. El P-POD es una caja
rectangular , de aluminio anodizado, con una puerta y un mecanismo de resorte, el cual al ser activado
desde el LV hace que unos resortes ubicados en la bisagra de la puerta hagan que esta se abra. Una
vez abierta la puerta, el resorte principal de desplazamiento junto con los rieles del P-POD hacen que
los CubeSats sean lanzados a una 6rbita. Dicho lo anterior en el disefio de un CubeSat es importante

que este sea compatible con el P-POD.

Figura 2.5.1: P-POD con su sistema de referencia y su seccion transversal [12]

La principal responsabilidad de Cal Poly como desarrollador del lanzador orbital de picosatélites
llamado P-POD (Poly Picosatellite Orbital Deployer) es garantizar la seguridad del CubeSat y proteger
al vehiculo lanzador (LV), cargas primarias y otros CubeSats. Por lo que los desarrolladores de Cube-
Sats deberemos asegurar la seguridad y el éxito de las misiones de CubeSats implementando buenas
précticas de ingenieria, pruebas y verificaciones de los sistemas. Ya que un fallo en un CubeSat, en
el P-POD o interferencia de hardware pueden dafiar al LV o a la carga primaria y poner en riesgo el

programa completo de CubeSat.

Para evitar problemas y garantizar la seguridad de las misiones de CubeSat, Cal Poly creo docu-
mentos con los requerimientos de disefio y de pruebas minimas necesarias para garantizar la operacién

segura de los subsistemas de un CubeSat.

2.6. Especificaciones generales de diseno para CubeSats (CDS
Rev.13 Final 2)

1. Los CubeSats que incorporen cualquier cambio con respecto a las especificaciones de disefio de

un CubeSat, tendrdn que presentar un solicitud de aprobamiento (DAR) [12] de la modificacién.
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Todas las partes deberdn permanecer sujetas al CubeSat durante el lanzamiento, expulsién y

operacion. No se deberd de generar basura espacial.

. No se permitird pirotecnia.

Cualquier sistema de propulsién debera ser disefiado, integrado y probado de acuerdo con el
manual de comando de la fuerza aérea espacial (AFSPCMAN 91-710, Volume 3).

. Los sistemas de propulsion deberan tener al menos 3 inhibiciones para su activacion.

El total de energia quimica almacenada no excederd 100[Watt-Hora]. Capacidades mayores

pueden ser permitidas, pero pueden limitar potencialmente las oportunidades del lanzamiento.

. Materiales peligrosos del CubeSat deberdn ajustarse al AFSPCMAN 91-710, Volume 3.

. Los materiales del CubeSat deberan satisfacer el criterio de baja emisidn de gases para prevenir

la contaminacién de otras naves espaciales durante la integracién, prueba y lanzamiento. La
lista , aprobada por la NASA, de los materiales de baja emisioén de gases puede ser encontrada

en: http://outgassing.nasa.gov

. Los materiales de los CubeSats deberan tener una pérdida total de masa (TML) menor o igual

al1.0%.

Los materiales del CubeSat deberan tener un material volatil condensable recolectado (CVCM)

menor o igual al 0.1 %

La dltima version de las especificaciones de disefio de CubeSats serd la versién a la cual
todos los desarrolladores de CubeStas se apegardn. La ultima versién estard disponible en

http://www.cubesat.org.

Algunos LV mantienen requerimientos sobre fuerzas del campo magnético. Adicionalmente,
imanes potentes pueden interferir con la separacion entre la nave del CubeSat dentro del mismo
P-POD.

El CubeSat debera ser disefiado para adaptarse al creciente vacio por descarga de volumen/area
menor a 2000[in].

Especificaciones mecanicas de diseiio para un CubeSat
2U (CDS Rev.13 Final 2)

. El CubeSat debera usar un sistema de coordenadas acorde a su tamaifio, en este caso un CubeSat

2U.
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+Y

CUBESAT RAILS

+Z

CUBESAT RAILS

Figura 2.7.1: Sistema de referencia de un CubeSat 2U [12]

El sistema de coordenadas del CubeSat deberd coincidir con el sistema de coordenadas del P-
POD, mostrado en la Fig.2.5.1., mientras es integrado dentro del P-POD. El origen del sistema
de coordenadas del CubeSat estara ubicado en el centro geométrico del mismo.

2. La configuracion y las dimensiones fisicas de un CubeSat 2U deberén ser las mostradas en la
figura 2.7.2.

DETAIL A

STANDOFF CONTACT
DETAIL FOR +Z

6.5

MIN

Figura 2.7.2: Dimensiones de un CubeSat 2U en [mm] con toleracia de +/-0.1[mm] [12]

3. Lacara -Z del CubeSat sera la primera en ser insertada en el P-POD.

4. Todos los componentes no deberan de exceder los 6.5 [mm] normales a la superficies en color
amarillo y verde de la Fig. 2.7.2.

5. Cuando se esté completando la lista de aceptacion (CAC) para el CubeSat 2U, las partes sa-
lientes serdn medidas desde el plano de los rieles del CubeSat. En el apéndice A se agrega la
CAC.
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Los componentes exteriores del CubeSat no deberdn de tener contacto con la superficie interna
del P-POD, a excepcién de los rieles designados del CubeSat.

. Los componentes desplegables deberan estar restringidos por el CubeSat y no por los rieles o

paredes del P-POD.

. Los rieles deben de tener un minimo de 8.5 [mm] de ancho.

Los rieles no deberédn de tener una superficie rugosa mayor a 1.6[pum].
Las esquinas de los rieles deberan ser redondeados a un radio de por lo menos 1[mm)].

La terminacion de los rieles en la cara +Z deberan tener un drea superficial de 6.5[mm]x6.5[mm)]

que servird como el drea de contacto entre los rieles de los CubeSat vecinos.

Por lo menos el 75 % de los rieles debera de estar en contacto con los rieles del P-POD. El 25 %
restante de los rieles podrd no estar en contacto y ninguna parte de estos deberd exceder las

especificaciones.
La maxima masa de un CubeSat 2U debera ser 2.66[kg].

El centro de gravedad del CubeSat debera estar localizado dentro de una esfera de 2[cm] desde

su centro geométricoen Xy Y.

El centro de gravedad de un CubeSat 2U deber4 estar localizado dentro de una esfera de 4.5[cm]

de su centro geométrico en la direccion Z.

Aluminio 7075, 6061, 5005 y/o 5052 deberd ser usado tanto en la estructura principal como en
los rieles del CubeSat. Si se usa otro materia, el desarrollador debera enviar una solicitud de

autorizacion de la modificacion (DAR).

Los rieles del CubeSat y la terminacién de estos, que contactan los rieles del P-POD vy la termi-
nacidn de los rieles de los CubeSat vecinos, deberdn ser fuertemente anodizados para prevenir

cualquier soldadura por enfriamiento dentro del P-POD.

El CubeSat 2U debera usar resortes separadores para garantizar la correcta separacién. En la
tabla 2.7.1 se muestran sus caracteristicas.

Tabla 2.7.1: Caracteristicas del resorte de separacion de CubeSats [12]

Material del émbolo Acero Inoxidable
Fuerza inicial/final 0.14 Ibs/0.91bs.
Longitud del émbolo | 0.16[in] por encima de la superficie de contacto
Paso de rosca 8-36 UNF-2B
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@ .07

Figura 2.7.3: Especificaciones de los resortes separadores para CubeSats [12]

Dichos separadores se pueden ordenar al contacto: cubesat@gmail.com.

19. Ademads de los resortes de separacion, el CubeSat 2U debera tener dos switch de desplieque

como se muestra en la siguiente figura.

OPTION A OPTION B

. CEPLOYMENT SWITCH

NOTE:DERPLOYMENT SWITCH/ES SHOULD
BE COMPATIBLE WITH +2 CONTACT
EOINTS

. SEPARATION SPRING

Figura 2.7.4: Lugares de posicionamiento de los switch de despliegue y los resortes separadores [12]

2.8. LV Falcon 9

SpaceX es una compafiia que ofrece una familia de vehiculos de lanzamiento aeroespacial bajo la

filosofia que la simplicidad, confiabilidad y la rentabilidad van de la mano.

Basdndose en lanzamientos anteriores, SpaceX desarrollé la primera clase de cohetes capaz de
volver a ser usados para otro lanzamiento, siendo esta la familia Falcon. La cual consiste en vehiculos

de lanzamiento capaces de ofrecer un completo rango de lanzamiento a sus clientes.
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Falcon 8
5.2 m (17 ft) fairing

Falcen Heawy
5.2 m (17 ft) fairing

Figura 2.8.1: Familia Falcon [31]

Para sus lanzamientos, SpaceX utiliza los sitios de Cape Canaveral Air Force Station, Vandenberg
Air Force Base y Kennedy Space Center, los cuales debido a su ubicacién ofrecen los siguientes

lanzamientos:

Tabla 2.8.1: Servicios de lanzamiento del Falcon 9 [31]

LEO 28.5-51.6 deg Falcon 9 or Falcon Heavy Cape Canaveral
LEO polar/ sun-sync 66-145 deg Falcon 9 or Falcon Heavy Vandenberg
GTO Up t028.5 deg Falcon 9 or Falcon Heavy Cape Canaveral
Earth escape N/A Falcon 9 or Falcon Heavy | Cape Canaveral, Vandenberg

El Falcon 9 es un cohete cuyos componentes incluyen dos etapas de motores ,estructuras de tan-
ques criogénicos, avidnica, sistema de teledireccién, control de software y equipo terrestre de soporte.
Es considerado como fiable y seguro para transportar satélites debido a sus exitosos vuelos a la Esta-
cién Interespacial, a la 6rbita baja de la Tierra (LEO), a la érbita de transferencia geosincrona y a las
trayectorias de escape de la Tierra. A continuacién se muestra una tabla con las 5 dltimas misiones

exitosas del Falcon 9.

Tabla 2.8.2: Ultimas 5 misiones completadas del Falcon 9 [32]

31/01/2018 GOVSAT-1 CAPE CANAVERAL
07/01/2018 ZUMA CAPE CANAVERAL
22/12/2017 | IRIDIUM (FLIGHT4) VANDENBERG
30/10/2017 KORESAT CAPE CANAVERAL
11/10/2017 | ECHOSTAR 105/SES-11 FLORIDA LAUNCH SITE
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2.9. Ambiente durante el vuelo en un Falcon 9

El méximo ambiente predicho que una carga ttil experimentaria desde el despegue hasta la se-
paracién se muestran a continuacion. En caso de tener una carga ttil con caracteristicas fuera de las
limitaciones indicadas a continuacién, los vehiculos Falcon podran proveer ambientes menores que

los indicados a continuacion.

2.9.1. Cargas

Durante el vuelo, la carga ttil experimentard un rango de aceleraciones axiales y verticales. La
aceleracion axial es producida por los perfiles de empuje y arrastre de LV. La aceleracion lateral es
primordialmente producida por rafagas de viento, por el movimiento de las juntas del motor, el apa-
gado de la primera etapa del motor y otros eventos de corta duracion.

Los factores de carga de disefio para una carga util del Falcon 9 se muestran en la siguien-
te figura. Dos grupos de factores se muestran, uno para cargas utiles estdndar con masa mayor a
4000[1b](1,810[kg]), y otro para cargas ttiles ligeras con masa menor a 4000[Ib]. Un valor axial posi-

tivo indica una aceleracién de compresion, mientras que un valor negativo indica tensién.
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Figura 2.9.1: Factores de disefio para cargas utiles de masa ligera(debajo de 4000[Ib]) para el Falcon 9 [31]

2.9.2. Vibracion Sinusoidal

La méxima vibracién sinusoidal predecible de los ambientes del Falcon 9 se muestra en las figuras
2.10.2 y 2.10.3. Estos ambientes representan los niveles de vibracién en la cima de la carga util sujeta
adecuadamente para una presiéon dindmica de Q=20 hasta Q=50, y todas las etapas del vuelo. Desde

que SpaceX acomoda una variedad de cargas utiles, un anélisis de resultados de cargas acopladas serd

22



Capitulo 2. Marco Teorico

usado para modificar estos niveles, si es necesario, para reflejar los niveles en la interfase de la carga
util.

1
rplicatieer ozo
0.9
rd
i
ri
08 v
7
i
7
0.7 .
7 ri
i i
Fd rd
0.6
= /
% /
05
n
3 Freubency [Hel | Aecelerstion lz)
0.4 = o
20 B
30 0OE
0.3 o E
=] oo
F oo
a2 1) o
0.1
o
o 10 20 30 40 50 60 70 80 80 100
Frequency [Hz)

Figura 2.9.2: Méxima vibracién sinusoidal axial equivalente al ambiente del Falcon 9. [31]
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Figura 2.9.3: Mdxima vibracion sinusoidal lateral equivalente al ambiente del Falcon 9. [31]
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2.9.3. Temperaturas a las cuales va a estar expuesta la carga util duran-
te el vuelo

El carenado de SpaceX para las cargas utiles es una estructura compuesta por un panal de aluminio
de 2.5cm] rodeado por capas de fibra de carbono. La emisividad del carenado es aproximadamente
0.9. El aislante térmico del carenado, el cual estd sujeto al exterior del carenado, es dimensionado de
tal forma que compuesto nunca exceda el perfil de la temperatura limite de diseilo (Boundary Design
Temperature) mostrado en la figura 2.10.4. La figura también muestra el peor caso de temperatura
maxima detectada dadas la maximas condiciones en tierra y en vuelo, y no es representativo al pro-

medio de temperatura del carenado bajo las maximas condiciones.
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Figura 2.9.4: Méaxima temperatura detectada del carenado detectado por la carga util [31]

2.10. Ambiente espacial

Para el correcto funcionamiento de un satélite, puesto en Orbita, es necesario conocer las carac-
teristicas del ambiente en el cual va a estar y los efectos de este sobre el satélite. A continuacion se
muestra una tabla con los efectos de las fuerzas perturbadoras sobre el satélite y otra con las carac-

teristicas del ambiente espacial y sus efectos sobre el satélite.

Tabla 2.10.1: Efectos sobre el satélite debido a las fuerzas perturbadoras [27]

Asimetria del campo gravitacional de la Tierra* Desviacion este-oeste en posicion longitudinal
Heterogeneidad de la masa del satélite Variaciones en la velocidad
Atraccién del Sol y la Luna* Desviacién norte-sur
Presion de la radiacion solar* Aumento o disminucion de la excentricidad de la 6rbita
Albedo (Presion de la radiacion reflejado por la Tierra) Aumento o disminucién de la excentricidad de la érbita
Campo magnético de la tierra Movimiento despreciable en comparacion a con los demds efectos
Radiacion radioeléctrica de las antenas Produce un giro con potencias de transmisiones altas.
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Nota: Las fuerzas perturbadoras marcadas con un * son la que tienen mayor efecto sobre el satéli-
te, en consecuencia, son las que demandan mayor combustible para la correccion de la desviacion de

orbita del satélite.

Tabla 2.10.2: Caracteristicas y efectos del medio espacial sobre el satélite [27]

Radiacion del Sol y la Tierra Aumento de la temperatura, ademds de sus fuentes internas de

calor y el calor eliminado por radiacion a través de su estructura

Eclipses Variaciones en la temperatura interna.

Alto vacio(6rbita geoestacionaria) | Sublimacion de ciertos materiales

Densidad de la atmésfera Disminucién en la velocidad y de altitud. Convierte a la érbita en

un espiral decreciente.

Cinturones de Van Allen En 6rbitas bajas es necesario el uso de estructuras mds gruesas con
el fin de evitar que la radiacién de los mismos penetre al interior

del satélite.

Rayos césmicos solares Insignificantes en drbitas bajas con un dngulo de inclinacién pe-
quefio con respecto al pano del Ecuador

Radiacién galdctica Flujos de radiacién que viajan casi a la velocidad de la luz atra-

viesan cualquier estructura.

Meteoritos y chatarra espacial Materia sélida hiperveloz que puede dafiar o destruir al satélite.

2.11. Cuartos limpios y simuladores

Los satélites antes de ser lanzados, sus subsistemas deben de ser integrados en cuartos cuyas pare-
des, piso y techo sean construidos con materiales especiales cuya emisién de particulas contaminantes
sea minima. A este tipo de cuartos se les conoce como cuartos limpios, debido a que el aire dentro
del cuarto es filtrado a tal grado que la concentracién de particulas se conserve en niveles muy bajos,
del orden de unos cuantos de cientos de particulas mayores en tamafio que la mitad de una micra, por
cada metro cubico de aire. Los cuartos limpios son extremadamente herméticos y estin presurizados a
una presién mayor que la presion exterior del medio, con la finalidad de evitar la entrada de particulas
contaminantes. Razén por la cual el personal encargado de la integracién debe de limpiar sus perte-

nencias en una miquina especial y usar bata y gorros antes de entrar al cuarto limpio.

Los materiales usados para la construccién de cuartos limpios deben de ser muy lisos, en una sola
pieza, faciles de limpiar y que no se astillen. En los muros se llega a utilizar tabla roca forrada por
cubiertas plasticas de vinil o pintura epéxica y en los pisos recubrimientos epdxicos y/o de poliuretano

o pisos vinilicos.

Una vez integrados todos los subsitemas, se pueden realizar pruebas de calidad en simuladores
para garantizar el correcto funcionamiento del satélite ante las diversas adversidades que presentard

durante el vuelo y en el ambiente espacial.
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2.12. Materiales

En el ambiente espacial se generan condiciones extremas (mencionados en la seccién 2.10) que
pueden degradar o dafar las estructuras de los satélites, por lo que, para la seleccion de materiales es
necesario considerar sus propiedades fisicas y mecdnicas; la compatibilidad con el ambiente espacial
y su capacidad para mantener sus propiedades de disefio. En general, los materiales para aplicaciones
espaciales deben de cumplir con lo siguiente:

= Templabilidad.

= Baja fragilidad.

= Resistencia a temperaturas extremas.
= Resistencia a la abrasion.

= Resistencia al desgaste.

= Resistencia a la corrosion.

A continuacion se presenta una tabla con los materiales mas utilizados para desarrollar tecnologia

espacial.

Tabla 2.12.1: Materiales estructurales [27]

Aluminio Una de las mejores opciones debido a combinacién de elevadas tasas de rigidez y densi-

dad, buena maniobrabilidad, sus caracteristicas no magnéticas, costo moderado, ductili-
dad, alta resistencia a la corrosion y disponibilidad.

Aleaciones de aluminio-litio | Pueden reducir el peso del vehiculo entre un 10 % y 30 %, mayor médulo eldstico, pueden
llegar a tener una resistencia a la traccién mayor a 100[ksi] tienen alta soldabilidad y
resistencia a la corrosion. Una de sus aplicaciones es en el disefio tanques de combustible.

Acero La mayoria de los aceros no son usados por sus propiedades magnéticas, no obstante, exis-
ten aceros inoxidables que no son magnéticos. Lamentablemente, la rigidez a la relaciones
de densidad para aceros inoxidables son mas bajas que la del aluminio. Sin embargo, pue-
de ser utilizado en lugar de Titanio por razones de mecanizado o temperatura.

Titanio No magnético, dificil de maquinar, mayor resistencia a la fluencia, mayor relacién rigi-

dez/densidad y adecuado para aplicaciones de baja temperatura

Magnesio Fragil, su relacién rigidez/densidad es parecida a la del aluminio, se sublima relativamente
rapido en el vacio y es titil en aplicaciones que requieran un alto limite eldstico o cuando
el comportamiento a bajas temperaturas es importante.

Berilio Densidad aproximadamente del 60 % de la del aluminio, no magnético, alto mddulo eldsti-
co, alta resistencia, alta conductividad térmica, anisétropo, fragil a temperaturas criogéni-
cas y necesita de herramientas especiales para su mecanizado por la toxicidad de su polvo.

Ceramica Fragiles para ser usados en la estructura primario, a pesar de ello, tienen buena capacidad
de soportar altas temperaturas. Dentro de sus aplicaciones se encuentra en el disefio de
alabes de turbinas.
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Compuestos Cuando la rigidez es critica se emplea fibra de carbono y en altas temperaturas se usan

compuestos matriciales ceramicos y metalicos. Necesitan recubrimientos para la oxida-
cién mds eficaces y tienen cambios uniformes de temperatura, lo que conlleva a tensiones

internas.

Compuestos avanzados A base de matriz polimérica, metdlica o cerdmica presentan alta rigidez, tensién de ruptu-
ra, estabilidad dimensional, resistencia a elevadas temperaturas, baja densidad y flexibili-
dad para producir piezas. Los compuestos de mayor interés son los de grafito con resina
epoxica (Gr/E), los matriciales de Al-B, las fibras de 6xido de aluminio, cerdmicas, fibras
de tungsteno, carburo de silicio, fibras de carbono y de acero inoxidable.

Compuestos Filament Wound | Aproximadamente, la fabricacion de una estructura con materiales compuestos representa
el 70 % del costo total. Por lo que se han desarrollado métodos como el Filament Wound,
el cual es el mds usado; sin embargo, este método sélo es aplicable a la fabricacion de

superficies de revolucidn sin curvaturas externas.

Tecnologia de uniones adhesivas | Las uniones adhesivas de compuestos con otros materiales disminuyen el peso de manera

significativa. Permiten obtener estructuras de alto rendimiento

2.13. Proceso de diseno

Hoy por hoy, a la hora de realizar un disefio, es necesario seguir una serie de pasos que se muestran

a continuacion.

Reconocer Probar y
Crear un

la b evaluar el

. disefio e

necesidad disefio

Comunicar
el disefio

Mejorar el
disefio

Figura 2.13.1: Proceso de disefio

2.13.1. Criterios a evaluar en el diseno

1. Seguridad

2. Rendimiento (grado en el que el disefio satisface o excede los objetivos de disefio).
3. Confiabilidad: probabilidad de que el disefio cumplird con los requerimientos.

4. Facilidad de fabricacion.

5. Costos de operacién y mantenimiento bajos.

6. Poca masa.
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7. Poco ruido y escasa vibracion.
8. Uso de materiales accesibles.
9. Facilidad para la compra de material.

10. Aspecto atractivo y adecuado para la aplicacién

2.13.2. Diseiio para eliminar concentracion de esfuerzos

Con frecuencia, durante el disefio de una estructura surge la necesidad de utilizar geometrias
complicadas, las cuales frecuentemente llevan a concentraciones de esfuerzos. Estudios de las curvas
de concentracién de esfuerzos demuestran que entre mds puntiaguda es una esquina o mayor es el
cambio de contorno, pero sera la concentracién de esfuerzos. De modo que, se establecieron algunos

lineamentos generales de disefio para disminuir la concentracién de esfuerzos:
1. Evitar cambios abruptos y de gran magnitud en la seccién transversal.
2. Evitar si es posible las esquinas puntiagudas

3. Tratar de hacer radios de transicién entre superficies de diferente contorno lo més grande posi-
ble.

2.13.3. Ergonomia

En la actualidad, muchas veces cuando una persona realiza un disefio de algtin equipo u objeto,
se olvida de contemplar las caracteristicas anatémicas y fisiolégicas del usuario que va a estar in-
teractuando con el mismo; inclusive ni se llega a pensar en la persona que lo va a manufacturar. En
consecuencia, se realizan disefios procustianos que nos llevan a una esclavitud ergonémica, dicho de
otra forma, se realizan disefios que no se adaptan a ninguna persona provocando que el usuario se
tenga que adaptar a un producto con la consecuente dificultad que implica para el ser humano y que
inclusive pudiera llevarlo a presentar algtin accidente que ademds incidiera en el mal funcionamiento,

ruptura o desajuste del prototipo.

Uno de los factores primordiales que se debe contemplar en el disefio ademads de las caracteristicas
fisiolégicas y anatémicas del usuario son los factores psicosociales, ya que muchas veces estos dictan

la aceptacién o no del disefio ante la sociedad.

Dado que la relacién ergonémica del usuario con la estructura del CubeSat es en una zona de
ambito de prension y movimiento, en otros términos, el CubeSat se va a encontrar dentro del espacio
personal del usuario; se realizé un lista con las necesidades ergondémicas. De dicha lista, se muestran
a continuacioén las necesidades que se lograron cubrir en lo posible con base en las especificaciones

de disefio:
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1. Seguridad del usuario y de la persona encargada de manufacturar.

2. Procesos adecuados para una facil fabricacion.

3. Usos estandarizados de objetos en México.

4. Espacio suficiente para poder interactuar con el interior del CubeSat 2U.

5. Facilidad de quitar o poner objetos, es especifico, evitar la necesidad de poner tuercas y ronda-

nas.
6. Rdépido acceso al interior de CubeSat 2U.

7. Disefio de la estructura de tal forma que unas partes se desgasten mas que otras con la finalidad

de que no se tengan de volver a manufacturar piezas complejas y costosas.
8. Completa visualizacion de los componentes internos.
9. Bajo costo para que sea accesible.

10. Novedoso y adaptable a cambios.

Nota: La numeracién no indica el orden de importancia a excepcién del punto nimero 1.

2.14. Conceptos basicos

2.14.1. Esfuerzo y deformacion

El esfuerzo (o) se define como la fuerza normal(P) por unidad de area (A) y sus unidades son psi o
MPa. Una forma sencilla de entender un esfuerzo es verlo como “lo que siente el material.?] aplicarle

una fuerza. Dos de los principales esfuerzos son los normales y los cortantes.

Un esfuerzo normal actia de forma perpendicular a la cara de un objeto donde se aplica la fuerza

y se define como de tension si trata de estirar al objeto o de compresion si la trata de comprimir.

o=— 2.1

El esfuerzo cortante (7), actia de manera paralela a la cara del objeto en pares sobre caras opuestas.
Un ejemplo seria cuando se tiene un galleta tipo sindwich, al deslizar sus dos tapas en direcciones
opuestas, el relleno estaria sufriendo un esfuerzo cortante. Como se puede apreciar en este ejemplo,
para deslizar las tapas de la galleta se necesitan de dos fuerzas de igual magnitud pero direccion
opuesta. Este esfuerzo se calcula de la misma forma que el esfuerzo normal, s6lo que la fuerza seria

cortante(V) y el drea seria la comprendida entre las dos tapas de la galleta.
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o= % (2.2)

Un concepto también importante es la deformacion unitaria (¢) de un material, la cual se obtiene
por medio de la ley de Hooke. Dicha ley relaciona linealmente al esfuerzo y a la deformacion unitaria
por medio del médulo de Young o de elasticidad (E). Es importante aclarar que la siguiente férmula

s6lo aplica para la zona eldstica del material.

(2.3)

i —1
N

e

Donde 4, I y Iy son la deformacidn, longitud final e inicial de material respectivamente.

(2.4)

-Deformacion multiaxial

Mucha veces cuando se deforma un material, la deformacién no es sélo axial sino que es multiaxial, es
decir, al realizar un ensayo de traccién a una probeta, ésta se va alargando en la direccion longitudinal
de la misma y a la vez se van acortando sus dimensiones laterales. A la relacién entre la deformacion

longitudinal (e,) y deformacion lateral (g,) se le conoce como radio de Poisson (v).

v=—--+ (2.6)

-Deformacion térmica

Al existir cambios bruscos de temperatura, el material sufre deformaciones considerablemente im-
portantes. Dicha deformacion térmica (d;) depende del coeficiente de expansién térmico del material
(), del cambio de temperaturas (AT) y de la longitud de la pieza.

[0, =ATxaxL (2.7)

-Deformacion total

La deformacion total es la suma las deformaciones antes descritas:

L
5t0t:%+AT*a*L (2.8)

En la ecuacion anterior, se deben de agregar las deformaciones multiaxiales en caso de que existan.
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2.14.2. Centroide de una area transversal con forma de L

Para el calculo del centroide del area transversal, es necesario determinar un sistema de referen-
cia y dividir el 4rea transversal en figuras geométrica cuyo centroide sea conocido. En este caso, se

representard el célculo para un drea transversal con forma de “L”.

refy b2
B —

h2 2

h1[ d
—— [0 %

L o 2

b1

Figura 2.14.1: Seccidn transversal en ”L”.

El 4rea se dividio en dos rectangulos, debido a que el centroide de cada rectdngulo se encuentra

justo a la mitad de cada una de sus dimensiones [9], como se muestra en la siguiente figura.

refy b2
e

e

]

Figura 2.14.2: Centroides de la seccion transversal.

ref x

] [,

Una vez determinados los centroides de las partes en que se dividi6 la seccién transversal, es ne-

cesario determinar el centroide de toda la seccidn transversal. Para determinarlo se utiliza la siguiente

férmula:
Ye = Z(Zy:ilA) (2.9)
Te = Zgi{@ (2.10)
Donde:

y £ Altura medida desde el sistema de referencia hacia el centroide del rectdngulo.
Y. £ Centroide de la seccién transversal.
x 2 Altura medida desde el sistema de referencia hacia el centroide del rectingulo.
z. = Centroide de la seccién transversal.

A £ Area del rectangulo.

Para facilitar el cdlculo del centroide, se realiza la siguiente tabla:
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Tabla 2.14.1: Centroide de la seccidn transversal

1 bl | hl h1*bl b12 % hl h12 % b1
2 b2 | h2 h2*¥b2 b22 x h2 h22 % b2
> = | h1*b1+h2#*b2 || 1% x A1 + 422 % h2  h1%* bl + h22 * b2

2.14.3. Momento de inercia de una area transversal con forma de L

Para calcular el momento de inercia de un rectdngulo [8, 30] se tiene la siguiente ecuacién:

_ bxh?

I
12

@2.11)

Sin embargo, como se tienen mas de un rectdngulo es necesario calcular el momento de inercia de
cada uno. Y una vez calculado el momento de inercia de cada rectdngulo, es necesario trasladar el
momento de inercia al eje del centroide del area transversal por medio del teorema de ejes paralelos,

cuya ecuacion es la siguiente [8]:

IL=I+d*xA (2.12)

Donde:
d £ Distancia entre ejes.

A £ Area de la figura geométrica cuyo momento de inercia se traslada de eje.

A continuacion se muestra una tabla para facilitar el cdlculo del momento de inercia de la seccién

transversal.

Tabla 2.14.2: Momento de inercia

b1 % W13
1 bl | hi 1‘2 dl | b1*h1 Ly +d12 % Al
02 % 23
2 b2 | h2 ; 2 | b2*h2 Ly + d22 % A2
= | Iq+d1%* Al + 15+ d2% x A2

2.14.4. Esfuerzos principales

Los esfuerzos normales de tensién o compresion debidos a flexién o a una carga axial parecieran
ser los esfuerzos maximos sobre e material, sin embargo, si se calculan los esfuerzos con respecto a
un sistema de referencia ortogonal orientado a un cierto dngulo del sistema de referencia original, se

obtienen esfuerzos de mayor magnitud, conocidos como esfuerzos principales.
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De acuerdo al circulo de Mohr [30], las ecuaciones para calcular los esfuerzos principales para el

plano x-y cuando o, = 0 son:

-Esfuerzos principales

2
01,09 = Tz + 0y 4 Te 10y + Tgy (2.13)
2 2
-Orientacion de los esfuerzos principales
2T
tan(20,) = —— 2.14
an(26;) o, ( )

-Esfuerzo cortante maximo

Oz + 0 2
— r Y
Tmax = < B > + T%y (2.15)

-Orientacion del cortante maximo

tan(20,) = — 22— % (2.16)

2Tey

2.14.5. Ciriterios de fluencia para materiales ductiles

A pesar de que los materiales dictiles se fracturan si se les llega a aplicar una carga tal que supere
su resistencia ultima a la tensién, frecuentemente se considera que fallan cuando ceden bajo una carga
estdtica. Existen varias teorias para explicar esta falla, sin embargo, sélo dos teorias estdn apegadas a

los datos experimentales. A continuacidn, se describe brevemente cada una de ellas.

1. Criterio de esfuerzo cortante maximo: Esta teoria establece que la falla ocurre cuando el
esfuerzo cortante maximo en una pieza excede el esfuerzo cortante en una probeta a tensién en

el punto de fluencia. Es decir:

Tz > 2 (2.17)

Dicho criterio utiliza el hexdgono de Tresca, el cual nos dice que si los valores de los esfuerzos
principales se encuentran dentro de este hexdgono, el material es seguro y se piensa que la falla

ocurre cuando el estado de esfuerzos combinados alcanza el limite hexagonal.
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0z

Oy

Ty

0y
Oy

Oy

Figura 2.14.3: Hexdgono de Tresca.

2. Criterio de la maxima energia de distorsion: Este criterio indica que el deslizamiento rela-
tivo de los dtomos del material dentro de su estructura es causado por un esfuerzo cortante y
dicho esfuerzo conlleva una distorsién de la forma del material. Por consiguiente, la energia

almacenada por esta distorsion indica la magnitud del esfuerzo cortante.

Ud=— (07 — o109 + 03) (2.18)

Donde:
Ud £ Energia de distorsion.
G £ Modulo de rigidez.

De la ecuacion anterior, se obtiene el esfuerzo efectivo de Von Mises (o), el cual se define como
el esfuerzo de tension uniaxial que crearia la misma energia de distorsién que la combinacién

real de esfuerzos aplicados [28].

(07 — o102+ 03) < o2 (2.19)

o' =\/0? — 0109 + 03 (2.20)

Aligual que el criterio de esfuerzo cortante maximo, el criterio de méxima energia de distorsién
se puede graficar por medio de una elipse, donde si los esfuerzos principales caen dentro de esta

elipse se considera al material seguro.
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gy

Oy

> 0y

Oy

Figura 2.14.4: Elipse de la energia de distorsion bidimensional para la resistencia de fluencia de un material.

Si se combinan ambas gréficas, es decir, el hexdgono de Tresca y la elipse de la energia de distor-
sién, se puede apreciar que el criterio del esfuerzo cortante maximo es mds conservador que el de la

maxima energia de distorsion, dado que la primera se encuentra dentro de la segunda.

gz

b

Oy

Oy

> 0y

Oy

Figura 2.14.5: Combinacién de ambos criterios.

2.14.6. Factor de Seguridad

El factor de seguridad es un nimero mayor que uno con un sélo decimal, que permite cubrir una
cierta incertidumbre producido en un disefio debido a errores en el modelo matematico, teoria de falla
utilizada y/o caracteristicas de los materiales. El factor de seguridad es la relaciéon ente el esfuerzo

maximo y el permisible.

FS = Jdmar 2.21)

Opermisible
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2.15. Diseno de vigas

Las vigas son elementos estructurales que son sometidos a cargas transversales a su longitud y a la
vez soporta cargas en direccién axial. Estos elementos tienen una distribucion de esfuerzos normales

y cortantes sobre sus secciones transversales. A continuacién, se presentan los distintos tipos de vigas.

Tabla 2.15.1: Tipos de vigas [28]

Simplemente apoyada Sujeta por pernos o soportes angostos en cada extremo.
En voladizo Fija en un de sus extremos y sin soporte en el otro.
Suspendida Simplemente apoyada que se extiende mas alld de sus soportes.
Indeterminada o hiperestaticas | Cuando el grado de libertad cinemadtico de la viga es igual a cero.

Para fines de este documento, se procederd a demostrar el disefio de vigas indeterminadas debido

a que en la estructura se tienen vigas doblemente empotradas.

2.15.1. Esfuerzo normal debido a flexion

Cuando se aplica un momento flector a una viga, ésta se va curvando como se muestra en la figura
2.15.1. En la figura, se puede apreciar que se crea una distribucion de esfuerzos, donde el maximo
esfuerzo de compresién debido a flexién se da en las fibras externas (A-A) y el maximo esfuerzo
de tension debido a flexion se da en las fibras externas (B-B). Dicho lo anterior, existe un un punto

intermedio donde el esfuerzo normal debido a flexion es cero, el cual se aprecia sobre la linea N-N

conocida como eje neutro.

ﬂ 5 lv i‘_ Z eje neutro

x (eje centroidal)

(a) Sin carga i !
B | l B

Compresion

Al

L

(h) Con carga

lensidn eje neutro

Figura 2.15.1: Segmento de una viga recta con flexién pura. [28]

La relacion entre el esfuerzo normal debido a flexion (o) y el momento flector (M) esta dado por

la siguiente ecuacion:

My

7 (2.22)

O'f:
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Donde y e I son la distancia del plano del eje neutro al plano donde se quiere calcular el esfuerzo

normal y el momento de inercia del drea, respectivamente.

2.15.2. Fuerza cortante y momento flector para una viga doblemente

empotrada con carga distribuida uniformemente

En la siguiente figura se presenta la viga doblemente empotrada con una carga (q) distribuida
uniformemente.

Figura 2.15.2: Viga doblemente empotrada con una carga distribuida uniformemente

Para calcular las fuerzas cortantes sobre la viga doblemente empotrada es necesario convertir la
fuerza uniformemente distribuida (q) en una fuerza equivalente (F,,) aplicada en el centroide.

Feq[N]

Figura 2.15.3: Fuerza equivalente de la carga distribuida uniformemente

Fog=qxL (2.23)
Una vez calculada la fuerza equivalente, se procede a hacer el diagrama de cuerpo libre de la viga.

Feq[N]

" l

Ray t Rby
by

Figura 2.15.4: Reacciones sobre la viga doblemente empotrada
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Del diagrama de cuerpo libre, se realiza una suma de fuerzas en la direccién ”y”. Como se observa
en la figura 2.15.4, la viga es simétrica, por consiguiente, son iguales en magnitud las fuerzas de
reaccion (Ray= Rby=R) y los momentos flectores (Ma=Mb=2M,). Dicho lo anterior, al hacer la suma

M.,

de fuerzas en ”y” se obtiene que la magnitud de las fuerzas de reaccién es igual a la mitad de la fuerza

equivalente.
Zy — Ray — Feg + Rby =0 (2.24)
Fe
R= 2q (2.25)

Si se realizan cortes sobre la viga a cada cierta distancia en x, se utiliza el concepto de fuerzas
y momentos internos del material para crear un equilibrio, siendo estos las fuerzas cortantes y los
momentos flectores que sirven para analizar si el material soportard dichas cargas y en que lugares se

produce la concentracién de esfuerzos.

AT}

Ray

Figura 2.15.5: Corte de la viga y el uso de los conceptos de fuerza cortante y momento flector

De la figura 2.15.5, se obtiene la siguiente ecuacion de las fuerzas cortantes en funcién de x.

\ V(z)=R—qx*x (2.26)

Si se realiza una suma de momentos con respecto al corte en ”x”, se obtiene la ecuacién del

momento flector en funcién de x.

q>|<£L'2

M(z)=—-M, +Rxx — (2.27)

Es importante aclarar que la fuerza cortante no produce momento flector en el corte sobre el eje

72" debido a que estd siendo aplicada en ese corte.

Como no se conoce el momento M, y se desea calcular la pendiente y deflexién de la viga, es
necesario utilizar la ecuacién de la viga [30]:
M d%y
— == 2.28
EI  dxz? (2.28)
Dondey, x, E y I son la deflexion de la viga, posicién a lo largo de la viga, el médulo de elasticidad

y el momento de inercia, respectivamente.
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Dicho lo anterior, si se despeja M dela ecuacién 2.28 y se sustituye en la ecuacion 2.27, se obtiene

lo siguiente:
d2 2
Efd—g =-M,+Rx*x— e

x

(2.29)

2.15.3. Deflexion y pendiente de una viga doblemente empotrada

La deflexién y pendiente en una viga, se determinar la ecuacidn eldstica de la curva usando el
método de integracién doble. Por lo que es necesario obtener la ecuacién del momento flector (Ec.

2.29), la cual actua internamente en cada punto del intervalo entre x=0 y x=L.

Una vez calculada, se procede a integrarla una vez con la finalidad de encontrar la pendiente de
la viga. Y después se integrard un segunda vez para encontrar la deflexion de la viga y(x) o ecuacién

elastica.

-Ecuacion de la pendiente de la viga:

d 2
EIy—/<—MT+R*x—q*2x )dac

dr
Raxx? qxa3 (230
=M,z + — +C1
2 6
-Ecuacion de la flexion de la viga:
R 2 3
EIy:/ Mz + T T o) g
2 6 (2.31)
_*MT*ZL‘Q_’_RCL*I‘S q*x4+01 42 '
T 6 24 v

-Condiciones de frontera

Al integrar la ecuacién de momento flector dos veces, salen dos constantes de integracion, las cua-
les se determinan por medio de las condiciones de frontera de la viga. Las condiciones de frontera son

simples puntos en la viga donde se conoce la pendiente y la deflexién de la misma. Para el caso de un

. . . d
empotramiento, la pendiente y deflexién es nula, es decir, que en x=0 se tiene que d—y =0yy=0.
x

d
De la ecuacidn 2.30, al aplicar la condicién de frontera de x=0y d—y = 0 se obtiene lo siguiente:
T

BI(0) = —M, (0) + 2¢ *2(0)2 -4 *éo)g + 01

. C1=0

De la ecuacidn 2.31, al aplicar la condicién de frontera de x=0 y y = 0 se obtiene lo siguiente:
=M, x (0)? n Ra(0)3  ¢=*(0)*
B 2 6 24

. C2=0

EI(0) +C1(0) + C2
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Sustituyendo los valores de las constantes de integracién en las ecuaciones 2.30 y 2.31, se obtie-

nen las siguientes ecuaciones:

-Ecuacion de la pendiente de una viga doblemente empotrada:

dy 1 Raxx? qxa3
27— M - 2.32
dr _ EI [ T 6 (2.32)
-Ecuacion de la flexion de una viga doblemente empotrada:
1 [-M, %2> Raxz® gxazt
= — — 2.33
YT EI [ > TG 24 (2-33)

2.15.4. Momento en el empotramiento y deflexion maxima de la viga

doblemente empotrada

Dado que la viga estd doblemente empotrada y es simétrica, se sabe que a la mitad de ésta se pre-

sentard la maxima deflexién y por consecuente la pendiente en ese punto serd nula, en otras palabras,

. Y
enx = — setieneque — = 0.
2 d dx
-Momento flector en el empotramiento

Dicho lo anterior, de la ecuacién 2.30, el momento en el empotramiento se calcula de la siguiente

forma:
Ra * 12 % 3
EI(0) = — M,z - g -
L\? L\?
Ra x| — qg*|—= (2.34)
M — g 2 2
"L 2 6

-Maxima deflexion
De la ecuacién 2.31 se obtiene lo siguiente, si se sabe que la deflexion médxima se presente en x = 5:

2 3 4
AERGREORE
— (2.35)

Ymaz = Py 2 6 24
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2.15.5. Esfuerzo cortante debido a flexion

Los esfuerzos cortantes debidos a la flexion de una viga forman un perfil que depende de la geo-
metria de la seccién transversal de la viga. En la siguiente figura, se observa el perfil de los esfuerzos

cortantes en una viga rectangular.

esfuerzo
cortante

Figura 2.15.6: Perfil del esfuerzo cortante debido a flexion de una viga rectangular [28]

En la figura 2.15.6, se puede apreciar que el esfuerzo cortante en las fibras externas de la viga es
nulo y es maximo en el eje neutro. Indistintamente de la forma geométrica de la seccién transversal,

el esfuerzo cortante en una viga estd dado por la siguiente ecuacién [30]:

(2.36)

Donde:

V' £ Fuerza cortante obtenida de la ecuacién 2.26.
t £ Ancho de la viga en el punto de interés.

I, £ Momento de inercia.

A 2 .
(Q = Momento de area con respecto al eje neutro.

El momento de drea es una propiedad basada en un diagrama de cuerpo libre de una porcién de la
seccion transversal de la viga. Dicho momento se obtiene al multiplicar el area (A), sobre o por debajo
del punto de interés (Y) segtin sea el caso, por la distancia entre el centroide del area de interés y el

eje neutro de la figura completa (z).
@

Si el punto de interés se encuentra sobre el eje neutro, el area de interés (marcada con azul) sera la
que se encuentre sobre este punto (Caso A de la figura). En caso de que el punto de interés se encuentre
por debajo del eje neutro, el 4rea de interés (marcada con azul) serd la que esté por debajo del punto

de interés (Caso B de la figura).
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Caso B

Caso A

Punto de interés
-- Eje neutro

--- Eje neutro -
z
Punto de interés

Figura 2.15.7: Seleccién del drea para calcular el momento de drea.

En el caso de que el punto de interés sea el que se encuentra justo en el eje neutro, el 4rea a utilizar
para el momento de 4rea es indistinto ya sea arriba o abajo, esto debido a que cualquiera de las dos

areas que se tome dard el mismo resultado.

2.16. Diseno de columna
Una columna es un elemento estructural al cual se le aplica una carga de forma axial, la cual
puede hacer que una columna falle por pandeo en vez de fallar por compresion. El pandeo es uno de

los modos de falla mds peligrosos debido a que ocurre repentinamente sin avisar.

2.16.1. Razon de esbeltez

La raz6n de esbeltez (S).) es la razén que determina si una columna es corta o larga.
(2.38)

Donde L y k son la longitud de la columna y su radio de giro, respectivamente.

De acuerdo a las condiciones en los extremos de la columna, el factor de esbeltez puede verse
modificado al sustituir L por una longitud efectiva (L), de acuerdo a la siguiente tabla.

Tabla 2.16.1: Condiciones en los extremos de una columna y sus factores de longitud efectiva [28]

Ly =1 Ly=1 Ly=1L
Ly=1 Ly=1L
Lep = 2AL

Redondeada-redondeada
Articulada-articulada Leg=1L
Empotrada-libre Loy =2L Ley=2.1L
Empotrada-articulada Ley = 0.707L L. =0.80L Loy =L
Empotrada-empotrada L, =0.5L L.y =0.65L Ley=1L

(2.39)

Para determinar el radio de giro de la columna se utiliza la siguiente ecuacion:

I
=\a
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Donde I y A son el momento de inercia y el 4rea transversal de la columna, respectivamente.

La importancia de la razén de esbeltez radica en que si es un valor menor a 10, la columna se
define como corta y fallard por compresién. En cambio, si la razén de esbeltez es mayor o igual a 10,

la columna se determina como larga y fallard por pandeo.

2.16.2. Columnas largas

Dado que una columna larga fallard por pandeo, es necesario determinar su carga critica. Por

consiguiente, se demostrard el célculo de la carga critica de una columna doblemente empotrada.

L columna pandeada

Ma

Figura 2.16.1: Pandeo de una columna doblemente empotrada.

Como se vio en la seccion 2.15.2, dado que la columna es simétrica el momento en ”a” y en "
es el mismo (M) , ademads si se hace suma fuerzas en la direccion ”x” se obtendra que la reaccién en
el empotramiento de abajo es igual a la carga aplicada (Rax=P).

Si se supone que la columna estd pandeada ver figura (2.16.1), esto es, que estd deformada con
respecto a su eje neutro debido a la carga de compresion (P) y si se realizan cortes (ver figura 2.16.2) en
la direccién ”z”, se podra obtener el momento flector en dichos cortes, de tal manera que la ecuacion

de momento flector quedaria de la siguiente manera:

M(z) =M, — Pxy (2.40)
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Figura 2.16.2: Cortes de la columna en la direccién ”x”.

Si se sustituye la ecuacion 2.28 en la 2.40, queda la siguiente ecuacion de momento flector:

d2
Eld—xz — M, — Py (2.41)

Si se normaliza la ecuacion diferencial y se expresa de otra forma queda:

P M
y 51 YT Bl

Si tenemos como condiciones de frontera que la deformacién (y) y la pendiente (y') en x=0 son nulas,

podemos utilizar la transformada de Laplace, por lo que la ecuacién 2.42 queda de la siguiente forma:

(2.42)

P M, 1
P y(s) = 5 y(0) — 4/(0) + o+ y(s) = 2
P M, 1
SQ*y(s)—l—ﬁ*y(s):E;;
P M, 1 (2.43)
(S *m) v = Frs
() M, 1
$)=—— | ——5~
Y El |5(s2+ L)

Para facilidad de célculos, le asignaremos la variable ” j” al término 4/ -L-

EI
0= 5 [z

M, (1 1
y(s) = %7 <8> <82+j2> (2.44)

=515 (:) (=3)

Una vez calculado y(s), se procede a aplicar la transformada inversa de Laplace utilizando el método
de convolucioén.

EI] / Sin [j(z — x)] dx (2.45)
Si tomamos como u = j(x — x), la d = —j, por lo tanto si despejamos dy obtenemos que:
X
d
dy = -2 (2.46)
J
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9 ,,0

Sustituyendo ”u” y la ecuacién 2.46 en la ecuacion 2.45, se obtiene:

= EIJ/ Sin(u

(2.47)
Sustituyendo el valor de j en la ecuacién 2.47 y evaluando y(x) de 0 a t, se tiene:
M, P ’
y(w) = = Cos ( (- x>> 0
M, P
4 — — 2.48
y(z) 2 Cos(0) — Cos (\/ E’Ix) (2.48)
M, P
y(x) = iz 1—-Cos ( E’Ix)

La obtencién de la carga critica de pandeo (Pcr) se obtiene al aplicar la condicién de frontera en la

que x=L y la deformacion es nula. Dicho lo anterior, se determina la carga critica:

M, P
0= 1-C —L
P, o8 ( El )
(2.49)
P,
1="Cos ( EC; L)
Para que se cumpla la ecuacién 2.49, se tiene que:
P,
EC;L =nm (2.50)

Dada la ecuacidn anterior, el primer modo de pandeo se da cuando en n=2, por lo tanto la carga critica

€s:

AT2ET

Pcr = 12

(2.51)

2.17. Tornillos

Los tornillos son componentes, de una estructura o maquina, con forma cilindrica sobre la cual
se enrollan filetes en forma de hélice. De acuerdo a su funcién se pueden clasificar en tornillos de
potencia y tornillos de unidn. Se llaman tornillos de potencia, como bien lo indica su nombre, a los
encargados de transmitir potencia y movimiento. Por lo general, estos tornillos convierten un movi-
miento de rotacion en uno de traslacion, como seria el caso del tornillo sin fin de un torno, el cual al
girar produce un movimiento de traslacién en el carro principal. Y se conoce como tornillos de unién,
a los que resultan ser lo opuesto a los tornillos de potencia, ya que en este caso se trata de evitar el

movimiento de las piezas. Los tornillos de unién sirven para unir o asegurar dos o mds partes de una
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estructura o maquinaria, tal es el caso de los pernos, esparragos y tornillos de fijacién o prisioneros.
Para fines de este documento, sélo se hablard sobre tornillos de unién, debido a que sélo se busca unir

dos piezas 0 més y no transmitir potencia.

En la actualidad, suele confundirse el término de tornillo con el de perno. Sin embargo; existe una
diferencia entre uno y otro. Se considera tornillo si se introduce en una pieza roscada y perno si va

acompaiiado de una tuerca.

2.17.1. Roscas Normalizadas

Para los tornillos de unién existen dos tipos de roscas normalizadas: la serie de roscas unificada
(UNS) y la serie de roscas métricas (definida por la ISO). La diferencie entre una y otra radica en que
sus dimensiones son diferentes, por lo que no se puede intercambiar una de una serie por otra de la
otra serie. A continuacion se muestra, en la figura 2.17.1, la forma y dimensiones de los dos tipos de

roscas.

p: paso
Np: numero de hilos per pulgada
Cresta 3 d: diametro mayor (nominal)

4 d,: didmetro de paso

dy: diametro menor o de raiz

Ny = (1in)ip
Altura del filete = (d — d,)/2

d Para rosca unificada (UNS):
dr=d—1.299038/Ny
dp = d—0.649519/N;,

Para rosca métrica [SO:
dr=d—1.226889p
dp=d—0.648519p

Altura
del filete

Figura 2.17.1: Forma y dimensiones de las roscas UNS e ISO [41]

Una rosca esta constituida por hilos o filetes enrollados en forma de hélice. A la distancie entre
filetes proximos entre si, se le conoce como paso y al ntimero de pasos o filetes contenidos en una

pulgada se conoce como el niimero de hilos por pulgada.

La dimension nominal, para ambas roscas, es el didmetro mayor o exterior de la misma. El dngulo
entre los flancos de los filetes es de 60° y las raices y crestas entre los filetes son planas con la finalidad
de reducir la concentracién de esfuerzos que generan las esquinas agudas. Sin embargo es aceptable
dentro de las normas que sean redondas, debido al desgaste que sufren las herramientas durante la

manufactura de un tornillo.

2.17.2. Avance

Un pardmetro muy importante a considerar en un tornillo es el avance(l), el cual es la distancia
que recorre una tuerca cuando gira una vuelta. Para comprender mejor la importancia del avance es

necesario entender el concepto de inicio de una rosca y conocer las series estdndar de familias de paso
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de rosca.

Para el concepto de inicio o entrada de una rosca es necesario imaginarse un hilo enrollado en
forma de hélice alrededor de un tubo cilindrico, en este caso se tendria una rosca de una entrada
o rosca simple. Si ahora se colocan dos hilos enrollados simultineamente, se tendrdn dos entradas
y asi sucesivamente. Por cada hilo que se agregue, se creara una nueva entrada a este tipo, a lo que
se conoce como rosca multiple. Si una rosca e simple, el avance es igual al paso de la rosca y si es

multiple el avance es igual a la cantidad de entradas multiplicadas por el paso.

I=5p

(a) Rosca simple (una entrada) (b) Rosca multiple (cinco entradas)

Figura 2.17.2: Rosca simple y rosca miltiple [41]

Es importante destacar que existen roscas derechas e izquierdas, la diferencia radica en que al
girar una tuerca en sentido antihorario, ésta se acerca o se aleje a uno como observador. Si se acerca

se considera como rosca derecha; de lo contrario como rosca izquierda.

El uso de rosca derecha es el mas comiin en México; sin embargo se llega a usar la rosca izquierda
por cuestiones de seguridad, como seria el caso en algunas llantas que al girar van aflojando los

tornillos.

2.17.3. Series de rosca estandarizada

En la seleccién de una rosca es importante conocer las series de roscas estandarizadas. A conti-

nuacién se mencionan las tres series estandar de las roscas UNS:

= Roscas bastas: Unificada Nacional Ordinaria (UNC), son roscas de paso muy grande por lo
que resultan ttiles para un facil montaje y desmontaje. Sin embargo, ante vibraciones resultan
inadecuadas debido a que las tuercas tienden a aflojarse més facilmente. También se llegan a

usar en materiales que sean blandos o fragiles para evitar el barrido de los filetes.

= Roscas finas: Unificada Nacional Fina (UNF), son roscas utilizadas en la industria automotriz
y aerondutica, debido a un menor dngulo de la hélice, lo que hace que tengan un buen com-
portamiento ante vibraciones . Es importante destacar que no son recomendables para agujeros

roscados de materiales fragiles.

= Roscas extrafinas: Unificada Nacional Extrafina(UNFE), son roscas con pasos mds pequefios
que las anteriores las cuales son usadas para equipos que van a estar sometidos a altas vibracio-

nes o para piezas de pared muy delgada.
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Para las roscas métricas de ISO, las roscas se dividen sélo en dos series (rosca basta y fina), las
cuales tienen caracteristicas muy similares a la de las series UNS. En el apéndice B se muestran las

tablas de roscas bastas y finas para ISO y UNS en las figuras B.1.1 Y B.1.2, respectivamente.

2.17.4. Ajuste

Al fabricar una pieza resulta complicado obtener una medida exacta (cota nominal) de forma re-
petitiva, por lo que se necesita cierta tolerancia, la cual haga que las piezas ajusten sin forzarlas a pesar
de que estas no sean perfectas, es decir, se designan los valores de la tolerancia llamados cota nominal
méaxima y cota minima. Teniendo asi que la tolerancia de mecanizado sea la diferencia permisible

entre dichos limites para que la medida real pueda ser aceptada o validada.

Dicho lo anterior y dependiendo de la aplicacién que vaya a tener el tornillo de unién, existen

diferentes ajustes en las roscas normalizadas ISO y UNS.
-Roscas ISO:

Para las roscas ISO, los valores de la tolerancia se representan por letras y ndmeros. Siendo los
nimeros los valores de las cotas médximas y minimas y las letras las que indican si la rosca es in-

ternathembra) o externa(macho) y si el valor de la tolerancia es mayor o menor al de la cota nominal.

Las cotas de las roscas hembra se representa con maytscula dividiéndose en dos grupos de letras,
delaAalaGydelaJalaZ, siendo el primer grupo el que indica que el valor de la tolerancia es
mayor al de la cota nominal y el segundo que las tolerancias estdn por debajo de la cota nominal. La

H representa el valor nominal exacto.

Las cotas de las roscas macho se representan con letras mindsculas y de igual forma que las ros-
cas hembra se dividen en dos grupos, sin embargo, los grupos estdn de forma inversa, el delaaalag
representan el valor de la tolerancia por debajo de la nominal y el de la j a la z corresponden a valores

por encima de la cota nominal. Para mayor informacidn, consultar del apéndice B la figura B.2.1
-Roscas UNS:

Las roscas UNS a diferencia de las roscas ISO, tienen tres clases de ajustes:

= Clase 1 (1A,1B): Se utilizan cuando las tolerancias son grandes, es decir, para aplicaciones en

las cuales no se requiera mucha precision como seria en el caso de muebles domésticos.

= Clase 2 (2A,2B): Esta clase es la mds utilizada en maquinarias debido a que tienen mayor

precision gracias a que las tolerancias son mas pequefias.
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= Clase 3 (3A,3B): Este tipo de ajuste es conocida por ser un ajuste fino de juego nulo. Por lo

que se usan para cumplir ciertos requisitos de exactitud.

Al igual que en las roscas ISO se utilizan letras, con la excepcion de que en este caso se usa la letra A

y B para indicar si se trata de una rosca externa (A) o una rosca interna (B).

2.17.5. Resistencia de pernos

Un concepto muy importante de los pernos es el limite proporcional o también conocido como
resistencia limite a la traccién (Sp). Dicho limite es el esfuerzo maximo en el cual un material re-
gresa a su dimension original después de haber sido sometido a traccion, es decir, que se encuentra
en la zona elastica del material. Otros dos conceptos importantes son la resistencia a la fluencia o
esfuerzo de cedencia (Sy ) y la resistencia tltima a la traccién (Sy/), de los cuales el primero indica
el esfuerzo al cual ocurre una deformacién permanente del 0.2 % y el segundo indica el esfuerzo a

partir del cual la deformacion del material deja de ser uniforme.

A continuacién, en la tabla 2.17.1 y figura 2.17.3 se muestran las especificaciones para pernos

UNS de acero y las marcas en la cabeza de los tornillos para distinguir el grado, respectivamente.

Tabla 2.17.1: Especificaciones SAE para pernos UNS de acero [41]

1 1/4-1172 33 36 60 Medio o bajo carbono
2 1/4 - 3/4 55 57 74 Medio o bajo carbono
7/8-11/2 33 36 60 Medio o bajo carbono
1/4-1172 65 100 115 Medio carbono estirado en frio
1/4-1 85 92 120 Medio carbono templado y revenido
11/8-11/2 74 81 105 Medio carbono templado y revenido
52 174 -1 85 92 120 Martensitico de bajo carbono, templado y revenido
7 1/4-1172 105 115 133 Aleado de medio carbono, templado y revenido
8 1/4-1172 120 130 150 Aleado de medio carbono, templado y revenido
8.2 1/4-1 120 130 150 Martensitico de bajo carbono, templado y revenido

°coo8 e

Figura 2.17.3: Marcas en las cabezas de los pernos para los diferentes grados SAE [41]

En el estdndar ISO, se usan dos nimeros sobre la cabeza del tornillo. El primer nimero indica
la resistencia ultima a traccion, el cual se tiene que multiplicar por 100 para tener un valor en MPa.
El segundo indica el esfuerzo de cedencia como un porcentaje del esfuerzo ltimo de traccién, por
ejemplo, si un tornillo estd marcado con 9.8, tiene una resistencia ltima a la traccién de 900[MPa]

y un esfuerzo de cedencia de (Sy) = 900[M Pa] * 0.8 = 720[M Pa). Cabe aclarar que la operacion
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anterior es para darse una idea del rango en el que puede trabajar el perno y no el valor real, esto se
debe a que sélo se puede poner un valor de la resistencia ltima a traccion sobre la cabeza del perno,
lo que omite datos. A continuacioén, en la tabla 2.17.2 y figura 2.17.4 se muestran las especificaciones

para pernos métricos de acero y las marcas en la cabeza de los tornillos para distinguir la clase,

respectivamente.
Tabla 2.17.2: Especificaciones para pernos métricos de acero [41]
4.6 M5-M36 225 240 400 Medio o bajo carbono
4.8 Ml1.6-M16 310 340 420 Medio o bajo carbono
5.8 M5-M24 380 420 520 Medio o bajo carbono
8.8 M16-M36 600 660 830 Medio o bajo carbono, templado y revenido
9.8 M1.6-M16 650 720 900 Medio o bajo carbono, templado y revenido
10.9 M5-M36 830 940 1040 Martensitico de bajo carbono, templado y revenido
12.9 M1.6-M36 970 1100 1220 De aleacio, templado y revenido

Figura 2.17.4: Marcas en las cabezas de los pernos métricos para diferentes clases [41]

2.17.6. Designacion de roscas

A la hora de comprar un tornillo se usan cédigos los cuales contienen toda la informacién descrita
anteriormente. El codigo para las roscas UNS e ISO se muestran a continuacion en las figuras 2.17.5

y 2.17.6, respectivamente.

Tornillo g 1y 20 UNC 24
Cabeza

Hexagonal
+
TIPO DE TORNILLO
GRADO
DIAMETRO NOMINAL
PASO EN hilos/ pulg
TIPO DE ROSCA
AJUSTE

LONGITUD DEL VASTAGO ——

Figura 2.17.5: Designacion roscas UNS [35]

Para indicar si una rosca es izquierda se agrega al final del cédigo las letras LH (Left Hand), en

caso contrario no se indica la direccién de la rosca.
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Tornillo
8.8 M 14 15 MF 6! 100
Cabeza 6

Hexagonal
TIPO DE TO}{N]LLO
CALIDAD
SIMBOLO DEL SISTEMA METRICO
DIAMETRO NOMINAL (mm.)
PASO (mm.)
TIPO DE ROSCA

AJUSTE —
LONGITUD DEL VASTAGO ———

Figura 2.17.6: Designacion roscas ISO [35]

2.17.7. Cabezas

En la seleccién de un tornillo de unién, algo muy importante a considerar es la cabeza del mismo.
Puede parecer absurdo en un principio pero no es lo mismo tener un tornillo que sobresalga de una
superficie a que quede al ras de la misma. Tampoco es lo mismo guardar un millén de pesos en una
caja con tornillos que cualquiera pueda desenroscar a que la caja esté atornillada con tornillos que no

puedan desenroscarse con un destornillador convencional.

E: = | —
= %_, =
= = =
Cabeza plana Cabeza cilindrica Cabeza de gota Cabeza hexagonal
ranurada o segmentada
,-
o B
| —
= =
Cabeza Phillips Cabeza hexagonal Cabeza cuadrada
(interna) (interna)

Figura 2.17.7: Tipos de cabezas [5]

2.17.8. Analisis elastico para la seleccion de los tornillos de unién

En la figura 2.17.8, se puede apreciar la unién de dos ldminas mediante pernos.
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Figura 2.17.8: Fuerza externa (Fe), debido a la sujecion de dos ldminas por medio de un perno

Dichas laminas estan sometidas a fuerzas externas totales (F.7) que tratan de separarlas, las cuales

se reparten entre los pernos; la fuerza que le corresponde a cada perno se denomina fuerza externa

(Fe), la cual esta dada por la siguiente ecuacion:

FeT
ny

F, =

Donde ny, representa le niimero de pernos.

(2.52)

Si se hace el diagrama de cuerpo libre del corte de un perno, mostrado en la figura 2.17.9, aparecen

dos fuerzas: la fuerza interna (F}) del perno debido a la traccién que sufre y la fuerza de compresion

en las partes a unir por el perno (F).

Fe

Figura 2.17.9: Diagrama de cuerpo libre de la unién

Tomando en cuenta que la fuerza de compresioén sobre las partes a unir puede descomponerse en

ny, fuerzas; correspondientes a cada perno. La condicién de equilibrio queda de la siguiente manera:
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F,=F,+F, (2.53)

Deformaciones en la junta o unién

Para analizar la deformacién en la union dentro del limite elastico o de proporcionalidad, se utili-

zan las ecuaciones 2.1, 2.3, 2.4 y 2.5 para obtener la siguiente ecuacion:

Ax E
F:< 7 >5 (2.54)

Ax E
L

Donde k = ( ) ~ constante.

La constante elastica (k), resulta ser la relacion entre fuerza y deformacion como la constante de

un resorte, por lo que se puede plantear lo siguiente:

Ay E
Fy = kybs, donde m:(bzb) (2.55)

A, + E,
Fo = kb, donde m:(Z) (2.56)

Donde:

- 0p y 0. = deformacién del perno y de las piezas a unir, respectivamente;

- ky y k. £ constantes elasticas del perno y de las piezas a unir, respectivamente;

- Aby A, £ areas de las secciones transversales del perno y de las piezas a unir, respectivamente;
- Eby E. = médulos de elasticidad del perno y de las piezas a unir, respectivamente;

- L £ longitud entre arandelas.

Es importante indicar que la parte del perno que se deforma eldsticamente es la que abarca la
distancia entre arandelas y no la parte del perno que va roscada a la tuerca, ya que no se deforma
conforme a la ecuacion lineal F' = k9.

Para unir dos o mads partes, el perno debe de apretarse lo suficiente con la finalidad de que las
partes a unir no se aflojen cuando el sistema sea sometido a fuerzas; lo que se conoce como precarga
del perno. Cuando se aprieta un perno, su fuerza de traccién y su deformacién crecen como se muestra
en la figura 2.17.10.a, de acuerdo a la linea del punto P al A. La fuerza que se requiere al terminar
el apriete se llama fuerza inicial o fuerza de apriete Fj,;. Es importante resaltar que la deformacion
que sufre el perno no es debido a la fuerza externa, si no al avance de la tuerca durante el apriete, la
cual va haciendo que se alargue el perno y que las piezas unidas se compriman como se muestra en la

figura 2.17.10.b, de acuerdo a la linea del punto C a A.
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Figura 2.17.10: Diagrama de fuerza-deformacién del perno y las partes a unir [41]
Al terminar el apriete, sin aplicar la fuerza externa, se tiene de la ecuacién 2.53 que Fy;, = F; =

F;, lo que corresponde al punto A.

Una vez aplicada la fuerza externa, el perno contindia alargdndose y aumentando su fuerza, pa-

sando del punto A al M y las partes a unir, por el contrario, se descomprimen disminuyendo su fuerza

y deformacion en la direcciéon A-C. Si se llegara a alcanzar el punto C, significaria que las piezas co-

menzarian a desensamblarse, lo que es indeseable. Gracias a que las deformaciones son iguales, s6lo

que una debido a traccién (perno) y la otra debido a compresion (piezas unidas), se puede construir la

siguiente figura.

M
1 T/
Y y T T T T T T T T T T T T T e e
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— <l A
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. o
P B E C
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e

Figura 2.17.11: Diagrama completo de las fuerzas y deformaciones del perno y las piezas a unir [41]

Donde:
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- Fy; £ Fuerza total en el perno(cuando se aplicé la fuerza externa).
- F.; £ Fuerza total en las partes a unir.

- F; £ Fuerza inicial o de apriete en el perno y las partes a unir.
- F, £ Fuerza externa.

- F, £ Fuerza externa limite.

- AF, 2 Reduccién de la fuerza en las partes a unir.

- AFy, = Incremento de la fuerza del perno.

- 0p; = Deformacién inicial del perno.

- 0.; = Deformacién inicial de las partes a unir.

- 8p; = Deformacién total del perno.

- 8¢t 2 Deformacion total de las partes a unir.

- A6 £ Incremento de la longitud del perno y reduccién de la longitud de las partes a unir.

De la figura 2.17.11, se puede observar que los puntos T y D estdn sobre la misma linea vertical,
esto es debido a que sus deformaciones, por la fuerza externa, son iguales. Si se aplicara una fuerza
externa que desplace al perno hasta M (F}), las partes a unir se desplazarian hasta C (donde se pierde

la unién), por lo que Fj, seria el valor mdximo de la fuerza externa.

Para evitar la separacion de las piezas es necesario obtener una fuerza inicial o de apriete, por lo
que si se observan los tridngulos PAB y PMC de la figura 2.17.11, podremos ver que son tridngulos

semejantes, de los cuales se obtiene la siguiente ecuacién:

Fo 5bi + 5072
—o_ % Ta 2.
F; Obi 37

Las ecuaciones 2.55 y 2.56 pueden expresarse de la siguiente forma, para el momento en que se

termina el apriete:

F,; F; by F;
S = 2 2 Oy = —2 =L 2.58
ci kc kc Yy bi kb kb ( )
Sustituyendo las ecuaciones 2.58 en 2.57 y despejando la fuerza inicial de apriete, se obtiene:
F,=F e (2.59)
1T o I{;C + kb .

2.17.8.1. Minima fuerza de apriete para evitar la separacion de las piezas a unir

Dado que F, es la maxima fuerza externa con la que se llegan a separar las partes, se define
Fy, = NgepFe, donde N, es una constante de proporcionalidad, la cual si es mayor a 1 es considerada
como un factor de seguridad con respecto a la separacion de partes. Por lo tanto, la minima fuerza
inicial o de apriete segura(F',,;,,) que debe aplicarse al perno para que no se separen las partes a la

hora de aplicar la fuerza externa es:

ke
Fmin = Nse Fe 2.60
p (kc + kb) ( )
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2.17.8.2. Fuerza total en el perno

De la figura 2.17.11 se obtienen las siguientes ecuaciones:

AF, = kyAd
AF, = kA6
Fy=F + AFb

F. = AF, + AF,

Sustituyendo la ecuacién 2.61 y 2.62 en 2.64 se obtiene:

F
A= ¢
(kc + kb)
Sustituyendo la ecuacién 2.65 en 2.61:
F,
AF =kp——°%
P (ke + k)

(2.61)
(2.62)
(2.63)
(2.64)

(2.65)

(2.66)

Y finalmente para obtener la fuerza maxima o total una vez que ha sido apretado el perno y se

ha aplicado la fuerza externa, se sustituye la ecuacién 2.66 en 2.63 para obtener la siguiente ecuacion:

ky,

Foi =F;i + Fem

2.17.8.3. Calculo de la constante elastica

1. Constante elastica de las piezas a unir

2.67)

Como anteriormente se comentd, la constante elastica de la junta se puede determinar como se mues-

tra en la ecuacidn 2.54. Sin embargo, hay dos factores que se deben considerar, ya que juegan un papel

muy importante. El primer factor a considerar es si las piezas a unir estdn hechas del mismo material,

en caso de que no, se usaria la siguiente férmula para determinar una constante eldstica equivalente:

Figura 2.17.12: Piezas a unir de diferentes materiales [41]

56



Capitulo 2. Marco Teorico

1 1 1 1
—=— 4+ — 4+ ..+ — 2.
kc kcl * ch * * kcn ( 68)

Donde para calcular las constante eldstica de cada parte se tiene que usar la ecuacién 2.54.
1.A) Constante elastica para areas pequeiias
La ecuacidn 2.54 es adecuada solo si el drea de las partes a unir es lo suficientemente pequefia, como

se muestra en la figura 2.17.13, de tal forma que la compresion sobre de ellas sea de cierta forma uni-

forme. He aqui la importancia del segundo factor (el area de contacto de las piezas a unir con el perno).

AT

Partes a
/ unir

i i e kS

o]

El esfuerzo se distribuye
uniformemente en las partes a unir

Figura 2.17.13: Distribucién de esfuerzos para dreas pequeiias [41]

1.B) Constante elastica para areas grandes

Si el 4rea de las partes a unir es considerada grande, es decir que el drea real sea mucho més grande
que el area de agarre del perno (ver figura 2.17.14), entonces no se puede utilizar la ecuacion 2.54,

debido a que la deformacién no es uniforme, es en forma de barril.

Areareal /11T

Area equivalente

La distribucion de esfuerzos no es
uniforme, sino en forma de bamil. La
deformacion se muestra exagerada

Figura 2.17.14: Distribucion de esfuerzos para dreas grandes [41]

Por lo tanto, para calcular la constante de elasticidad, J. Wileman, M. Choudury e I. Green reali-

zaron estudios de elemento finito con los cuales determinaron la siguiente ecuacion:

)
B
ko = d* E.x Axe <Lm (2.69)
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Donde:

- kem = Constante eldstica del conjunto de elementos a unir, considerando que no existe ninguna
empaquetadura.

- Ay B £ Coeficientes determinados por J. Wileman, M. Choudury e I. Green para diferentes mate-
riales (ver tabla 2.17.3).

- L,,, £ Longitud de las partes a unir.

- d £ Didmetro nominal del perno.

- E, £ Médulo de Young de las partes a unir.

Tabla 2.17.3: Pardmetros para el cdlculo de la constante eldstica de las partes a unir [41]

Acero 0.291 207 0.78715 | 0.62873
Aluminio 0.334 71 0.79670 | 0.63816
Cobre 0.326 119 0.79568 | 0.63553
Hierro fundido gris 0.211 100 0.77871 | 0.61616

2. Constante elastica del perno

Antes de calcular la constante eldstica del perno es necesario saber si el tornillo estd total o par-

cialmente roscado.

{a) Pemo totalmente roscado (b) Pemo sin rosca entre arandelas (c) Pemo parcialmente roscado

Figura 2.17.15: Roscado de un perno a lo largo de la distancia L [41]

De la figura 2.17.15, se observan los 3 casos que puede haber de un perno. Para los primeros dos,
casos a y b, la constante eldstica se calcula con la ecuacién 2.54. Siendo Apg el drea de la seccién
transversal del pedazo de perno que queda entre las arandelas. Par el caso c, se tiene que calcular
una constante eldstica equivalente (ver ecuacion 2.68), ya que se tendria que calcular una constante
eléstica para la parte sin roscado y otra para la parte roscada, debido a que las dreas y longitudes de la
parte roscada y la n roscada pueden llegar a variar como se muestra en la figura.

2.17.9. Esfuerzo cortante en los filetes de una rosca

Una de las fallas que puede presentar un perno cuando es sometido a traccion, es debida al es-

fuerzo cortante que se genera en los filetes del tornillo y/o de la tuerca, lo que provoca que estos se
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lleguen a barrer. Si la tuerca tiene una mayor resistencia que el tornillo, los filetes del tornillo tienen
una mayor probabilidad de fallar a cortante. Si es el tornillo el que tiene una mayor resistencia, los
filetes de la tuerca son mds propensos a fallar. Sin embargo, en el caso de que tanto el tornillo como la

tuerca estén hechos del mismo material, ambos podrian barrerse por el didmetro de paso.

De las propiedades mecdnicas mds importante a considerar en la seleccién de un perno son la
ductilidad y fragilidad. Si se utiliza un perno de un material dictil y se le aplica un esfuerzo cortante
tal que provoque el barrido de los filetes, todos los filetes habran fluido plasticamente antes de romper-
se. Lo que indica que debido a que el material puede deformarse pldsticamente, va compensando las
inexactitudes que puedan existir entre la rosca y la tuerca. Dando como resultado que la carga tienda
a distribuirse uniformemente en todos los filetes. Caso contrario seria si se selecciona un perno de un
material fragil, ya que este tipo de materiales llegan a tener deformaciones plasticas inapreciables, por
lo que no se llegan a compensaran las inexactitudes. Teniendo como consecuencia que la carga s6lo
se distribuird en un par de filetes, los cuales si llegan a fallar, dejaran toda la carga sobre los filetes que

queden, asi hasta que todos los filetes fallen.

Para calcular el esfuerzo maximo cortante cortante, se calcula como un esfuerzo promedio, que es
igual a la fuerza total del perno Fy; entre el area total de la raiz del filete Ay,.
Fu

Osba — E (2.70)

El 4rea total a cortante se determina calculando el area de la raiz de un filete (wd,-W;p) multipli-
cada por el nimero de filetes en contacto (n). Sin embargo, como la distribucién de la carga no es

uniforme, en el libro de Norton [28], se propone lo siguiente:

1<ny <Ny 271
L

Np=-L (2.72)
p

Donde:
- Ny £ Numero de filetes del tornillo en contacto con la tuerca.
- L7 = Longitud de la tuerca.

-p £ Paso de la rosca.

Se recomienda tomar valores de n ¢ cercanos a uno entre mds defectos presente el tornillo o la

tuerca o cuando se trabaje con materiales fragiles.

Algo importante de indicar es que se debe calcular un area para el tornillo y otra para la tuerca.
Esto se debe a que el area a la cual se encuentran sometidos los filetes de la rosca y los del perno
varia. Es decir, el area donde se someten a fuerzas cortantes los filetes de la rosca es a la altura del

didmetro nominal (d), mientras que en el tornillo es a la altura del didmetro menor o de raiz(d,). Ver
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figura 2.17.1.

Por lo tanto se concluye lo siguiente:

Ecuacion para el area del tornillo:

| A = 7d,(Wip)ny | (2.73)

Ecuacion para el area de la tuerca:

| A, = 7d(Wop)n| (2.74)

Donde:
-Wiy W, £ Son constantes que depende de la rosca (Ver Tabla 2.17.4).

Tabla 2.17.4: Coeficientes para roscas estdndar [41]

UNS/ISO 0.80 | 0.88
Cuadrada 0.50 | 0.50
Acme 0.77 | 0.63
Diente de sierra | 0.90 | 0.83

2.17.10. Cargas en los pernos

En una unién, un perno puede estar sometido a distintas tipos de carga. Las mds comun es la carga
de traccion debida al apriete, como se ha mencionado anteriormente. La carga debido a flexion se
presenta gracias a la manera en que se aplica la carga y a las inexactitudes de las piezas, sin embargo,
por lo general tiende a ser pequefia. La carga a torsion durante el apriete va desapareciendo durante el
trabajo, por lo que generalmente no se toma en cuenta. Y por ltimo la carga cortante que se presenta

cuando existen fuerzas paralelas a la superficie.

Las cargas también se pueden dividir en estaticas o dindmicas (variables o de impacto). Sin em-
bargo para el caso del CubeSat, consideraremos las cargas como estaticas, dado que las cargas sélo
se van a aplicar por un periodo corto de tiempo y no se van a volver a repetir. Siendo diferente a una
carga dindmica, como seria la carga que pueden experimentar los pernos de una maquina rotativa o
los de un troquel, ya que la carga puede llegar a variar y ademds puede llevar a la fatiga debido a que

la aplicacion es ciclica (se vuelve a repetir).

Existen dos formas de calcular pernos: cuando se conoce la traccién inicial del perno y cuan-
do se desconoce. Se dice que se disefia con traccidn inicial conocida cuando se usa una herramienta

(torquimetro) para darle al perno un par de apriete conocido. Es comun el uso del torquimetro en
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aplicaciones especiales, como seria en los motores de combustion interna y las mdquinas de alta velo-
cidad, en donde se busca controlar las deformaciones del mismo para evitar anomalias o pandeos que
lleguen a afectar el buen funcionamiento de las mdquinas. Sin embargo, a veces no se tiene acceso
al uso de esta herramienta o simplemente no se tiene el conocimiento de ella, por lo que una persona
utiliza una llave convencional para darle un apriete al perno. Dicho apriete resulta ser desconocido,
por lo que la traccién inicial también. A continuacidn se presentardn los dos célculos para que el lector

interesado en el disefio de un CubeSat pueda calcularlo de acuerdo a sus necesidades.

2.17.10.1. Traccion inicial conocida

-Par de apriete

Para calcular el par de apriete necesario para una fuerza inicial (F;) se utiliza la siguiente ecuacion:

T, =K;xdxF; (2.75)

Donde:
- K; £ Coeficiente de par de torsion.

- d £ Didmetro nominal del perno.

El coeficiente de par de torsién depende mucho de la friccion entre el tornillo y la tuerca por lo de

manera experimental se dedujo que:

ki ~ 0.18 para pernos con lubricacién.

k; ~ 0.21 para pernos sin lubricacién.

-Esfuerzo de apriete

Es comiin aplicar una gran precarga a los pernos, con el fin de que al aplicar la fuerza externa, ésta no
logre aumentar mucho el esfuerzo sobre el perno. Por lo que el esfuerzo de traccién en el apriete es

muy cercano a la resistencia limite del material o,,. Una propuesta [28] es la siguiente:

o; = 0.750, para conexiones reutilizables.

o; = 0.900, para conexiones permanentes.

Siendo o; el esfuerzo inicial que se calcula de la siguiente manera:

F; 7 (dp+d.\?
gj = Kt donde At = Z (2> (2.76)

Donde:
A L .z
- A; = Area de esfuerzo a traccion.

A sz
- d, = Diametro de paso.
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- d, £ Didmetro menor.
-Resistencia del perno

Para la seleccién del material del perno, es necesario obtener un factor de seguridad que garantice

que el perno va a aguantar las cargas a las cuales va a estar sometido.

1 1 —-1/2
N = [N2 n N2] 2.77)
F S

Donde el factor de seguridad para la traccion estitica (Npg) y el factor de seguridad para cortante

estatico (V) se calculan de la siguiente manera:

(2.78)

ke s 16T 4
NF:(UpAT—Fi)< +kb>, Ns Uy 6 V

m = dOnde

Ttot = — 73 T 19
Trot wd3  wd?

Donde:

- oys = Esfuerzo cortante de cedencia
- 7 £ Esfuerzo cortante

-V £ Fuerza cortante

-T £ Par de apriete

2.17.10.2. Traccion inicial desconocida

Si en la prictica no se cuenta con un toquimetro y se recurre a usar un desarmador convencional,
la traccidn inicial del perno serd desconocida y de manera intuitiva, no se puede calcular a fuerza total

en el perno, por lo que se propone las siguientes ecuaciones [28] para sustituir en la ecuacién 2.76:

61, ,
e )
Ap = <O.40y> para d > 3/4[in] (2.80)

2.18. Método del elemento finito (MEF)

El método de elemento finito es un método numérico utilizado para resolver problemas de inge-
nierfa. Las dreas de interés para la aplicacion del MEF en la ingenieria son los andlisis de estructuras,

transferencia de calor, mecédnica de fluidos, transporte de masa y potencial electromagnético.

Por lo general, para problemas cuyas geometrias son complejas, resulta complicado obtener una
solucién matemadtica analitica. Entendiendo por solucién analitica a aquella que es dada por una ex-

presion matemdtica que resuelve los valores de las incégnitas deseadas en cualquier parte del cuerpo
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(estructura o sistema fisico) de interés y por consiguiente, son validas para un infinito numero de partes
del cuerpo. Estas soluciones analiticas, generalmente requieren de una solucién de ecuaciones dife-
renciales, las cuales resultan complicadas de resolver debido a la compleja geometria del cuerpo, sus
cargas y sus propiedades. Por consiguiente, el MEF resuelve el problema por medio de en un sistema

simultdneo de ecuaciones algebraicas en lugar de requerir la solucién de ecuaciones diferenciales.

Es importante mencionar que los métodos numéricos producen valores aproximados de las incogni-
tas a estudiar del medio continuo (cuerpo, estructura o dominio). De ahi que, el método se base en
dividir el medio continuo en cuerpos pequeiios o unidades (elementos finitos) interconectados en pun-
tos comunes a dos 0 mas elementos (puntos nodales o nodos) y/o lineas de frontera. A dicha divisién
se le conoce como discretizacidn, la cual se puede determinar como la introduccién de funciones de

aproximacion para una variable.

Al conjunto de nodos y sus relaciones de adyacencia se le conoce como malla. Con base a es-
tas relaciones de adyacencia, es posible vincular un conjunto de incdgnitas a estudiar a cada nodo,
denominadas grados de libertad. Dicho vinculo se puede escribir en forma de ecuaciones lineales,
las cuales se pueden representar por medio de una matriz a la que se denomina matriz de rigidez. El

nimero de ecuaciones de dicho sistema serd proporcional al nimero de nodos.

El MEF en lugar de resolver el cuerpo entero en una sola operacién, formula las ecuaciones para

cada elemento finito y finalmente las combina para obtener la solucién global del continuo.

2.18.1. Acotacion del MEF

Existen tres 4reas dentro del campo de la mecénica.

» Tedrica: Estudia leyes y principios de la mecénica.

= Aplicada: Aplica la teoria en aspectos cientificos y de ingenieria.

» Computacional: Resuelve problemas especificos aplicando métodos numéricos implementando

simulaciones en computadoras.

2.18.1.1. Mecanica Computacional

Para fines de este documento nos enfocaremos en la mecénica computacional, la cual se subdivide

de la siguiente forma:
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Figura 2.18.1: Mecanica Computacional [29]

Dadas las necesidades de este documento, se determind un andlisis computacional de mecani-
ca del medio continuo para sélidos y estructuras. Debido a que el estudio del cuerpo es a un nivel

macroscépico, utilizando modelos cuya microestructura es considerada homogénea.

2.18.1.2. Problemas del continuo

Para la solucioén de problemas del continuo, se debe determinar si los efectos inerciales serdn
considerados o no. En caso de no ser considerados los problemas se determinan como estéticos o cua-
siestaticos. Si el problema depende del tiempo, se considera como dindmico y es necesario considerar

las fuerzas inerciales ya que contienen derivadas con respecto al tiempo.

Los problemas estéticos para fines relevantes a este documento se considerardn como lineales, ya
que se trabajaré en la zona eldstica del material. Para resumir, la solucién para problemas estructurales,
se centra en determinar los desplazamientos en cada nodo y los esfuerzos dentro de cada elemento,
creando asi las deformaciones que presentard una estructura que estard sujeta a cargas aplicadas. En
problemas no estructurales, las incégnitas nodales podran ser la temperatura debida a flujos térmicos

o presion de uno o varios fluidos.

Existen dos acercamientos generales directos asociados con el MEF aplicado a problemas mecani-
cos estructurales. Una aproximacioén, llamada el método de fuerza o flexibilidad, es la que usa las
fuerzas internas como las incégnitas del problema. Por lo que para obtener las ecuaciones globales,
primero es necesario usar las ecuaciones de equilibrio. Y después usar ecuaciones adicionales necesa-
rias para crear un sistema de ecuaciones determinado. En si, esta aproximacién arroja un resultado de

un conjunto de ecuaciones algebraicas para determinar fuerzas desconocidas.

El segundo acercamiento, llamado método de desplazamiento o rigidez, asume que los desplaza-
mientos nodales son las incégnitas del problema. Por ejemplo, las condiciones de adyacencia requie-
ren que los elementos se encuentren conectados en un nodo comun. Por consiguiente, las ecuaciones
globales estan expresadas en términos de los desplazamientos nodales. Para dicho acercamiento, es
necesario utilizar las ecuaciones de equilibrio y aplicar una ecuacién que relacione las fuerzas con el

desplazamiento (Ley de Hooke).
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Otro método para obtener las ecuaciones globales de problemas estructurales y no estructurales es
conocido como el método variacional. Dicho método incluye ciertos principios, dentro de los cuales
se encuentra el teorema de minima energia potencial [23], el cual resulta ser muy ttil debido a que
es facil de comprender y a que aplica para materiales cuyo comportamiento se encuentra en el rango
eldstico. Ademas de este principio se encuentra el principio de trabajo virtual [10], del cual por fines

de este documento s6lo se comentard que existe.

De estos métodos, se ha demostrado que para fines computacionales, el método de desplazamiento
origidez es mds deseable debido a que su formulacién es més sencilla para la mayoria de los problemas
estructurales. Por consecuente, este trabajo escrito se concentrard solamente en la solucién por medio

de este método.

2.18.1.3. Meétodos de discretizacion

El andlisis estético se puede discretizar de acuerdo al espacio, es decir, convertirlo en un modelo
con un nimero finito de grados de libertad. A continuacién, se muestran las diferentes aproximaciones

para el proceso de discretizacion.
i [ I I | i

Figura 2.18.2: Métodos de Discretizacién Espcaial [22,29]

Actualmente, en la practica el MEF se utiliza predominantemente en el drea de mecénica estruc-

tural.

El BEM es un método numérico utilizado en la mecanica de fluidos, actstica, electromagnetismo
y mecdnica de la fractura para resolver ecuaciones en derivadas parciales lineales que han sido formu-

ladas como ecuaciones integrales sobre la frontera.

El FDM aplicadas en sdlidos y estructuras resulta poco préctico, sin embargo, para el caso de dis-

cretizacion temporal o para otros propdsitos especificos como en la mecanica de fluidos resulta Ttil.

El FVM esta ligado con las leyes de la conservacion, por lo que resulta de gran importancia en
la solucién de problemas en la mecéanica de fluidos como en la dindmica de gases con nimero de
Reynolds elevado.

El método espectral transforma dimensiones en el dominio del tiempo al dominio de la frecuencia,

donde el problema es mucha mads sencillo de resolver, lo que facilita los andlisis de vibraciones.
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El método de mallado automatico, combina herramientas y técnicas del elemento finito, mediante

una formulacién varacional e interpolacién.

2.18.2. Tipos de condiciones de frontera (BF)

Para un anélisis del MEF, es indispensable indicar las condiciones de frontera ya que de no hacer

el sistema no tendria solucion.

Tabla 2.18.1: Tipos de condiciones de frontera

Sin BF t

Simplemente Apoyada

<
&
£
(=]
JE

Cantilever t. 3;?30

Doble Cantilever L, 3:20 ;;SOE
Simplemente Apoyada (res- | v v x-0

tringido) L §RM m%

2.18.3. Tipos de Elementos

Dependiendo de los grados de libertad a estudiar, se define el tipo de elemento a usar.
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Tabla 2.18.2: Tipos de elementos para un andlisis del MEF

TRUSS ‘P’r

Torsional Rod +r

3D BEAM +:

Plate SHELL
[ / P

A, By C: Eje de desplazamiento del sistema de referencia dado.
RA, RB y RC: Rotacién sobre el eje del sistema de referencia.

@ Restriccion

® Grado de libertad

2.18.4. Analisis por elemento

Sea el siguiente elemento (P) uniaxial formado por dos nodos iy j a los cuales se les aplica una

fuerza fp; y fp; que producen una desplazamiento u; y u;, respectivamente.

u; u;
b —
i i
i & 9 Ip;

Figura 2.18.3: Analisis por elemento 1D

Se procede a hacer las ecuaciones de equilibrio de acuerdo a la Ley de Hooke (£’ = k * §).

fpi= kP(Ui — Uj) = kpu; — kpuj (2.81)
fpj = k‘p(Uj — uz) = k‘PUj — kpui (2-82)

Representando el sistema de ecuaciones anterior en un sistema matricial:

ol b=
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Por lo tanto, si se tiene le siguiente sistema de elementos:

uy Uy u
f— — : >
3
L

Elemento 1 2 Elemento 2
4

fs

Figura 2.18.4: Sistema de elementos 1D

De la figura 2.18.4 el sistema matricial para los elementos quedaria de la siguiente forma:
1 -1
k “
-1 1 ug
1 -1
o uz| _ | fo
-1 1 us f3

Una vez determinados los sistemas matriciales de los elementos, se procede a calcular el sistema

Elemento 1:

Elemento 2:

matricial global:

k1 —k1 0 uq R1
-kl kl1+k2 —k2 us | = | fo
0 —k2 k2 | |us /3

Del sistema global se puede apreciar que no tiene solucién debido a que existen 5 incdgnitas, con-
siderando que se conocen la constantes eldstica de los elemento y la fuerza aplicada en el nodo 3, y
tres ecuaciones. Por lo que es importante utilizar las condiciones de frontera para reducir el sistema

de matricial.

De la figura 2.18.4 el nodo 1 estd empotrado por lo que el desplazamiento u; = 0. En el nodo 2 no
existe una fuerza que se le esté aplicando por lo que fo = 0. Finalmente, la Gltima condicién resulta
en que la reaccién en el nodo 1 debe ser igual a la fuerza aplicada en el nodo 3, pos suma de fuerzas

en la direccion u. Dicho lo anterior, el sistema matricial se reduce a lo siguiente:
k1 +k2 —k2| |uz| |0
—k2 k2 us f3

2.18.5. Sistemas globales y elementales

Los elementos de una estructura plana tienen varias orientaciones, por lo que es necesario deter-

minar sistemas de coordenadas locales y elementales.
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Sistema elemental (SE)

& u4-15ey .
S RN
£,

LA
U3*Cosa,”,* . N

Pasando de un sistema
global a uno elemental
—p

Ul
Sistema global (5G)

Figura 2.18.5: Transformando un sistema global a un sistema elemental

De la figura 2.18.5, se obtiene las siguientes coordenadas locales:

|ul = Ul % Cosa + U2 * Sena | (2.83)
‘u2 = U3 *x Cosa + U4 Sena‘ (2.84)

De lo anterior se puede expresar lo siguiente:

(2.85)
(2.86)

Dicho lo anterior, la forma matricial de los desplazamientos nodales locales queda de la siguiente

forma:
Ul
1 l 0 0 U2
e I (2.87)
u2 0 0 I m| |U3
U4

Siendo la matriz conformada por 1 y m la matriz de transformacién (T).

2.18.6. Matriz de rigidez

Para obtener la matriz de rigidez en el sistema global K, se debe de operar lo siguiente:
K =TTkT (2.88)

Por lo que, para un elemento se tiene lo siguiente:
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De lo anterior, se obtiene una matriz de transformacién para elementos de una estructura plana:

12 lm 2 —Im
T_ ml m2  —ml —m?2 (2.89)
=2 —im 2 Im '

2.18.7. Estructura elastica 3D

Para el caso de elementos 3D, es necesario establecer una nueva transformacion con respecto al eje
z, por lo que para determinar los 4ngulos es necesarios determinarlos por medio del producto escalar

O pr oducto pllIltO entre vectores.
a@-b=|a||b|Cosa (2.90)

Donde a es el vector unitario del sistema global y b el vector formado por elemento visto desde el

sistema global.

Dicho lo anterior, se pueden determinar los dngulos respecto al sistema global, el cual es un siste-
ma de coordenadas ortogonales con origen 0. Siendo asi que si se obtienen los cosenos de los dngulos
que el vector forma con el sentido positivo de los ejes coordenados del sistema global, se obtendran

los cosenos directores.

1 b
En xz: l=Cosa = M (2.91)
1 % |bz|
0,1,0) - by
En y: m=Cosp = M (2.92)
1 [by|
0,0,1) - b
En z: n=Cosy= M (2.93)
1% |bz|

De acuerdo a la ecuacién 2.88, se obtiene la siguiente matriz de transformacion para elementos 3D.

12 Im In —1? —Im —In
ml m? mn —ml —m? —mn
T nl nm n? —nl  —nm  —n? (2.94)
-2 —Ilm —In 2 Im In
—ml —m? —mn mi m? mn
—nl —nm  —n? nl nm n? |

2.18.8. Elemento 3D

Para el mallado en 3D se suele utilizar un tetraedro para que los elementos converjan con for-

mas circulares. A continuacidn, se realizard un pequefio ejercicio, con la finalidad de ejemplificar los
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célculos que realiza el software para determinar los desplazamientos y esfuerzos del cuerpo. Dado que
el objetivo es ejemplificar los célculos, el siguiente ejercicio se realizé lo mds sencillo posible dan-
do condiciones de frontera, tales que disminuyeran la cantidad de ecuaciones e incdgnitas a resolver.
Indistintamente de las condiciones de frontera, el procedimiento que se realizé a continuacién es util
para cualquier tipo de condiciones de frontera.

En la siguiente figura se muestra una pirdmide cuadrangular formado por 8 elementos, con una

longitud igual a 1[mm)], y 5 nodos de los cuales los primeros cuatro se encuentran empotrados y al
quinto se le aplica una fuerza.

ub ug
T us T ud
(2 =2 3 —
S alrG
ud Y u7 -
5.3 al
uz 4 ;o ju12

F = (fx, fy, fz)
Figura 2.18.6: Pirdmide cuadrangular

En la figura 2.18.6 se muestra en verde la numeracion de los elementos, en amarillo el nimero de
nodo, en azul el sistema de referencia de cada nodo con respecto al sistema global y en rojo el sistema
global. Para la obtener la solucién de los desplazamientos, es fundamental determinar los vectores
de los primeros cuatro elementos con respecto al sistema de referencia global, esto debido a que los

ultimos cuatro elementos se encuentran empotrados.

1 142

bl = 57 _57 7 |b1’ =1
- 1 142 -
b2: T 57T 9 o ’bg’:
2" 2 2
- 11 V2 -
b3: T a'a’ o ’b3’*1
2°2° 2
o 112 o
Y [ -1
b4 2727 2 ’64’

Una vez obtenidos los vectores de los elementos, se procede a utilizar las ecuaciones 2.91,2.92 'y 2.93

para obtener los cosenos directores de los elementos. Obteniendo los siguientes resultados:
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Elemento 1:

1 1 V2
ll = 5 mi = —5 ny = 7 (295)
Elemento 2: 3
1 2
_ = - _Z == 2.
lo 5 mo 5 n2 9 ( 96)
Elemento 3: V3
1 2
l3 = —— = — = — 2.97
3 5 ms =g ng 2 (2.97)
Elemento 4: Y
1 1 2
i —— = - 2.
ly 5 my 5 Ny 9 (2.98)

La matriz de transformacién para estos elementos se calcula como la obtenida en la ecuacién 2.94.
Sin embargo, si se sustituyen las condiciones de frontera del empotramiento, los desplazamientos
desde w1 hasta w2 son iguales a cero. Por consiguiente, el sistema matricial de los elementos queda

de la siguiente forma, utilizando la matriz de transformacion para cada elemento:

2

Iz Lmg  Ling | |wis fz

ki \mili  m?  mung| (uia| = | fy
2

nili nym; N Uuis =

Determinados los sistemas matriciales de cada elemento, se procede a calcular el sistema matricial
global. Para lo cual resulta relativamente facil, ya que los valores de I, m y n de los elementos son

parecidos, se llega al siguiente sistema matricial global reducido.

412 0 0 uis fx
k10 4m? 0 | |ua| = |fy
0 0 nd?| |us f-

Una vez reducido el sistema matricial global, se procede a despejar los desplazamientos, teniendo
que obtener forzosamente la inversa de la matriz de transformacion reducida y después multiplicarla
por el vector de fuerzas. Y una vez obtenidos los desplazamientos, con las ecuaciones 2.3, 2.4 y 2.5

se procede a calcular las deformaciones y esfuerzos del material.

2.18.9. Procedimiento para la aplicacion del MEF

A continuacién se muestran los pasos para el desarrollo del MEF.

Discretizar el continuo (cuerpo) en nodos y elementos finitos.

Seleccionar una funcién que represente el comportamiento fisico del elemento.

Desarrollar las ecuaciones de cada elemento.

Construir la matriz global de rigidez.
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= Aplicar las condiciones de frontera, condiciones iniciales y cargas.

= Resolver el conjunto de ecuaciones algebraicas para obtener los valores de desplazamiento y

esfuerzo.

2.18.10. Seleccion de malla

Una propiedad importante del MEF radica que en el tamafio de los elementos, entre mas pequefios
sea el elemento mads fina serd la malla y la solucién numérica calculada convergerd hacia una solucién,
del sistema de ecuaciones, mds exacta, es decir, cercana a lo que sucederia fisicamente al cuerpo. El
principal limitante para realizar un andlisis con una malla muy fina es el tiempo de procesamiento y

las caracteristicas de la computadora a usar.

Uno de los principales requerimientos de una malla es que se ajuste lo mejor posible a la forma de
la frontera del cuerpo [17]. Este requerimiento puede cumplirse o aproximarse, si se utiliza una malla
muy fina. Claramente, el tamafio de los elementos deberd reducirse en regiones cercanas a fronteras
con geometria de curvas. Por lo que, si este principio asume que las ecuaciones son lineales sobre
cada elemento, es deseable tener un tamafio de elemento pequefio en regiones del dominio donde
las incdgnitas cambian rdpidamente, principalmente porque estas regiones son de gran interés en la

solucion.

2.19. Vibraciones

Hoy por hoy, las vibraciones estdn presentes en cualquier aspecto de nuestra vida. Desde nuestra
respiracion, la emision del sistema de nuestra voz a través de resonadores y latidos del corazén hasta
sismos. Existen muchos sistemas creados por el hombre que estdn sometidos o producen vibraciones.
Un ejemplo de sistemas sometidos a vibraciones serian maquinas rotativas cuyos elementos giratorios
estuvieran desbalanceados, lo que conlleva vibraciones indeseables. Sin embargo, las vibraciones no
siempre son indeseables, el hombre ha inventado sistemas productores de vibraciones para realizar ta-
reas que resultan complicadas de realizar como por ejemplo las mezcladoras de pintura, instrumentos
ultrasOnicos para intervenciones quirdrgicas, mesas vibratorias para estudiar el comportamiento de un

edificio frente a un sismo, relojes atémicos, entre otros.

Los edificios y estructuras presentan vibraciones debido a operaciones de maquinaria, paso de
vehiculos, aviones, sismos y vientos. Lo que puede ocasionar que se presenten esfuerzos fluctuantes

ocasionados por las vibraciones que pueden llegar a generar una falla por fatiga [7].

De manera general, las vibraciones se pueden clasificar de acuerdo a sus caracteristicas:
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Tabla 2.19.1: Clasificacién de las vibraciones

Movimiento arménico simple Sistema conservativo
Movimiento amortiguado Sistema no conservativo
Vibracién libre Sin fuerza aplicada
Vibracién forzada Con una fuerza externa aplicada

Para fines de este documento, se desarrollard el modelado de movimiento amortiguado de una

vibracion forzada.

2.19.1. Movimiento amortiguado

k
Y
cd

Figura 2.19.1: Sistema no conservativo

Considerando la siguiente masa mostrada en la figura 2.19.1, donde k es la constante de rigidez

del resorte y Cd la constante de amortiguacion viscosa, se determinara el diagrama de cuerpo libre.

Y

k*x
X

Cd*x

m*g

Figura 2.19.2: Diagrama del cuerpo libre

Realizando la suma de fuerzas en la direccién de x, se tiene que:

d(m *v)
FpL=—" 2.99
> y7 (2.99)
—kxx—Cdxt=m=x2 (2.100)
m*xZ+Cdxz+kxx=0 (2.101)
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Normalizando la ecuacion, obtenemos la ecuacion del movimiento amortiguado para una vibracion

libre, dado que no existe una fuerza que esté excitando al sistema [11].

P L AR (2.102)
m m

En caso de que existiera una fuerza que esté moviendo la masa de la figura 2.19.1 en la direccién
X, la ecuacién del movimiento amortiguado se convertiria en una ecuacién de vibracion forzada,

quedando de la siguiente manera:

Cd k Pt
;'U'—l——>l<:'v—|——>|<x:L (2.103)
m m m

2.19.2. Frecuencia natural(w,) y factor de amortiguamiento(¢)

Resolviendo la ecuacion del movimiento amortiguado por operadores aniquiladores obtenemos la
ecuacion caracteristica del sistema:
Ccd k
[DZ +—D+—|z=0
m m

w8k
m m

cd Cd*> k
M2= o Vo T

Realizando una serie de operaciones se puede llegar a una nueva expresion de la ecuacion de movi-

miento amortiguado. Partiendo de lo siguiente:

cd

2.104
2m (2.104)

Se realizan las siguientes operaciones:

Cdymvk _( Cd \(Vk
o = (i) (ﬁ) 10

Del siguiente resultado se define como frecuencia natural w,, y factor de amortiguamiento &:

| k Cd
n=1/— = 2.106
w - $= T (2.106)

Dado lo anterior, la ecuacién de movimiento amortiguado, se puede expresar de la siguiente forma:

i+ 28wnd + w2 k=0 (2.107)

La ecuacion de vibracion forzada (Ec. 2.103), se modificaria como se muestra a continuacion:

F(t)

&4 2wt +wlkx = (2.108)
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Y su ecuacion caracteristica queda de la siguiente forma:

— €wp FwpV/E2 -1

Dependiendo del valor del factor de amortiguamiento, se representan cuatro casos:

(2.109)

Tabla 2.19.2: Clasificacion de satélites de acuerdo a su masa [26,27]

Polos reales ne-
Sobreamortiguado| ¢ > 1 Mo =—bw, £wn /2 —1 | z(t) = ClxeMt + 02 x M2
& ¢ gativos y distintos L2 §n Ve ®
Criticamente e—1 Polos reales igua- \ ) z(t) = Clx et + C2% t %
= = —Ww .
amortiguado les y negativos L2 " ewit
C lei . >\1,2 = _§Wn ijwn\/gz - L
omplejos conju-
. Pie) ™| Donde wWa /€2 — 1 es la fre- | z(t) = Clxe 5t x Sin(wy*
Subamortiguado | 0 < ¢ <1 gados con parte . . _
. cuencia amortiguada wy del | ¢)+C2xtxe™ " xCos(wq+t)
real negativa .
sistema
Complejos conju- z(t) = C1xSin(w,*t)+C2x*
No amortiguado | { =0 Pl ] J Mo = —w?j () (wn *t)
gados negativos ’ Cos(wy, +t)

2.19.3. Amortiguamiento por histéresis

Este tipo de amortiguamiento explica el amortiguamiento en los materiales debido a la friccién
interna. Uno de los métodos para calcular el factor de amortiguamiento por histéresis, consiste en
calcular la envolvente. En este caso de la tabla 2.19.2, para un caso subamortiguado se puede observar

la envolvente.

Funciéon Subamortiguada
z(t)

e_fwnt

IVAAVETE

2(t) = Clxe=8t x Sin(wq * t)+C2xtsxe~ 8t Cos(wa+t)

Figura 2.19.3: Envolvente (color rojo) de la respuesta subamortiguada

Si observamos la envolvente por ciclos se tiene:

Primer ciclo: 2y = C1 % e~
Segundo ciclo: 21 = C1 x e~ $¥nt2 = C'1 % ¢~ Ewn(t1+7a)
N ciclos: Ty = C1 % e_fwntn =C1 % e—fwn(h—‘rnfd)

Donde 7,4 es el periodo amortiguado.
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Se puede observar que entre mds avance el tiempo, el desplazamiento en “’xira disminuyendo, por

lo que se cumple la siguiente igualdad:

Ty, Ol ke twnhi—twnnty

1> =
> X0 C1 % e~Swnla
xi — 6_£wntl_£wnn7d+§wntl
Zo
Tn connm, (2.110)
=€
Zo

In <xn> = —€wpnTy
o

El periodo amortiguado puede expresarse en funcion de la frecuencia de amortiguacion, la cual a su

vez esta relacionada con la frecuencia natural, por lo que se obtiene lo siguiente:

2 2
= — wi=wa(l—€)7 o = @.111)
Wy wn (1 — £2)2
Sustituyendo la ecuacion 2.109 en 2.108 se tiene:
T, Wpn2m
In <> =—f——— (2.112)
Zo wn(l - 52)5
Para factores de amortiguamiento ¢ << 1y aplicando un decremento logaritmico se tiene:
In <xn> ~ —27né
Zo
T
in <xn> ~ 2mng 2.113)
In <xo>
Tn
&= ™
Si se elige x, = %xo, se tiene:
In(2 0.1103
€= () _ (2.114)
2mn n

Esta aproximacion se considera buena cuando el nimero de ciclos en llegar a la mitad de xy es mayor
a 2. Algo importante de mencionar es que esta aproximacion es Util para calcular el coeficiente de
amortiguacion viscosa y no el de amortiguacion estructural o por histéresis. Por lo que se procede a

comparar la energia disipada por amortiguacion viscosa con la de amortiguacién estructural.

/Fest'ructural * dr = /Fviscosa * dx

Teniendo que la fuerza por amortiguamiento estructural y la fuerza por amortiguamiento viscoso

estan dados por:

Festructural = Kk x % B % szgn(x)x

Fviscosa = Cd *T
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Donde:

- k = Constante de rigidez.

- B £ Constante de amortiguacion estructural determinada empiricamente.

- sign(#) = Funcién signo que adquiere el valor de 1 para valores positivos del argumento, -1 para

valores negativos del argumento y cero cuando el argumento es cero.

Si se sustituyen las ecuaciones de fuerza dentro de la igualdad de energias y se toma a & =
xo * wy * Cos(wy, + @), se llega a la siguiente ecuacién que relaciona la constante de amortiguacion

viscosa con la constante de amortiguacién estructural.

_wn*Cd

b= k

2.19.4. Constante de rigidez

La constante de rigidez de un material proviene de las caracteristicas del mismo, es decir, si se
considera un resorte, su constante de rigidez estara dada por el didmetro de la espira, el nimero de
espiras, el dngulo y didmetro de la hélice, la longitud natural de este, el material, etc.. Por lo que se

han creado tablas con las ecuaciones para determinar una constante de rigidez equivalente.

Para fines de este documento, sélo se contemplard la férmula para constantes de rigidez para vigas

doblemente empotradas con una carga aplicada al centro de la misma.

192E171
b = 5

(2.115)

Donde:

- E £ Médulo de Young.
- I £ Momento de inercia.
- L £ Longitud de la viga.

2.19.5. Funcion de Transferencia
La funcién de trasferencia es una funcién que relaciona la respuesta de una variable del sistema

con la sefal de entrada o excitacion.

Si consideramos que la fuerza de excitacion de la ecuacién 2.108 es F'(t) = Fy* Sin(wet), donde

we €s la frecuencia de excitacion.

E
i+ 2wnd + w2k x = (°> Sin(wet) (2.116)
m
Aplicando la transformada de Laplace, se obtiene la respuesta de la variable X[s] del sistema:
s2 % X[s] — s % xg — Zg + 26wn (s * X[s] — x0) + w? * X[s] = o) _we (2.117)
" m /) s2 + w2
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La ecuacion anterior queda de la siguiente forma:

sX,+2iWnX,+X, Fo we
[s2+2Wns+Wn?] || m (s2+we?)[s?+2fWns+Wn?]

Respuesta en . .
. Respuesta en frecuencia Respuesta en frecuencia
Frecuencia

debido a condiciones iniciales Forzada

Figura 2.19.4: Partes de la respuesta en frecuencia de la variable x.

Por lo tanto, la funcién de transferencia queda de la siguiente forma suponiendo que las condicio-

nes iniciales son nulas:

F() We
_ Xl _ (m> (52 + 26wns + w2) (5% + we2)
=T &

Fi
082 4 w2

G[s] = <1> ( ! (2.118)

m ) (8% + 2wns + w?)

2.19.6. Soluciones de un sistema subamortiguado

Al vibrar una estructura, se producen formas o patrones llamados modos de vibracién. En genera,
todas las estructuras tienen mas de un modo de vibracion, por lo que es importante determinar la for-
ma de estos modos. La vibracidn de una estructura es siempre la combinacién de todos los modos de

vibracién, sin embargo, estos tienen un dngulo de desfasamiento entre ellos.

2.19.6.1. Solucion homogénea

Dicho lo anterior, se procederd a calcular los modos de vibracion. De la ecuacién 2.116 se puede

obtener la solucion homogénea x i del sistema debido a condiciones iniciales:

4 2bwn® +wixkax =0

xp = Clx et x Sin(wg * t) + C2 % t x e~ “nt x Cos(wy + t) (2.119)

2.19.6.2. Solucion no homogénea

INH = <FO> Sin(wet) (2.120)
m
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Si se aplica el método de operadores aniquiladores de manera inversa ya que se conocen que sus raices

de la z g son +we7, por lo tanto:
)\172 = j:we
N +whH) =0
(D2 + wz)xNH =0
iNg +wiing =0 (2.121)

Si se sustituye la solucién no homogénea en la ecuacién 2.121, se observard que si cumple con la

solucidn de la ecuacién. Por lo tanto, la solucidn y sus derivadas se puede representar de la siguiente

manera.
(wnu = Ax Sin(wet) + B = Cos(wet) | (2.122)
linn = Axwe x Cos(wet) — B xwe + Sin(wet) | (2.123)
Fng = —Axw?* Sin(wet) — B * w2 % Cos(wet) (2.124)

Sustituyendo las ecuaciones 2.122, 2.123 y 2.124 en 2.116, se obtiene lo siguiente:
—wW2(A * Sin(wet) + B * Cos(wet)) + 26wnwe(A ¥ Cos(wet) — B * Sin(wet))

+w2 (A% Sin(wet) + B x Cos(wet)) = (FO> Sin(wet)

m

Separando en partes:

[Sin(we)] — —w2A — 28wpweB + w2 A
[Cos(we)] — —w?ZB + 2bwpweA + w2 B

Lo anterior se puede representar de forma matricial:

wfl — wg —2fwpwe| |A %
2EWnwe w% — wg B 0

A la matriz formada por las frecuencias, la denominaremos matriz C, por lo que para obtener los
valores de A y B es necesario sacar su inversa. Dicho lo anterior el determinante de la matriz debe de

ser diferente de cero para tener inversa.
_ 4 2 2 4 2 2 2
detC = w,, — 2w,w, + w, + 4§ w,w;
Como el determinante es diferente de cero, el sistema de ecuaciones queda de la siguiente forma:

A
B

B 1 w2 —w?  2€wpwe %
(Wi + w?)? + (28wnwe)? | —26wnwe wh —w?Z| | 0

Obteniendo la solucién:

W2 — w?
A - @ (W% + wg)Q + (2§ane)2
B m | 28wnwe

(W% + W§)2 + (2‘£wnwe)2
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Una vez obtenidos los valores de A y B se puede calcular la amplitud de 1a respuesta:

F 1
Ampl =\/A2+ B2 =22 (2.125)

m o/ (Wh +w?)? + (26wnwe)?

También se puede obtener el dngulo de desfasamiento:

B 2EWnwe
¢p = arctan <A> = —arctan <u}§ci:2> (2.126)

2.19.7. Factor de amplificacion (M)

Si se compara la amplitud con la deformacién en el rango eldstico del material a una caga constante

(estatica), se puede obtener el factor de amplificacién.

F A F 1
Oest = =9 M = mpl M= <0) (k>
k Ocst m ) \Fo) \/(w} +w2)? + (26wnwe)?

M = (2.127)

2.19.8. Razon de frecuencia

La razén de frecuencia consiste en hacer la relacion de la frecuencia de excitacidn con respecto a

la frecuencia natural del sistema.

Q=2 (2.128)

Wn,

Por lo tanto el factor de amplificacién y el dngulo de desfasamiento se pueden representar de la si-

guiente forma:

M 1 (2.129)
V@ —02)? 4 (2c0)?
¢p = —arctan {12_6%2] (2.130)
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2.19.9. Grafica del factor de amplificacion vs la razon de frecuencia

M

5

4+

3,

2,

hS——-
: : : - e 0]
0.5 1.0 15 2.0 25 3.0

Figura 2.19.5: Gréfica de M vs Q2

Las graficas de acuerdo a su color corresponden a un valor de factor de amortiguamiento. Siendo

2
&=5(amarillo) , £=3(azul claro), £=2(café), & = 1(morado claro), £ \g(rojo), £=0.5(verde), £=0.3(café
claro) y £=0.1(azul marino).

De la grafica se delimitan zonas para un disefio seguro, siendo estas cuando 2 < 0.3 y cuando

Q > /2 ya que los factores de amplificacién tienden a 1 y 0, respectivamente.

2.19.10. Maxima amplificacion

Si la derivada parcial del factor de amplificacién con respecto al la relaciéon de frecuencias se
iguala a cero, se obtiene la médxima relacién de frecuencias. La cual si se sustituye en la férmula del

factor de amplificacién, se obtiene lo siguiente:

Qnaz = /1 — 282 (2.131)
1

264/1 — €2

Monaw = (2.132)

2.19.11. Factor de transmision de fuerza

El factor de transmision de fuerza T nos indica que tanta fuerza se va a transmitir de una base

hacia el sistema de estudio.

02./1+ (295)2 (2.133)
V(I = 02)? 4 (260)2 '

Ty =
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2.19.12. Grafica del factor de transmision de fuerza vs la razon de fre-

cuencia

Ty

Figura 2.19.6: Graficade T vs Q2

Las gréficas de acuerdo a su color corresponden a un valor de factor de amortiguamiento. Sien-

2
do £=2(rojo) , & = v/2(morado claro), &=1(verde claro), £ \Qf(café), £=0.5(café claro), £=0.4(verde),
£=0.3(morado), £=0.2(amarillo), £=0.1(azul claro) y £=0(azul marino).

De la grafica se delimitan zonas para un disefio seguro, siendo estas cuando 2 < 0.3 y cuando
Q = /2 ya que el factor de transmisién de fuerza tienden a 0 en el primer caso y en el segundo se
mantiene constante en cualquier factor de amortiguamiento. Se podria considerar en el disefio > /2

si el factor de amortiguamiento se encuentra por debajo de 0.2.

2.19.13. Muiltiples grados de libertad

Para entender como realiza el cdlculo de las frecuencias naturales un software de ingenieria, es
necesario imaginar a cada nodo como una masa, y a los elementos como los resortes y amortiguadores

que las mantienen interconectadas entre si.

Como se puede interpretar, entre mayor fina sea la malla, mayor sera la cantidad de ecuaciones a
resolver y mayor seran los grados de libertad del sistema. Por lo que, a continuacién se presentara un
sistema de 2 grados de libertad con el objetivo de brindar las bases para el cdlculo de las frecuencias

naturales y sus modos.
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L.

Figura 2.19.7: Sistema de dos grados de libertad

De la imagen anterior, se obtienen las siguientes ecuaciones:

miZ1 + Ci12q — Cg(ig — .fl) + kixp — kg(xg — :Cl) =0

moXs + Cz(ig — fbl) + kg(xg — 561) =0

El sistema anterior de ecuaciones se puede representar de forma matricial:

m 0 Z Ci1+Cy —Cyf |2 ki+ ke —k x 0
1 e 2 2 L [ he 2 1

0 mo flfz —02 CQ .%"2 —kg k‘g T2 0
De las matrices obtenidas, llamaremos matriz de inercia (M) a la matriz que contiene todas las
masas, matriz de amortiguamiento (C) a la matiz que contiene todas las constantes de amortiguamien-

to y matriz de rigidez (K) a la que contiene todas las constantes elasticas.

Si sabemos de la ecuacién 2.106 que la frecuencia depende de la constante de rigidez y la masa,
para este sistema de segundo orden se pueden obtener al realizar la siguiente operacién matricial
MK.

k1 +ky —ko

MoK — 1 mo O ki1 +ky —ko _ my mil
mimz | 0 my —ko ko ;kiz ﬁ

ma ma

Para determinar las frecuencias naturales es necesario determinar los eigenvalores con el det(\] —

M~'K) = 0.Y una vez obtenidos hay que sacarles raiz para obtener las frecuencias naturales, ya que
2

los eigenvalores son w;,.

- k1 + k2 —ko
ma mi
—k
" N\ — K2
mo mo

2.19.13.1. Modos de vibracion

También es importante determinar los eigenvectores ya que son los que determinan los modos de
vibracidén. Para determinar los eigenvectores sélo basta con resolver el siguiente sistema de ecuaciones

una vez que se hayan sustituido los eigenvalores en la matriz A\ — M ' K:
(M- M 1K) =0 (2.134)
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El sistema de ecuaciones quedaria de la siguiente forma, ya conociendo el eigenvalor de ;.

N k1 + ko —ko
1 my my I _ 0
;k2 A — ﬁ i) 0
mo ! mo

Una vez resuelto el sistema de ecuaciones se tendra el primer eigenvector, por lo que se procede a rea-
lizar lo mismo para obtener el segundo eigenvector. Existirdn tantos eigenvectores como frecuencias

naturales tenga el sistema.

Para finalizar, simplemente es necesario sustituir un eigenvector en la respuesta de un sistema
subamortiguado para obtener el primer modo de vibracidn. Si se sustituye el otro vector Se obtendra el

segundo modo de vibracidn y asi tantos eigenvectores tenga el sistema, tendrd de modos de vibracion.

T = Aywy, * Sin(wit + ¢p) (2.135)
X2

2.20. Manufactura

Para el proceso de fabricacion del CubeSat 2U se utilizaron ciertos procesos para la construccion
del mismo, dentro de ellos se encuentran el maquinado con fresadora CNC y convencional, doblado y
corte a laser. Sin embargo, es fundamental antes de realizar cualquier proceso, determinar el ajuste y

las tolerancias de nuestras piezas.

2.20.1. Ajustesy tolerancias

A la hora de fabricar piezas en serie es necesario controlar las dimensiones de las mismas. Sin
embargo, debido a las variaciones de los métodos de produccion resulta complicado mantener la di-
mension de disefio en las piezas. Por consiguiente, se establece una variaciéon maxima admisible lla-
mada tolerancia. Ademads, en el caso de que se desee ensamblar dos piezas, se debe determinar el tipo

de ajuste que se desea entre las piezas de acuerdo a su funcién.

Como consecuencia, la ISO ha establecido normas internacionales de ajustes y tolerancias. Dentro
de las cuales establece el término de calidad, para representar la mayor o menor amplitud de la tole-
rancia de acuerdo a la dimensiones de la piezas. A continuacién se muestra un tabla con las posibles

calidades de acuerdo a las dimensiones de la pieza.
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Tabla 2.20.1: Tolerancias fundamentales en micrémetros [21]

Mayorde | Hasta | 01 | O 1 2134|5678 9 10 | 11 | 12 | 13 14 15 16
0 3 03[05/08 |12 2 |3 |4 |6 |10|14| 25 | 40 | 60 | 100 | 140 | 250* | 400* | 600*
3 6 04106 1 | 15254 |5 |8 [12]18| 30 | 48 | 75 | 120 | 180 | 300 | 480 750
6 10 04106 1 [15(25]4 |6 |9 |[15/22)| 36 | 58 | 90 | 150 | 220 | 360 | 580 900
10 18 0508122 3|5 |8 1118|2743 | 70 |110| 180|270 | 430 | 700 1100
18 30 06| 1 | 15254 |6 |9 13|21 33| 52 | 84 |130|210|330| 520 | 840 1300
30 50 06| 1 | 15|25 4 |7 [11]16]25|39| 62 | 100 | 160 | 250 | 390 | 620 | 1000 1600
50 80 08 12| 2 | 3 |5 |8 |13/19|30|46| 74 | 120|190 | 300 | 460 | 740 | 1200 1900
80 120 1 |15(25| 4 | 6 |10]15|22|35|54| 87 | 140 | 220 | 350 | 540 | 870 | 1400 | 2200
120 180 1212 35| 5 8 | 12| 18|25 |40 | 63| 100 | 160 | 250 | 400 | 630 | 1000 | 1600 | 2500
180 250 2 | 3 |45 7 | 10| 1412029 |46|72|115| 185|290 | 460 | 720 | 1150 | 1850 | 2900
250 315 250 4 | 6 | 8 [12|16|23|32|52|81 130|210 | 320 | 520 | 810 | 1300 | 2100 | 3200
315 400 3 S5 |79 | 13|18]25|36/|57|89 (140|230 360|570 | 890 | 1400 | 2300 | 3600
400 500 416 | 8 | 10|15 (20|27 40|63 |97 | 155|250 | 400 | 630 | 970 | 1550 | 2500 | 4000

* Hasta 1 mm las calidades 14 a 16 no estdn determinadas.
La calidad se representa con las letras IT (International Tolerance) antes del nimero de la calidad, como por ejemplo IT6 (Calidad 6).

Ademas de la calidad, la ISO defini6 posiciones de las zonas de tolerancia para ejes y agujeros con
el objetivo de determinar el tipo de ajuste. En dichas posiciones, se denote con letras maytsculas las
posiciones relativas de la tolerancia para agujeros y con letras mintsculas las de los ejes. En seguida,

se muestran las figuras de las posiciones.
A
@

B

3
écn
t%éEFFFGG
Bupy g J o
W
da il LY

Linea caro

Figura 2.20.1: Posiciones relativas de tolerancias para agujeros [21]

w i

Figura 2.20.2: Posiciones relativas de tolerancias para ejes [21]
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De las figuras 2.18.1 y 2.18.2 se entiende por:
-Linea cero o linea de referencia: a la representacion de la dimension bésica (de disefio) de la pieza.

-Desviacion maxima o superior (positiva): es la diferencia algebraica entre la medida maxima que

puede tener la pieza y la bésica.

-Desviacion minima o inferior (negativa): es la diferencia algebraica entre la medida minima que

puede tener la pieza y la bésica.

De acuerdo a las figuras de las posiciones relativas, se puede observar que existen 28 posibles posicio-
nes para agujeros y 28 para ejes, lo que daria un total de 784 posibles combinaciones. Sin embargo,
lIa ISO determiné que estas combinaciones se pueden reducir a un menor nimero de acuerdo a su

aplicacion. A continuacidn, se muestra una imagen y una tabla de los ajustes preferentes.

|

Tober ancia del
aquEn

i
|

-

Jusgo mixmo
olerancia del e;e.‘. Juwegao mhima

Tamafio basico

F

Ajustes de Ajustes con
Ajustes con juege transicidn interferencia

Figura 2.20.3: Ajustes preferentes del sistema agujero [21]
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Tabla 2.20.2: Descripcién y aplicaciones de los ajustes preferentes [40]

Hll/cll Cl11/h11 | Movimiento grande, amplio: ajuste para tolerancias comerciales amplias o | Cojinetes en maquinaria agricola y doméstica, equipos de mineria, topes, pa-
para elementos exteriores. sadores.

H9/d9 D9/h9 | Movimiento libre: no debe emplearse cuando la precision sea algo esencial. | Cojinetes giratorios donde la velocidad de giro es mayor o igual a 600 R.P.M.,
Es adecuado para grandes variaciones de temperatura, velocidades de giro | soportes de ejes en grias, carretillas, transmisiones y maquinaria agricola.
elevadas, o presiones elevadas en la pieza macho.

H8/f7 F8/h7 | Movimiento limitado: para maquinas de precisién y para posicionamiento | Montajes deslizantes donde la velocidad es menor de 600 r/min, construccién
preciso en caso de velocidades moderadas y presion en la pieza macho. de maquinas herramientas de precision, partes de automotores.

H7/g6 G7/h6 | Ajuste deslizante: cuando no se pretende que las piezas se muevan libremente, | Collares de retencién, émbolos de frenos de aceite, acoplamientos de platillos
una respecto a la otra, pero pueden girar entre si y colocarse con precision. desembragables, bridas de centrar para tuberfas y vélvulas.

H7/h6 H7/h6 | Posicionamiento con juego: proporciona cierto apriete. Es adecuado para po- | Engranajes de cambios de velocidades, ejes de contrapunto, mangos de volan-
sicionar piezas estacionarias, pero pueden montarse y desmontarse facilmen- | tes de mano, columnas guia de taladros radiales, brazo superior de fresadoras.
te.

H7/k6 K7/h6 | Posicionamiento de transicion o ajuste intermedio: posicionamiento de preci- | Engranajes en husillos, poleas fijas y volantes en ejes, discos de excéntrica,
sién, es un compromiso entre el juego y la interferencia. manivelas para pequefios esfuerzos.

H7/m6 N7/h6 | Posicionamiento de transicion o ajuste intermedio: posicionamiento mds pre- | Casquillos de bronce, collares calados sobre ejes, pifiones en ejes motores,
ciso en el que se requiere y admite una interferencia mayor. inducidos en dinamos.

H7/p6* P7/h6 | Posicionamiento con interferencia: para piezas que requieran rigidez y alinea-
cién muy precisas pero sin requisitos especiales de presion en el agujero.

H7/s6 S7/h6 | Sin movimiento o fijo: para piezas de acero normales o ajustes forzados en | Casquillos de bronce en cajas, cubos de ruedas y bielas, coronas de bronce en
secciones pequeiias. Es el ajuste mds apretado admisible en piezas de fundi- | ruedas helicoidales y engranajes, acoplamientos en extremos de ejes.
cion.

H7/n6 U7/h6 | Forzado: para piezas que van a funcionar muy cargadas, para ajustes forzados
en los que las fuerzas de apriete requeridas no son factibles en la practica.

* Ajuste de transicin para tamafnos comprendidos entre 0 y 3mm

Las posiciones de tolerancia se ubican respecto a la linea de referencia conociendo la desviacion

fundamental . Para fines e este documento, sélo se mostrard la tabla de desviacién fundamental para

zonas de tolerancia de agujeros y ejes.

Tabla 2.20.3: Desviaciones fundamentales para zonas de tolerancia de agujeros [21]

Desviacién inferior Desviacién superior

Tamaiios basicos [mm] C D F G H K N P S U
0-3 +0.060 | +0.020 | +.0006 | +0.002 | O 0 -0.004 | -0.006 | -0.014 | -0.018
3-6 +0.070 | +0.030 | +0.010 | +0.004 | 0 | -0.001+0 | -0.008+0 | -0.012 | -0.019 | -0.023
6-10 +0.080 | +0.040 | +0.013 | +0.005 | 0 | -0.001+0 | -0.010+0 | -0.015 | -0.023 | -0.028
10-14 +0.095 | +0.050 | +0.016 | +0.006 | 0 | -0.001+0 | -0.012+0 | -0.018 | -0.028 | -0.033
14-18 +0.095 | +0.050 | +0.016 | +0.006 | 0 | -0.001+4 | -0.012+0 | -0.018 | -0.028 | -0.033
18-24 +0.110 | +0.065 | +0.020 | +0.007 | 0 | -0.002+4 | -0.015+4 | -0.022 | -0.035 | -0.041
24-30 +0.110 | +0.065 | +0.020 | +0.007 | 0 | -0.002+4 | -0.015+0 | -0.022 | -0.035 | -0.048
30-40 +0.120 | +0.080 | +0.025 | +0.009 | 0 | -0.002+4 | -0.017+0 | -0.026 | -0.043 | -0.060
40-50 +0.130 | +0.080 | +0.025 | +0.009 | 0 | -0.002+4 | -0.017+0 | -0.026 | -0.043 | -0.070
50-65 +0.140 | +0.100 | +0.030 | +0.010 | 0 | -0.002+4 | -0.020+0 | -0.032 | -0.053 | -0.087
65-80 +0.150 | +0.100 | +0.030 | +0.010 | 0 | -0.002+4 | -0.020+0 | -0.032 | -0.059 | -0.102
80-100 +0.170 | +0.120 | +0.036 | +0.012 | 0 | -0.003+4 | -0.023+4 | -0.037 | -0.071 | -0.124
100-120 +0.180 | +0.120 | +0.036 | +0.012 | 0 | -0.003+9 | -0.023+0 | -0.037 | -0.079 | -0.144
120-140 +0.200 | +0.145 | +0.043 | +0.014 | 0 | -0.003+9 | -0.027+0 | -0.043 | -0.092 | -0.170
140-160 +0.210 | +0.145 | +0.043 | +0.014 | 0 | -0.003+9 | -0.027+0 | -0.043 | -0.100 | -0.190
160-180 +0.230 | +0.145 | +0.043 | +0.014 | 0 | -0.003+9 | -0.027+0 | -0.043 | -0.108 | -0.210
180-200 +0.240 | +0.170 | +0.050 | +0.015 | 0 | -0.004+9 | -0.031+0 | -0.050 | -0.122 | -0.236
200-225 +0.260 | +0.170 | +0.050 | +0.015 | 0 | -0.004+§ | -0.031+d | -0.050 | -0.130 | -0.258
225-250 +0.280 | +0.170 | +0.050 | +0.015 | 0 | -0.004+6 | -0.031+0 | -0.050 | -0.140 | -0.284
250-280 +0.300 | +0.190 | +0.056 | +0.017 | 0 | -0.004+0 | -0.034+0 | -0.056 | -0.158 | -0.315
280-315 +0.330 | +0.190 | +0.056 | +0.017 | 0 | -0.004+6 | -0.034+0 | -0.056 | -0.170 | -0.350
315-355 +0.360 | +0.210 | +0.062 | +0.018 | 0 | -0.004+0 | -0.037+0 | -0.062 | -0.190 | -0.390
355-400 +0.400 | +0.210 | +0.062 | +0.018 | 0 | -0.004+0 | -0.037+0 | -0.062 | -0.208 | -0.435
400-450 +0.440 | +0.230 | +0.068 | +0.020 | 0 | -0.005+0 | -0.040+0 | -0.068 | -0.232 | -0.490
450-500 +0.480 | +0.230 | +0.068 | +0.020 | 0 | -0.005+0 | -0.040+0 | -0.068 | -0.252 | -0.540
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Tabla 2.20.4: Desviaciones fundamentales para zonas de tolerancia de ejes [21]

Desviacion superior Desviacion inferior
Tamafios basicos [mm] c d f g h k n p N u

0-3 -0.060 | -0.020 | -0.0006 | -0.002 | O 0 +0.004 | +0.006 | +0.014 | +0.018
3-6 -0.070 | -0.030 | -0.010 | -0.004 | 0 | +0.001 | +0.008 | +0.012 | +0.019 | +0.023
6-10 -0.080 | -0.040 | -0.013 | -0.005 | 0 | +0.001 | +0.010 | +0.015 | +0.023 | +0.028
10-14 -0.095 | -0.050 | -0.016 | -0.006 | 0 | +0.001 | +0.012 | +0.018 | +0.028 | +0.033
14-18 -0.095 | -0.050 | -0.016 | -0.006 | 0 | +0.001 | +0.012 | +0.018 | +0.028 | +0.033
18-24 -0.110 | -0.065 | -0.020 | -0.007 | 0 | +0.002 | +0.015 | +0.022 | +0.035 | +0.041
24-30 -0.110 | -0.065 | -0.020 | -0.007 | 0 | +0.002 | +0.015 | +0.022 | +0.035 | +0.048
30-40 -0.120 | -0.080 | -0.025 | -0.009 | 0 | +0.002 | +0.017 | +0.026 | +0.043 | +0.060
40-50 -0.130 | -0.080 | -0.025 | -0.009 | 0 | +0.002 | +0.017 | +0.026 | +0.043 | +0.070
50-65 -0.140 | -0.100 | -0.030 | -0.010 | 0 | +0.002 | +0.020 | +0.032 | +0.053 | +0.087
65-80 -0.150 | -0.100 | -0.030 | -0.010 | O | +0.002 | +0.020 | +0.032 | +0.059 | +0.102
80-100 -0.170 | -0.120 | -0.036 | -0.012 | 0 | +0.003 | +0.023 | +0.037 | +0.071 | +0.124
100-120 -0.180 | -0.120 | -0.036 | -0.012 | 0 | +0.003 | +0.023 | +0.037 | +0.079 | +0.144
120-140 -0.200 | -0.145 | -0.043 | -0.014 | 0 | +0.003 | +0.027 | +0.043 | +0.092 | +0.170
140-160 -0.210 | -0.145 | -0.043 | -0.014 | 0 | +0.003 | +0.027 | +0.043 | +0.100 | +0.190
160-180 -0.230 | -0.145 | -0.043 | -0.014 | 0 | +0.003 | +0.027 | +0.043 | +0.108 | +0.210
180-200 -0.240 | -0.170 | -0.050 | -0.015 | 0 | +0.004 | +0.031 | +0.050 | +0.122 | +0.236
200-225 -0.260 | -0.170 | -0.050 | -0.015 | O | +0.004 | +0.031 | +0.050 | +0.130 | +0.258
225-250 -0.280 | -0.170 | -0.050 | -0.015 | 0 | +0.004 | +0.031 | +0.050 | +0.140 | +0.284
250-280 -0.300 | -0.190 | -0.056 | -0.017 | 0 | +0.004 | +0.034 | +0.056 | +0.158 | +0.315
280-315 -0.330 | -0.190 | -0.056 | -0.017 | 0 | +0.004 | +0.034 | +0.056 | +0.170 | +0.350
315-355 -0.360 | -0.210 | -0.062 | -0.018 | 0 | +0.004 | +0.037 | +0.062 | +0.190 | +0.390
355-400 -0.400 | -0.210 | -0.062 | -0.018 | 0 | +0.004 | +0.037 | +0.062 | +0.208 | +0.435
400-450 -0.440 | -0.230 | -0.068 | -0.020 | 0 | +0.005 | +0.040 | +0.068 | +0.232 | +0.490
450-500 -0.480 | -0.230 | -0.068 | -0.020 | 0 | +0.005 | +0.040 | +0.068 | +0.252 | +0.540

2.20.2. Inserto en postes

Para ensamblar dos piezas que requieren un ajuste de interferencia, existe dos métodos para en-
samblarlas. El primer método consiste en la aplicacion de una carga axial; sin embargo, ésta puede
llegar a dafiar la pieza si no se realiza bien el procedimiento. El segundo método consiste en el calen-
tamiento o enfriamiento de las piezas para su montaje, lo que resulta menos perjudicial en las piezas,

por lo que result6 primordial este método en la construccion de la estructura del CubeSat 2U.

Si se considera un cilindro hueco conformado por un nimero infinito de cilindros huecos con
espesor infinitesimal. El cilindro infinitesimal, tiene un perimetro inicial (longitud inicial) de Ly =
7 * d y un perimetro final (longitud final) de Ly = 7w(d 4+ Ad) .

(&) Tamara inicial (b} Cilindro dilatado

Figura 2.20.4: Dilatacién de un cilindro hueco al calentarlo [40]
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La longitud final también se puede expresar de la siguiente manera:
Liy=7mxd+¢ (2.136)

Igualando las dos ecuaciones de longitud final se tiene que 7Ad = J, por lo que si se le sustituyendo

la ecuacidén 2.7, se llega a la siguiente ecuacion:
Ade = a* de * AT ey (2.137)

Dado que el inserto se requiere montar sin una fuerza axial, se debe cumplir que Ad,. sea mayor o
igual al apriete A, ... Entendiéndose por apriete a la diferencia entre la medida del agujero y del eje(
de un ajuste) cuando la medida del eje es mayor que la del agujero.

Por consiguiente, la diferencia de temperatura necesaria para poder realizar el inserto se determina

de la siguiente ecuacién:

A
ATy, > —2omes (2.138)
o *xd,.

2.20.3. Doblado

El doblado es una operacién relativamente sencilla que se utiliza para fabricar piezas que usamos
cotidianamente. Sin embargo, a pesar de que es una operacién relativamente sencilla, se tienen que

hacer algunos célculos para obtener los mejores resultados.

Cuando se realiza un doblez a una pieza, esta puede variar su longitud original, por lo que es
importante calcular la longitud de corte necesaria para tener un cierto dngulo de doblez (longitud de
estiramiento) y seguir manteniendo las dimensiones deseadas. Dicho lo anterior, es necesario calcular
la longitud de la fibra neutra, ya que en dicha fibra, la ldmina no presenta deformacion. Teniendo que
por encima o por debajo de esta fibra, el material sufre un estiramiento o compresion segiin como le

sea aplicada la fuerza [42].

Las medidas necesarias para le cdlculo de la longitud de estiramiento son las que se muestran a

continuacion:

| Le |

La

La

-+

Figura 2.20.5: Medidas de la pieza de doblado
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Donde:
- Ly £ Longitud de ala;
- L. £ Longitud de estiramiento;
- R £ Radio de flexién;

A ;.
- t = espesor de la Idmina

2.20.3.1. Radio de la fibra neutra

Durante el proceso de curvatura de la lamina, la fibra neutra se traslada ya sea hacia el lado exterior
del doblado o del interior dependiendo del radio de doblado. Por lo que, si el radio de doblado es menor
a cinco veces el espesor de la pieza de trabajo, la fibra neutra se traslada hacia el interior del doblado.

Calculandose el radio de la fibra neutra como:

{
Ry =Rp+ 3 (2.139)

Donde:
-Ry £ Radio de la fibra neutra.
-Rp £ Radio de doblado.

2.20.3.2. Longitud de flexion

Para calcular la longitud de flexién (Lp) en cualquier doblado, se tiene la siguiente férmula:

Lp =Ry *mx

(2.140)

«
180°

2.20.3.3. Tolerancia de doblado

La tolerancia de doblado es la longitud de material que se pierde debido a la compresién y de-
flexién que toma lugar durante el doblado. De acuerdo al libro de Mikell Groover [19], al realizar un
doblez, se produce una tolerancia que estd relacionada con el radio de curvatura y con el espesor de la

Idmina. La cual se calcula de la siguiente forma:

BA=r A

Tage (B + Kiat) (2.141)

Donde:

- BA £ Tolerancia de doblado;

- A 2 Angulo de doblez en grados medidos hacia el interior;
- R £ Radio de doblado;

- K, £ Factor de estirado;

- t £ Espesor de la 1amina
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El factor de estirado estd directamente relacionado con el espesor de la ldmina y el radio de doblez.
Si se cumple que R < 2t, entonces K,;,=0.33. Y en caso contrario de que R > 2¢, K4, = 0.5.

2.20.3.4. Fuerza de doblado

Para doblar la 1dmina, se cont6 con una dobladora manual, por lo que realmente no se puede tener
un control de la fuerza. Sin embargo se muestra la férmula para que el interesado de acuerdo a sus

recursos, pueda llevarlo en préictica.

Ky TS« W s t?

F
D

(2.142)

Donde:
- Ky £ es una constante que depende del proceso de doblado;
Para doblado en "V’ K3 = 1.33
Para doblado de bordes o pestafia Kp; = 0.33
- TS £ Resistencia a la traccién del material;
- W £ Ancho del doblado;

- D £ Distancia entre los apoyos o luz;

2.20.4. Fresado

El fresado es un proceso el cual se usa para manufacturar piezas que no se pueden rotar, es decir,
que la herramienta de corte (fresa) rota sobre su propio eje. Dicha herramienta tiene bordes cortantes

Ilamados hilos o gavilanes, los cuales ayudan a realizar el corte sobre la pieza a trabajar.
Para el proceso de fresado existen dos tipos bésicos de operaciones:

1. Fresado periférico:La principal caracteristica de esta operacién se basa en que la posicién del
eje de rotacién de la fresa es paralelo a la superficie que se desea maquinar.

—,:%3— %E -
[T e

1) {&) @ id)

Figura 2.20.6: Fresado Periférico: a)placa, b)ranurado, c)lateral y d)paralelo simultdneo [28]

2. Fresado en las caras o fresado frontal: Esta operacion se caracteriza porque el eje de la fresa es
perpendicular a la superficie a maquinar. En la siguiente figura se muestran distintos tipos de fresado

frontal.
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& & dhe Aiy Ay

Figura 2.20.7: Fresado frontal: a)convencional, b)frente parcial, c)terminal, d)perfiles, e)cavidades y f)contorno superficial [28]

A) Velocidad de corte:

Se define como la velocidad a la cual un punto de la herramienta de corte pasa sobre la pieza pasa en un
minuto. Existen velocidades de corte recomendadas para algunos materiales dependiendo el proceso
que se desea realizar. En la tabla siguiente, se muestran las velocidades de corte recomendadas.

Tabla 2.20.5: Velocidad de corte

‘ | Debastado | Acabado H Roscado ‘
| Material [ fUmin | m/min | ftmin | m/min [ ftmin | m/min |
Acero de maquina 90 27 100 30 35 11

Acero de herramienta 70 21 90 27 30

Hierro fundido 60 18 80 24 25
Bronce 90 27 100 30 25 8
Aluminio 200 61 300 93 60 18

B) Revoluciones por minuto(S):

Es importante calcular las revoluciones por minuto a las cuales se debe girar nuestra herramienta

de corte, dependiendo del proceso que se requiera realizar. La férmula para calcular las rpm es la

Vc[ f? ] * 12 [”j
g = Lmmn / (2.143)

T*d

siguiente:

Donde d corresponde al didmetro de la fresa de trabajo.
C)Avance por diente (fz):
Se define avance a la distancia que recorre la herramienta de corte por cada diente de la fresa. En

la siguiente tabla se muestran lo avances por diente recomendados para distintos materiales con el uso

de herramientas de alta velocidad.
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Tabla 2.20.6: D) Avance por diente

‘ | Debastado | Acabado ‘

Acero de midquina | 0.010-0.020 | 0.25-0.50 | 0.003-0.010 | 0.07-0.25
Acero de herramienta | 0.010-0.020 | 0.25-0.50 | 0.003-0.010 | 0.13-0.25
Hierro fundido 0.015-0.025 | 0.40-0.065 | 0.005-0.012 | 0.25-0.30
Bronce 0.015-0.025 | 0.40-0.065 | 0.003-0.010 | 0.07-0.25
Aluminio 0.015-0.030 | 0.40-0.075 | 0.005-0.010 | 0.13-0.25

E)Avance(F):

Se define avance a la distancia que recorre la herramienta de corte a lo largo de la pieza de traba-

jo por cada revolucidn de la fresa. El cual se calcula de la siguiente forma.

‘F:fz*S*z‘ (2.144)

Donde z corresponde al niimero de gavilanes o insertos.

F) Tiempo de maquinado:

Es el tiempo que indica cudnto tiempo serd necesario para maquinar una pieza y se calcula de la

siguiente forma:

_ longitud de corte

S x rpm

Los parametros, anteriormente mencionados, sirven para optimizar el tiempo de manufactura y dis-
minuir el desgaste de la herramienta de corte con la finalidad de poder realizar la mayor cantidad de

piezas en el menor tiempo posible.

2.20.5. Control Numérico Computarizado

Hoy en dia, las industrias se enfrentan a ciertos problemas como lo son:
= Mayor precisién en las piezas.

= Disefios cada vez mas complejos.

= Disminuir tiempos de produccion.

» Disminuir costos de fabricacion.

= Reducir tiempos de entrega.

= Formacién de personal cada vez mds experimentado.
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Dichos problemas han llevado al hombre a automatizar miquinas-herramientas tales como: fresadoras,
tornos, corte por laser, mecanizado hidrodindmico(Water-Jet, Impresién 3D, entre otras. Credndose asi

el control numérico computarizado (CNC).

El CNC es un tipo de control que se efectda a través de una computadora, a la cual se le dan
instrucciones o 6rdenes por medio de un programa. Dichas érdenes generalmente estin estandarizadas
por la EIA e ISO, las cuales agrupan estas instrucciones en funciones misceldneas (c6édigo M) y
funciones preparatorias (cddigos G). En el apéndice C, se muestran los significados de las letras dentro
de los programas CNC y los comandos para los cédigos G y M.
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Capitulo 3
Diseno de la estructura

ObjetiVO: Proporcionar el proceso de disefio del CubeSat 2U.

Alcance: Aplicar los conocimientos para el disefio de un CubeSat 2U.

3.1. Estructura del CubeSat:

La estructura de un CubeSat es el caparazén que brinda rigidez y sostén a todos los subsistemas
del mismo, para protegerlos contra las fuerzas, aceleraciones y vibraciones que se generan durante el
lanzamiento. Debido a esto, la estructura debe ser resistente, durable y por si fuera poco lo mas ligera
posible.

De manera general, las estructuras de los satélites se dividen principalmente en tres categorias:

1. Estructura primaria o principal: Esta estructura proporciona soporte a la carga ttil y a los
subsitemas del satélite. El fallo de esta estructura conduciria al colapso total del satélite.

2. Estructura secundaria: Conformada por el sistema de paneles solares y el de proteccion térmi-
ca. Dichos sistemas se unen a la estructura primaria de tal manera que si falla esta estructura
no genera el colapso de la estructura principal, sin embargo, puede tener un gran impacto en la

mision.

3. Apéndices flexibles: Son estructuras que se adjuntan a la estructura primaria tales como los

reflectores de antena y paneles solares.

Para fines de este documento, s6lo se disefiara la estructura primaria considerando el acoplamiento
de las tarjetas electrénicas (PCBs), paneles solares y antenas de acuerdo a las necesidades del proyecto
del LINX del ICN. La estructura fue disefiada en 4 piezas: carcasa, cubierta superior, cubierta inferior

y cubierta lateral.
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3.1.1. Carcasa

En el disefo de la carcasa, se tom6 como base un marco de 213.6[mm]*100[mm] para las caras
laterales del CubeSat. A dicho marco se le agregé una trabe intermedia (como se muestra en la figura
3.1.1) para fungir como guia para el hilo sujetador de antenas y a la vez para brindarle soporte a los

paneles solares.

Trabe 1
Columna 2 Columna 3
Trabe 2
213.6[mm]
Columna 1 Columna 4
Trabe 3
100[mm]

Figura 3.1.1: Marco base para las paredes de la carcasa del CubeSat.

Durante el disefio, se considerd la idea de agregar dos arriostramientos al marco con la finalidad
de brindarle mayor rigidez a la estructura, sin embargo, utilizando criterios ergonémicos y tomando
en cuenta al usuario potencial, se descart6 dicha idea con el objetivo de brindarle mayor espacio y una
mejor interaccion con el interior del CubeSat, disminuyendo asi también riesgos para la integridad de

la estructura durante la manipulacién de la misma.

Ademas, se buscé que la carcasa tuviera el suficiente espacio para que el usuario pudiera introducir
las manos dentro del CubeSat y asi poder tener un fécil acceso a los componentes electronicos del

mismo.

3.1.1.1. Espesor de la carcasa

Para el espesor de las paredes de la estructura, se tuvo que cumplir el requisito de que dentro de
la carcasa pudiera entrar un PCB104, cuyas dimensiones son de 90.17[mm]*95.89[mm]. No obstante,
las dimensiones maximas posibles del CubeSat son de 100[mm]*100[mm], por lo cual, sélo se podia
contar con un espesor de 2.055[mm] en dos paredes y uno de 4.915[mm)] en las otras dos (ver figura
3.1.2). En atencién a lo cual, se considerd el espesor més chico para que todas las paredes tuvieran
el mismo espesor y asi no variar el centro de masa del CubeSat. Ademds, el mayor espacio sobrante

entre el PCB y las paredes servird para poder pasar cables.
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) 2.055[mm]
z,lulss[mwr_ 95.89[mm] ]
I y

4.915[mm]

90.17[mm] 100[mm]

4.915[mm] |

100[mm]

Figura 3.1.2: Vista superior del CubeSat con un PCB104 en su interior, para determinar el espesor de las paredes disponible

Dado el espesor tan pequeiio de las paredes, se decidié manufacturar la carcasa de una ldmina,
doblada en 4, de un calibre cercano a los 2.055[mm] (calibre 14=1.9[mm]). Sin embargo, de acuerdo
a la maquinaria y herramientas disponibles no se pudo utilizar ese espesor, teniendo asi que el maxi-
mo espesor a usar permitido por la maquina era 1.2[mm] (calibre 18), lo cual contribuy6 a una mayor

holgura para el paso de cables.

A pesar de que en el disefio se pudo usar un espesor ain mas pequeflo, por fines de seguridad, se
decidié usar el maximo espesor posible (1.2[mm]) para proporcionar mayor resistencia a las columnas
y trabes (ver figura 3.1.1).

3.1.2. Cubierta lateral

Uno de los problemas que se presentaron al doblar la lamina fue que en el cuarto doblez se des-
cuadraban los demads dobleces debido a interferencias de la ldmina con partes de la dobladora. Asi
pues, se recurrié a separar la carcasa en 2 partes, credndose asi la cubierta lateral (ver figura 3.1.3).
Dicha cubierta se disefio con las mismas condiciones que las de la carcasa.

24[mm] 24[mm]
> <>

Cubierta Lateral

4

100[mm]

Carcasa

/

100[mm]

Figura 3.1.3: Vista superior de la carcasa dividida en dos.
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Es importante destacar que la creacion de la cubierta lateral aument6 el espesor de una pared a
2.4[mm)], por lo cual se colocé en uno de los dos espacio de 4.915[mm] (ver figura 3.1.2) para evitar
cualquier interferencia con los PCBs. Quedando asi un espacio entre los PCBs y la cubierta lateral de
2.515[mm].

3.1.3. Cubierta superior

La cubierta superior del CubeSat fue disefiado con el propdsito de soportar las antenas desplega-
bles (UHF y VHF) y brindar el espacio oportuno para una buena transmision de datos de la antena
GlobalStar, la cual estara montada sobre un PCB al interior del CubeSat. Adicionalmente, la cubierta

superior se disefio para cumplir con las especificaciones mecanicas de CubeSats 2U (ver seccién 2.7).

Para el acoplamiento de las antenas UHF y VHF con la cubierta superior, se realizaron una se-
rie de pequenos agujeros de 1/8”, colocados a cierta distancia entre ellos, con la finalidad de evitar
cualquier interferencia de las antenas con los rieles del CubeSat, los del P-POD y los agujeros en la
carcasa disefiados para servir de guia al hilo que mantendra las antenas pegadas a la misma.

Como medida ergondmica, se disefiaron unos agujeros con cierta geometria para colocar la tuerca
y rondana dentro de la cubierta y asi el usuario no tuviera la necesidad de estar quitando o poniendo
tuercas y rondanas en el interior del CubeSat, lo que podria llevar al usuario a provocar la ruptura de

un panel solar o algin cable e inclusive que el mismo se lastime.

De igual forma, se realizaron otros cuatro agujeros de 1/8para la colocacién de 4 postes sobre los

cuales fueron montados los PCBs.

Con la finalidad de optimizar la unién de la cubierta superior con la carcasa, disminuir la masa
en la cubierta superior y garantizar una buena recepcion y transmision de la antena GlobalStar, se le
realizé un desbaste cuadrado de 78.8[mm]*78.8[mm] sobre el centro de la cubierta con un radio de
30[mm] en cada esquina. Dicho radio se dio con el objetivo de disminuir la concentracién de esfuerzos
en la cubierta superior. De manera similar, se realizé un desbaste de 4[mm] sobre la cara superior de
la cubierta, dejando cuatro postes de 8.5[mm]*8.5[mm]*4[mm] en cada esquina de la cubierta para
dar la geometria de los rieles del CubeSat (ver Figura 2.7.2).

3.1.4. Cubierta inferior

Al igual que en la cubierta superior, para la cubierta inferior se consideraron los agujeros de los
postes que sostendran a los PCBs y los agujeros disefiados ergondmicamente para la tuerca y la ron-
dana. A diferencia de la cubierta superior, no fue necesario el acoplamiento de antenas por lo que
para disminuir la masa, se le realizé un agujero rectangular de 83.96[mm]*82.8[mm] con un radio

de 30[mm)] en las esquinas, sobre el centro de la cubierta. En la cara de la cubierta que da al interior
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del CubeSat, se realizaron dos agujeros, de 4.175[mm] de didmetro, a contra esquina para colocar dos
pequeiios vastagos con resorte los cuales activardn el deployment switch (ver especificacién 19 de la

seccion 2.7).

En la cara de la cubierta que da al exterior del CubeSat, se realizé un desbaste de 6|mm], dejando
cuatro postes de 8.5[mm]*8.5[mm]*6[mm] en cada esquina de la cubierta para definir la geometria de
los rieles del CubeSat. Asi mismo, se realizaron los agujeros de 1/8¢orrespondientes a los resortes de

separacion y a los switch de despliegue indicados en la figura 2.7.4.

Las medidas de los desbastes cuadrados de las cubiertas surgieron, a parte de las necesidades de
las antenas, debido a que es recomendable para una buena unién entre piezas, que exista una relacion

de la longitud de sujecién entra las piezas de como minimo de 3 a 5 veces el didmetro del perno.

3.1.5. Poste y herramienta

Con la finalidad de poder extraer todos los PCBs del interior del CubeSat 2U, se disefiaron unos
postes de 1/8”, a los cuales se les realizara un inserto de un tubo de didmetro exterior 1/4” y didmetro
interno 1/8”. Asi mismo, para poder extraer los PCBs se disefi6 una herramienta ergonémica, la cual

sujetard los cuatro postes por medio de chavetas de 1/16”.

3.2. Seleccion de material

De acuerdo a las especificaciones mencionadas en la seccién 2.8, los materiales permitidos para
manufacturar un CubeSat son las aleaciones de aluminio 7075, 6061, 5005 y 5052. Sin embargo, los
dos tltimos fueron descartados debido a que resultaron dificiles de encontrar en el mercado mexicano,
lo que ocasionaba que los costos aumentaran debido al envio. Los dos restantes se encontraron en el
mercado mexicano, sin embargo, de acuerdo a sus propiedades mecénicas, la aleacién 7075 resulta-
ba ser la mejor opcion, en cuestion dureza y resistencia. Pero debido a fines de este documento en
cuestion econdmica, se eligié la aleacion 6061 ya que resulté méds econémica y cumplia con los re-

querimientos de resistencia.

En el mercado se puede encontrar relativamente facil la aleacién de aluminio 6061-T6, donde T6
indica que se le dio un tratamiento térmico (temple) el cual aumenté su resistencia a la deformacion.
Dicho lo anterior, se muestran las propiedades de la aleacién de aluminio 6061-T6 y su composicién

quimica.
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Tabla 3.2.1: Propiedades Al 6061 [6]

\ Densidad | 27g/em® |
Dureza Brinell 95
Resistencia tltima 310[MPa]
Resistencia a la cedencia 276[MPa]
Elongacion a la falla 12 %
Médulo de elasticidad 68.9[GPa]
Resistencia a la traccion con muescas 324[MPa]
Resistencia dltima en agujeros 607[MPa]
Resistencia a la cedencia en agujeros 386[MPa]
Radio de Poisson 0.33
Resistencia a la fatiga 96.5[MPa]
Magquinabilidad 50 %
Moédulo al corte 26[GPa]
Resistencia al corte 207[MPa]
‘ Resistividad eléctrica ‘ 3.99¢5[Q — cm] ‘
Coeficiente de expansién térmico | 25.2[u/m —° C]
Calor especifico 0.896 J/g —° C
Conductividad térmica 167 [W/m-K]
Punto de fusién 582-652°C'
Sélido 582°C
Liquido 652°C'

Tabla 3.2.2: Composicién quimica del Al 6061 [6]

Al 95.8-98.6
Cr 0.04-0.35
Cu 0.15-0.4
Fe Maix. 0.7
Mg 0.8-1.2

Mn Maix. 0.15
Si 0.4-0.8

Ti Mix. 0.15
Zn Mix. 0.25

3.3. Fuerzas sobre el CubeSat 2U

Con el fin garantizar el correcto funcionamiento de la estructura, es necesario determinar las fuer-
zas a las cuales va a estar sometida durante el lanzamiento. Dicho lo anterior y de acuerdo a las

especificaciones del lanzador para cargas menores a 4, 000[lb](ver figura 2.10.1), el CubeSat debe so-
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portar una aceleracién lateral de 3g y una vertical de 8.5g.

Como criterio de seguridad, se disefié con base en la mdxima masa posible de un CubeSat (2.66[kg])
y considerando 1g de aceleracién extra, tanto lateral como vertical, con la finalidad de asegurar la es-

tructura en caso de que se lleguen a superar esas aceleraciones.

Para el disefo, se consider6 a la aceleracion de la gravedad como g = 9.81 {@2} obteniendo los
s

siguientes magnitudes de fuerzas:

-Fuerza vertical (F):

Fy = m* a, = 2.66[kg] * 9.5+ 9.81 [TQ} = 247.90[N] 3.1)
S
-Fuerza lateral (F):
Fy = m+a; = 2.66[kg] + 4% 9.81 [@2} — 104.38[N] (3.2)
S

Puede resultar complicado determinar la forma de aplicacion de la fuerzas sobre el CubeSat, esto
es, si estas se aplican en el centro de masa o sobre las caras del CubeSat. Sin embargo, si se busca
el equilibrio dindmico con el principio de D’ Alambert, se puede deducir que la resta de las fuerzas
externas totales del cuerpo menos las fuerzas inerciales debe de ser igual a 0. De modo que si se
calcula la fuerza generada debido a la aceleracién de 4g como el producto de la masa del CubeSat por
la aceleracion, obtendremos la fuerza inercial (F}), por consiguiente, el calculo de las fuerzas externas

€S

For—F,=0
For—ma=20

F.r =ma

Demostrado lo anterior, se determiné que las fuerzas se pueden aplicar sobre las caras externas del
CubeSat.

3.3.1. Fuerzas sobre las columnas

Considerando que la fuerza vertical del CubeSat, se aplica sobre el centroide de la cara superior,

se puede determinar la fuerza aplicada sobre cada columna mediante ecuaciones de equilibrio estético.

En la siguiente figura, se muestra el diagrama de cuerpo libre de la cara superior del CubeSat.
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Figura 3.3.1: Diagrama de cuerpo libre de la cara superior

Dado que la cara superior del CubeSat es simétrica, se puede determinar que FC1=FC2=FC3=FC4=FC,

por lo tanto, se obtuvo la siguiente ecuacion de equilibrio:

Y Fy=-FV +4FC =0 (3.3)
FC = % _ 247-79[]\7] — 61.98[N] (3.4)

3.3.2. Fuerzas sobre las trabes
Similar al cdlculo de la fuerza de cada columna, se realiza el mismo procedimiento para las trabes.

CASO A CASOB
1 p

hFI’S Fl -

213.6[mm]

213.6[mm]

Figura 3.3.2: Diagrama de cuerpo libre de una cara lateral del CubeSat

De la figura 3.3.2 se observan dos casos. El caso A indica el diagrama de cuerpo libre de la cara
lateral completo y el caso B es una propuesta a la solucién de la indeterminacién del sistema del caso

A. Por consiguiente, se procedi6 a resolver el caso B.

Para calcular el momento con respecto a un punto en tres dimensiones, es necesario determinar

los vectores de las fuerzas y los vectores de posicion de estas con respecto al punto deseado.

La férmula para determinar el momento es:

M=RxF (3.5)
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De manera que, se calculd lo siguiente:
Fuerzas representadas como vector:

—

_FT1=(O’ 07 _FTl)
_Fry=(0, 0, -FT3)
_Fr=(0, 0, -FT5)

Posiciones de las fuerzas con respecto al punto E:

"Ryt =(106.8[mm], 50[mm], 0)
-}Ei (0,0, 0)
“Rprs,=(213.6[mml, 0, 0)
-Rprs,=(106.8[mm], 100[mm], 0)

Posiciones de las fuerzas con respecto al punto I:

"Ry, =(0, -50[mml, 0)

Ry =(-106.8[mml, -100[mm], 0)
“Rpr3,=(106.8[mm], -100[mm], 0)
“Rprs,=(0, 0, 0)

Capitulo 3. Diserio de la estructura

Sélo se determinaron las posiciones de las fuerzas con respecto a los puntos E e I dado que con

los demds puntos se llegé a las mismas ecuaciones.

3.3.3. CasoB

Las ecuaciones de equilibrio en el caso B, son las siguientes:

S Fy=F — FTi — FT% - FT5 = (0,0,0)
— _ = = —
Zm = Rpy,; X 1?} — Rpr3, X Fr3s — Rprs, x Frs = (0,0,0)

— _—
Zm: Ry, x F — Rprs, X Frs — Rprs, x Frrs = (0,0,0)

Resolviendo, se llega a lo siguiente:

> ME = (5218.92 — 100R5, —11147.6 + 213.6R3 + 106.8R5, 0)[N * mm] = (0,0,0)

Z Ml = (—5218.92 + 100R1 + 100R3, —106.8R1 + 106.8R3, 0)[N * mm] = (0,0, 0)

Obteniendo que R1=R3=26.09[N] y R5=52.19[N].Como se puede observar las fuerzas de reaccién

sobre las trabes 1 y 3 resultan igual debido a que la cara lateral del CubeSat es simétrica.
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3.4. Esfuerzos sobre el CubeSat

Una vez determinadas las fuerzas que son aplicadas al CubeSat, se calcularon los esfuerzos late-

rales y verticales de acuerdo a la ecuacién 2.1.
-Esfuerzo vertical sobre el CubeSat (ov):

Siendo el drea de aplicacién de la fuerza £, igual a 100[mm]? — 78.8[mm]|?2.

B —247.9[N]
~ 100[mm)? — 78.8[mm)?

oy = —0.065[M Pa] (3.6)

-Esfuerzo lateral sobre el CubeSat (o):

Siendo el drea de aplicacion de la fuerza f; igual a 213.6[mm] * 8.5[mm] * 2+ 83[mm](12.85[mm| +
17[mm] + 11.85[mm)).

B —104.38[N]
 213.6[mm)] * 8.5[mm)] * 2 + 83[mm](12.85[mm] + 17[mm] + 11.85[mm))

= —0.015[M Pd]
(3.7)

o}
-Esfuerzo vertical sobre las columnas (o.):
Teniendo que las columnas tiene un 4rea transversal de 8.5[mm]*1.2[mm]+7.3[mm]*1.2[mm)].

B —61.98[N]
~ 8.5[mm)] * 1.2[mm)] + 7.3[mm] x 1.2[mm)]

= —3.27[M Pd] (3.8)

Oc

-Esfuerzo lateral sobre la trabe superior (trabe 1 de la figura 3.1.1) (os):

Teniendo que la trabe superior tiene un drea transversal de 15.05[mm]*9.4[mm].

B —926.09[N]
~ 15.05[mm)] * 9.4[mm]

= —0.18|M Pd] (3.9)

Ots

-Esfuerzo lateral sobre la trabe intermedia (trabe 2 de la figura 3.1.1) (o¢int):

Teniendo que la trabe intermedia tiene un 4rea transversal de 17[mm]*1.2[mm].

—52.19[N]
17[mm] * 1.2[mm)]

= —2.56[M Pd] (3.10)

Otint =
-Esfuerzo lateral sobre la trabe inferior (trabe 3 de la figura 3.1.1) (o¢inf):

Teniendo que la trabe intermedia tiene un 4rea transversal de 13.05[mm]*6.8[mm].

—926.09[N]
13.05[mm] * 6.8[mm]

= —0.29[M Pa] 3.11)

Otinf —

El signo negativo en los esfuerzos indica compresion.
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3.5. Deformacion en el CubeSat 2U

De la figura 2.9.4 y de la tabla 3.2.1, se obtiene el rango de temperaturas del peor caso durante el
vuelo y el coeficiente de expansién térmico, respectivamente. Por consiguiente, de la ecuacion 2.8 se

obtiene:

-Deformacion vertical de las columnas (J.):

_ —3.27[M Pa] % 188.9[mm]

1
b = 85° —20°)) % 25.2x 1070 | — | % 188.9
68900[M Pal + ) * * [OC} * [mim] (3.12)
= 0.3[mm]
-Deformacion de la trabe superior(Jss):
—0.18[M Pal) * 83[mm) 6|1
Ops = 85° — 20° 25.2 %10 — | *83
! 68900[M Pal + )+ * °C * 83[mm] (3.13)
= 0.14]mm]
-Deformacion de la trabe intermedia(d¢int ):
—2.56[ M Pa) * 83[mm) 6|1
Oint = 85° — 20° 25.2 %10 — | *83
font 63900[M Pa] + ) *25.2% o) * 88lmm] (3.14)
= 0.13[mm]
-Deformacion de la trabe inferior(d;):
—0.29[M Pa) * 83[mm) 6|1
Oy = 85° — 20° 25.2 %10 — | *83
! 68900 Pa] T ))*25.2% oc | * 83lmm] (3.15)
= 0.14]mm]

De los resultados se puede observar, que las deformacién en la columna es mayor que la de las
trabes. Ademds la deformacién de cada trabe fue practicamente la misma. Esto debido a que la de-
formacién, de las columnas y trabes, causadas por los esfuerzos es insignificante a comparacién de
la deformacién térmica. Motivo por el cual no se consideré la deformacién multiaxial. Ademads, es
importante decir que a pesar de haber usado el caso critico de temperaturas, la deformacién en la

estructura es pequefia.

3.6. Diseno de columnas

En el disefio, las columnas se calcularon con longitud igual 188.9[mm], distancia desde donde
termina la cubierta superior hasta el inicio de la cubierta inferior sin considerar la trabe intermedia,
para analizar el caso mds critico. Ademads, las columnas se consideraron con el minimo ancho posi-

ble (8.5[mm]), correspondiente al ancho especificado de los rieles (ver figura 2.7.2), con la finalidad
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ergondmica de brindarle el mayor espacio posible de interaccién al usuario con el interior del CubeSat.

0=3.27[MPa]
I F
: Y 8.5[mm]
| I 1.2[mm]
0.015[Mpa] M— 1=188.9[mm]
= 8.5[mm]
refx
— « -
= 1.2[mm]
A 4
0=3.27[MPa]

Figura 3.6.1: Columna sometida a compresién y su seccién transversal

En la figura 3.6.1, se observan los esfuerzos que actian sobre la columna y la seccion transversal
de la misma. Esta columna también se puede analizar como una viga doblemente empotrada debido
a la fuerza lateral distribuida uniformemente. Dicho lo anterior se procedid a realizar los siguientes

calculos.

3.6.1. Centroide

Para calcular la ubicacién del centroide en la direccion y, se procedi6 a dividir el 4rea transversal
en dos rectdngulo como se muestra en la figura 3.6.1 y se procedi6 a llenar la siguiente tabla:

Tabla 3.6.1: Centroide columna

Figura | ximm] | ylmm] | Afmm?] [ x*Afmm?] | y*Afmm®]

0.6 3.65 8.76 5.26 31.97
2 4.25 79 10.2 43.35 80.58
> = 18.96 48.61 112.55

_ S(yxA)  112.55[mm?]
Ye= 7SS4 T 18.96[mm?]
S(wxA)  48.61[mm?]

S>A  18.96[mm?]

= 5.936[mm] (3.16)

= 2.56[mm] (3.17)

Te =

3.6.2. Momento de Inercia

De las ecuaciones 2.11 y 2.12 se obtiene lo siguiente:
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Tabla 3.6.2: Momento de inercia de la columna

1 1.2 7.3 38.90 2.29 8.76 84.84
2 8.5 1.2 1.22 1.96 10.2 40.40

S = | 12524

3.6.3. Razon de esbeltez

Para la razén de esbeltez es necesario primero calcular el radio de giro:

_[125.24[mm?*]

188.9[mm)
Sy = —F—
2.57[mm]

Como la razén de esbeltez es mayor a 10, se considera la columna como una columna larga. Atin si se

Por lo tanto:
=73.49 (3.19)

utiliza la longitud efectiva (L. r)de la tabla 2.16.1, se considera como una columna larga.

3.6.4. Carga critica

De la ecuacidn 2.51 se obtiene que la carga critica es.

P 47268900 M Pa] * 125.24[mm*]
o (188.9[mm)])?

= 9546.8[N] (3.20)

Para obtener el esfuerzo critico con el cual la columna fallard por pandeo, se divide la carga critica
entre el drea transversal de la columna.

9546.8[N]

o= 2O 50310 p 3.21
7 18.96[mm?] [M Pal G2

Como se puede ver, dicho esfuerzo supera la resistencia dltima a la traccion, por lo que la columna

fallaria antes por compresion que por pandeo.

3.6.5. Fuerza distribuida, fuerza equivalente y fuerza de reaccion
Para calcular la fuerza distribuida a lo largo de la columna, es necesario multiplicar el esfuerzo

lateral anteriormente calculado (seccién 3.4) por el ancho de la columna (a..).

N
q=or *ac. = 0.015[M Pa] x 8.5[mm] = 0.13 [] (3.22)
mm

Para obtener la fuerza equivalente, se multiplica la fuerza distribuida por la longitud de la columna.

N
Foy=0.13 [} + 188.9[mm)] = 24.56[N] (3.23)
mm
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La fuerza de reaccion es la mitad de la fuerza equivalente como se mencioné en la ecuacién 2.15.

_ 24.56[N]
- 2

R = 12.29[N] (3.24)

3.6.6. Momento flector en empotramiento

Dela ecuacion 2.34 se obtiene:

5 12.29[N] * (188'92[mm]>2 0.13 {NZJ . (188'92[7”7”])3

M, =
188.9[mm)] 2 6 (3.25)

= 387.11[N * mm]

3.6.7. Diagrama de fuerza cortante, momento flector, pendiente de la
viga y deflexion

De las ecuaciones 2.16, 2.17, 2.22 y 2.23 se obtienen las siguientes graficas.

VN Diagrama fuerzas cortanies Diagrama pendiente de la viga
#(rad)
h‘g 267(N) 0.0008(rad)

[ _
~— t / ’\
. o oone [
N 94.45(mm) [ 94.45(mm) \
' 50 \.:.s ' % ' E = 5 \ Xx(mm).
\ ) 00 50
~ [
.\“H. 0.0005 lr \
. N {
~ [ \
L

X{mm)

—12.267(N) ® 5.0008(rad)
Diagrama momento flector Diagrama fiexion de la viga
M[N mim) 193.827(N mm) y(mm) 94.45(mm)
'/’-_- i --HH‘“ ¥ 50 ?3: 150 x(mm)
l o} |
/ | 9.4.45(mm) : | ,
= P  X{(mm), ; \\\ } /
) \ ™ | y
hY
. f _ !
- / \ . [ \ | ,f/
/ AN wEaE , | {{
200 / I \ | /.-‘
/ \ oosf \ I/J
Y/ \ t }
<0 @ 38T.11(N mm) - 387.11(N mm) aosf o
= 0.05(mm)

Figura 3.6.2: Diagramas de la columna

En la figura 3.6.2, se observa que la columna estard sometida a una fuerza cortante maxima de

12.267[N], un momento flector mdximo de +193.83[N*mm] y una méxima deflexién de -0.05[mm].
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3.6.8. Maximo esfuerzo normal debido a flexion

Para el caso del maximo esfuerzo de tension y compresion debido a flexion, se utilizard como
distancia y, la distancia del centroide del drea transversal hasta las fibras externas, respectivamente
(ver figura 3.5.1).

-Esfuerzo de tension debido a flexion:

My 193.83[N * mm] * (—5.936[mm])

= _ =9.19|MP 2
O flex(t) Iz 125.24[mm?] 9.19] al (3.26)
-Esfuerzo de compresion debido a flexion:
M 193.83|N 2.564
O flea(e) = — b = — 9383IN x mm] « (2.564/mm]) _ g 07001y (3.27)

Iz 125.24[mm4]

Ademas de este esfuerzo, es necesario contemplar el esfuerzo normal debido a traccién sobre la co-

lumna, el cual es el esfuerzo anteriormente calculado como esfuerzo vertical sobre las columnas.

Por lo tanto, el esfuerzo normal debido a flexion y tensién es de:

11 = Oy + O frea(y = —3.27[M Pa] + 9.19[M Pa] = 5.92[M Pa] (3.28)
012 = Oy + O flen(c) = —3.27[M Pa] — 3.97[M Pa] = —7.24[M Pa] (3.29)

Es importante resaltar que la aceleracién de 4g también es aplicada sobre la otra cara de la colum-
na, por lo que se debe contemplar. Dicho esto y debido a que la columna es simétrica, si se realizan
los calculos para el otro lado de la columna, se obtendria el mismo resultado, por lo tanto, si se aplica
el principio de superposicion se pueden sumar los dos efectos.

En la siguiente figura se muestra la linea AB (verde) indicando la zona donde el principio de
superposicion se puede aplicar. Observando que el principio sélo aplica para distancias por encima
de los ejes neutros y que la maxima zona donde se encuentra la concentracién de esfuerzos es en la

esquina externa de la columna (punto A).

Eje neutro 2

I
—

= (B

® Concentracion de esfuerzos 5.936[mm]

Figura 3.6.3: Concentracion de esfuerzos debido a las cargas en ambas caras de la columna.
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Teniendo asi que justo en la esquina externa de la columna, el esfuerzo de compresion debido a

flexion se multiplique por dos. De modo que los esfuerzos quedan de la siguiente manera:

011 = 5.92[M Pd] (3.30)
Ot = Oy + 20 flea(c) = —3.27[M Pa] — 2 * 3.97[M Pa] = —11.21[M Pa] (3.31)

3.6.9. Momento de area

8.5[mm]

1.2[mm]

7:3[mm] 5.936[mm]

Ref

—>
1.2[mm]

Figura 3.6.4: Area utilizada para calcular el momento de 4rea del esfuerzo cortante maximo

De la si figura 3.6.4, se marcé con azul el édrea utilizada para calcular el momento de édrea del

maximo esfuerzo cortante.

~5.936[mm)]

=2x A
Q=zx 5

% (5.936[mm] * 1.2[mm]) = 21.14[mm?] (3.32)

3.6.10. Esfuerzo cortante maximo

En la figura 3.5.2 se muestra que la maxima fuerza cortante es de 13.23[N], sin embargo, por tener
el efecto de la otra carga lateral se obtiene una fuerza cortante equivalente de ambas fuerzas igual a

18.71[N], por consiguiente, el esfuerzo cortante maximo es:

V*Q  12.27[N]*21.14[mm?]
txlz  1.2[mm] * 125.24[mm4]

Tmazxz =

= 1.73[M Pd (3.33)

En este caso, el esfuerzo cortante calculado resulta no ser el maximo esfuerzo cortante, debido a
que falta considerar el efecto de la carga aplicada sobre el otro lado de la columna. De la figura 3.6.3,
se muestra el punto B donde se presenta la méxima concentracién de esfuerzos cortantes. Por lo tanto,

se procede a calcular el esfuerzo cortante en ese punto y realizar la superposicion de las cargas.

-Momento de area en la concentracion de esfuerzos cortantes
1.2
Q = zx A= (7.3[mm] — 5.936[mm] + ?) % (8.5[mm] * 1.2[mm]) = 20.03[mm?3]  (3.34)
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-Esfuerzo cortante en la concentracion de esfuerzos

VeQ _, . 12.27[N] * 20.03[mm3]
txIz = 1.2[mm] * 125.24[mm?]

= 3.26[ M Pa) (3.35)

Tmaz = 2 %

Por lo tanto, dado que este esfuerzo es mayor que el calculado en la ecuacion 3.33, el maximo

esfuerzo cortante es 3.26[MPa].

3.6.11. Estado de esfuerzos

Existen puntos de interés en donde la columna sufre una mayor concentracién de esfuerzos. Los
puntos de mayor interés se encuentran en los empotramientos, no obstante, dado que la columna es
simétrica sélo bastard con conocer los esfuerzos de un empotramiento. Por lo que en este caso, los
puntos a analizar son los puntos C y D de la figura 3.6.5; los cuales corresponden al esfuerzo de com-

presion y de traccion, respectivamente.

Para determinar el estado de esfuerzos en los puntos C y D es necesario obtener el esfuerzo cor-

tante cuando x = 0:
12.27[N]

= —————— = 0.65|[MP 3.36
T = 18,96 [mm?] 0.65[M Pa] (3.36)
Eje neutro oy=11.21]|MPa] oy=5.02[MPa]
7/
S— —  Txy=0.65[MPa]

0.015[MPa]

Punto Punto
L-188.9[mm] C

D
Hy=0.65[MPa]  fem— A —
v I l

oy=11.21[MPa] 0oy=5.92[MPal

=
=
=

Figura 3.6.5: Puntos de concentracién de esfuerzos en la columna.

3.6.12. Esfuerzos principales en el punto C

-Esfuerzos principales

—11.21[MP —11.21[M Pa] \*
01,09 = 0 5 [ q + \/(0 5 [ a]> + 0.65[M Pal? (3.37)
o1 = 0.04[M Pa] (3.38)
o9 = —11.25[M Pal (3.39)
-Orientacion de los esfuerzos principales
2% 0.65[M Pal

1
0, = -arctan (

= 3.14° 3.40
5 1)) (G40

0— (—11.21[M Pa
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-Esfuerzo cortante maximo

2
Trmas = \/<0 - 11'221[MP“]> + 0.65[M Pa]? = 5.64[M Pal (3.41)

-Orientacion del cortante maximo
0 — (—11.21[M Pa))
2 % 0.65[M Pal]

1
0s = §arct(m (— ) = —41.69° (3.42)

3.6.13. Esfuerzos principales en el punto D

-Esfuerzos principales

92[M P 92[M Pa) 2
vy = VEREME[(OSSMPY o garpg: s
o1 = 5.99]M Pa] (3.44)
o9 = —0.07[M Pal (3.45)
-Orientacion de los esfuerzos principales
1 2% 0.65[M Pal
= - — < | = —6.19° 4
0, 2arctan <O — 5.92[MPa}> 6.19 (3.46)
-Esfuerzo cortante maximo
04 5.92[M Pa] \ ?
Tmax = \/<w) + 065[]\4PCL]2 = 303[MPCL] (3.47)

-Orientacion del cortante maximo
0 — 5.92[M Pal
2 % 0.65[M Pal

De los esfuerzos principales obtenidos para el punto C y D, se observé que ninguno se acercé al limite

1
0s = iarctcm <— > = 38.81° (3.48)

de cedencia del Al 6061-T6, por lo tanto, para determinar si la columna resistiria, se utilizé un criterio

de fluencia para materiales dictiles.

3.6.14. Ciriterio de fluencia

Para determinar si era segura la columna, se selecciond el criterio de esfuerzo cortante miximo
debido a que es un criterio mas conservador. De modo que, al sustituir el esfuerzo de cedencia del
AL6061-T6 de la tabla 3.2.1 y el el esfuerzo cortante maximo de la ecuacién 3.41 en la ecuacion 2.17,

se obtuvo lo siguiente:

276[M Pa)

5.64[M Pa) < (3.49)

Como el esfuerzo cortante mdximo no fue mayor a la mitad del esfuerzo de cedencia, entonce la
columna es segura, teniendo un factor de seguridad para las columnas de:
276[M Pa]

F.S. =
5 5.94[M Pa]

=46.4 (3.50)
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3.7. Diseno de las trabes

Para el disefio de las trabes, se realizaron los calculos para cada una y se observé que la trabe
intermedia es la que presenta mayores esfuerzos y deflexiones. Por lo que s6lo se muestran los célculos
para la trabe intermedia. En la figura 3.7.1, se muestran los esfuerzos que actian sobre la parte superior
de la trabe y la seccion transversal de la misma. Como se vio anteriormente en el disefio de la columna,
las trabes también se pueden analizar como columnas y como vigas. De manera que para el disefio de

las trabes, se siguié el mismo procedimiento que el de las columnas.

0.015[MPa]
refy

[ 17[mm]
e —1_‘.'
refx

Figura 3.7.1: Esfuerzos sobre la trabe intermedia y su seccidn transversal

0=2.56[MPa]

L=83[mm)]

3.7.1. Centroide

Dado que es un rectangulo, su centroide se ubica justa a la mitad de todas sus dimensiones:

T = 17[7;“”] = 8.5[mm] (3.51)
Yo = m = 0.6[mm)] (3.52)

3.7.2. Momento de Inercia
Ya que es un rectangulo, su momento de inercia se calcula con le ecuacién 2.11.

17[mm] * (1.2[mm)])3

_ _ 4
Iz = 0 = 2.448[mm"] (3.53)
3.7.3. Razon de esbeltez
S, = 83[mm] — 239.6 (3.54)
2.448mm?*]
17[mm] * 1.2[mm)]

Como la razén de esbeltez es mayor a 10, se considera a la trabe como una columna larga. Atn si se

utiliza la longitud efectiva (L) de la tabla 2.16.1, se considera como una columna larga.
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3.7.4. Carga critica

P 47268900[ M Pa) * 1.224[mm]
o (83[mm)])?

Para obtener el esfuerzo critico con el cual la columna fallard por pandeo, se divide la carga critica

= 966.57[N] (3.55)

entre el area transversal de la columna.

966.57[N]

17[mm] * 1.2[mm)]

= 47[M Pa (3.56)

Ocr =

Como se puede ver dicho esfuerzo es muy pequeiio por lo que el material puede llegar a fallar por

pandeo antes que por compresion.

3.7.5. Fuerza distribuida, fuerza equivalente y fuerza de reaccion
Para calcular la fuerza distribuida a lo largo de la columna, es necesario multiplicar el esfuerzo

lateral anteriormente calculado (seccién 3.4) por el ancho de la trabe.

g = 0.015[M Pa] * 17[mm] = 0.26 {N] (3.57)

mm

Para obtener la fuerza equivalente, se multiplica la fuerza distribuida por la longitud de la columna.
N
F., =0.26 [} * 83[mm| = 21.58[N] (3.58)
mm

La fuerza de reaccion es la mitad de la fuerza equivalente como se mencioné en la ecuacién 2.15.

_ 21.58[N]

R 2

= 10.79[N] (3.59)

3.7.6. Momento flector en empotramiento

tozop e (S a0 X (SHnl)

M. — _ mm 2
83[mm] 2 6 (3.60)

= 149.26 [N * mm]

3.7.7. Diagrama de fuerza cortante, momento flector, pendiente de la
viga y deflexion

De las ecuaciones 2.16, 2.17, 2.22 y 2.23 se obtienen las siguientes graficas.
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Diagrama fuerzas cortanies S(rad) Diagrama pendiente de la viga
V(N)
..Mo-m“\"] .. .O.BBE’frad]
~ 0.000} .
™~ 0.004F
. E 41.5(mm)
T 41.5(mm) i s s A egmm)
—_— i M .._._-.\. i . :u_ . . n _.l” x(mm) B\ 20 4 =] g0
20 0 \\H 9 3 os0zb\ /
™~ oo0sf \
N N /
- : bt -0.007 (rad)
- 10.79(N)
MIN mm) Diagrama momento flector Diagrama flexion de la viga
_ ?’4.63{1\! mim) y(mmy) 41.5(mm)
— | ~ B ’ bttt (MM
i \ = ° - /
|
|
‘J‘ - - x(mm) 0.05 \\\ I /
41.5(mm) ) \ } /
°t \ 10} \ | /
\ \ ! /
\ o }
\
150 = 149.26(N mm) - 149.26(N mm) -
0.20 =0.191(mm)

Figura 3.7.2: Diagramas de la trabe intermedia

En la figura 3.7.2, se observa que la columna estard sometida a una fuerza cortante maxima de

10.79[N], un momento flector maximo de +74.63[N*mm] y una maxima deflexién de -0.191[mm)].

3.7.8. Maximo esfuerzo normal debido a flexion

-Esfuerzo de tension debido a flexion:

My _ _ T4.63[N x mm] * (—0.6[mm)])

=— = 18.29[M P 3.61
7 flex(t) Iz 2.448[mm1] [MPa] 3-61)
-Esfuerzo de compresion debido a flexion:
M 4.63[N :
My T 63[N * mm] * (0.6[mm)) — _18.20[M Pa] (3.62)

flexte) = 7T, 2.448[mm?|

Ademads de este esfuerzo, es necesario contemplar el esfuerzo normal debido a traccidn sobre la trabe
intermedia, el cual es el esfuerzo anteriormente calculado como esfuerzo lateral sobre la trabe inter-
media (ec. 3.10).

Por lo tanto, el esfuerzo normal debido a flexién y tension es de:

o1 = —2.56[M Pa] + 18.29[M Pa] = 15.73[M Pa] (3.63)
012 = —2.56[M Pa] — 18.29[M Pa] = —20.85[M Pa] (3.64)

117



Capitulo 3. Diserio de la estructura

3.7.9. Momento de area

17[mm]

1.2[mm]

z
¢ refx

Figura 3.7.3: Area utilizada para calcular el momento de 4rea del esfuerzo cortante méximo

De la si figura 3.7.3, se marcé con azul el drea utilizada para calcular el momento de 4rea del
méximo esfuerzo cortante.
0.6[mm]

Q=zxA= 5

% (0.6[mm)] * 17[mm)]) = 3.06[mm?°] (3.65)

3.7.10. Esfuerzo cortante maximo

o V«Q  10.79[N] * 3.06[mm?’|
Mtk Iz 17[mm] * 2.448[mm?

= 0.79[M Pa (3.66)

3.7.11. Estado de esfuerzos

Los puntos de mayor interés se encuentran en los empotramientos, no obstante, dado que la trabe
es simétrica s6lo bastard con conocer los esfuerzos de un empotramiento. En este caso, los puntos a
analizar son los puntos E y F de la figura 3.7.4; los cuales corresponden al esfuerzo de compresion y

de traccidn, respectivamente.

Para determinar el estado de esfuerzos en los puntos E y F es necesario obtener el esfuerzo cortante

cuando x = 0: 10.79[N]
y = _ = 0.52[M P 3.67
Tay 17[mm] % 1.2[mm] [M Pa] (367)

OTZO.BS[MI’H] oy= 15.?3[MPa]

0.015[MPa]

— ™y= 0. 52[MPa]

.\

WZD.BS[MPa] oy= 15_73[MPa]

™y= 0.52[MPa] 4—

Figura 3.7.4: Puntos de concentracion de esfuerzos en la trabe intermedia.
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3.7.12. Esfuerzos principales en el punto E

-Esfuerzos principales

01,02 =

0—20.85[MPa) , \/ (o — 20.85[M Pa]
2 >

o1 = 0.013[M Pd]
o9 = —20.86[M Pal

2
) + 0.52[M Pa)?

-Orientacion de los esfuerzos principales

2 % 0.52[M Pal B o
0— (—20.85[MPa])> =143

1
0, = iarctcm <

-Esfuerzo cortante maximo

—20.85[M Pa] \*
Tmax = \/<0 0 825[ a]> + 052[MPCL]2 = 1044[MPG]

-Orientacion del cortante maximo
1 0 — (—20.85[M Pa))
0, = —arct —
s T garaan ( 2+ 0.52[M Pa

> = —43.57°

3.7.13. [Esfuerzos principales en el punto F

-Esfuerzos principales

01,02 =

0+15.73[MPa) , \/(0 + 15.73[M Pad]
2 2

o1 = 15.75[M Pa]
o9 = —0.02[M Pa]

2
) + 0.52[M Pa)?

-Orientacion de los esfuerzos principales

1
0, = -arctan (

2% 0.52[MP
: * 0.5 [ a]]>:_1‘890

0 — 15.73[M Pa

-Esfuerzo cortante maximo

15.73[M Pa) \ 2
Tmaz = \/<0 R 723[ a]> +0.52[M Pa]* = 7.88[M Pa]

-Orientacion del cortante maximo
0 — 15.73[M Pal
2 % 0.52[M Pa)

1
0, = iarctan <— > =43.11°

(3.68)

(3.69)
(3.70)

(3.71)

(3.72)

(3.73)

(3.74)

(3.75)
(3.76)

(3.77)

(3.78)

(3.79)

De los esfuerzos principales obtenidos para el punto E y F, se observé que ninguno se acercé al limite

de cedencia del Al 6061-T6, por lo tanto, para determinar si la trabe intermedia resistiria, se utilizé un

criterio de fluencia para materiales ductiles.
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3.7.14. Ciriterio de fluencia

Para determinar si era segura la trabe intermedia, se selecciond el criterio de esfuerzo cortante
maximo debido a que es un criterio mds conservador. De modo que, al sustituir el esfuerzo de cedencia
del AL6061-T6 de la tabla 3.2.1 y el el esfuerzo cortante maximo de la ecuacidn 3.88 en la ecuacion
2.17, se obtuvo lo siguiente:

276[M Pa]

10.44[M Pa] < ==

(3.80)

Como el esfuerzo cortante maximo no fue mayor a la mitad del esfuerzo de cedencia, entonce la trabe
es segura. Sin embargo, se calculd el esfuerzo critico (47[MPa]) en el cual puede llegar a fallar la trabe
por pandeo. De tal forma que, el factor de seguridad dado el maximo esfuerzo de la ecuacién 3.72 que
debe soportar la trabe es:

po _ ATIMPa)

=t _99 3.81
20.86[M Pa] (3-81)

Dicho factor de seguridad es bastante aceptable.

3.8. Tornillos

En el disefio del CubeSat, se utilizaron pernos para evitar la necesidad de realizar roscas en las
piezas del mismo. Esto con el fin de evitar que las rosca sufra desgaste o fatiga por el uso y roce.
Ademads, se evito la creacion de rosca en las piezas del CubeSat con el objetivo de que sélo se des-
gastaran los pernos y las tuercas, ya que son mas faciles de remplazar a diferencia de tener que volver
a manufaturar la pieza o en un caso menos grave, realizar pequefias modificaciones al disefio de la
pieza.

En la siguiente tabla, se muestran los pardmetros seleccionados para el tornillo del perno.

Tabla 3.8.1: Especificaciones del tornillo usado

Tornillo Unién La unién debe de ser semipermanente o desmontable por facilidad del usuario.
Rosca normalizada UNS Fécil obtencion en el mercado.

Avance Rosca simple Evitar el rdpido aflojamiento durante vibraciones.

Rosca Derecha Aspectos psicosociales.

Didmetro nominal 1/8” Medida comercial mas pequefia de facil acceso .

Cuerda Basta No existe comercialmente una cuerda mds fina que sea facil de encontrar.

Ajuste Clase 2A Las tolerancias son muy pequefias por lo que tiene buena precision .

Designacion de rosca | 1/8740 UNC 2A 1/2” | Comercialmente f4cil de encontrar
Cabeza Plana Ranurada Herramienta para ator‘nillar y desatornillar comiin ademds de que se necesita econ-
der la cabeza del tornillo con avellanados.
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3.8.1. Analisis elastico para la seleccion de los tornillos de unién

Para el analisis, se representard de manera esquematica la unién de las piezas del CubeSat. En la

figura 3.10.1, se puede apreciar la unién de dos ldminas mediante pernos.

Lamina

Perno

I[: -'.|M| WY
e

F

—
I -'.|M|

Figura 3.8.1: Fuerza externa (Fe), debido a la sujecion de dos ldminas por medio de un perno

Si se analiza el CubeSat en cada cara lateral, tenemos que las piezas estdn sujetas por cuatro
pernos. Dichos pernos estardn sometidos a una fuerza de traccién generada por la fuerza lateral de la

ecuacion 3.9. De modo que si se utiliza la ecuacion 2.52, se obtiene lo siguiente:

_ 104.38[N]

. 1 ~ 26.1[N]  (porperno)

3.8.2. Calculo de la constante elastica de las piezas a unir

En el caso del CubeSat, el drea de las partes a unir es grande, por lo que:

B(d)
ke=dxE.xAxe L

0.63616 (ooo:azm) 3.82)
= 0.0032[m)] * 68900[M Pa] + 0.7967 * e 0.0024[m]
— 411.34 [MN]
m

En este caso no se usa la ecuacion 4.18 debido a que las piezas son del mismo material.
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3.8.3. Constante elastica del perno

Para el caso del perno, dado que es de aluminio, se tiene que no estd roscado entre arandelas, por

lo que la constante eléstica se calcula de la siguiente forma:

AxEp
kb_( Lp )

<7r(0.0032[m])2

4

> + 68900[ M Pa] (3.83)

0.0024[m]

= 230.87 [W]

m

3.8.4. Fuerza minima de apriete

Una vez calculadas las constante, se calculé la fuerza minima de apriete, considerando la cons-

tante de proporcionalidad como un factor de seguridad igual a 1.5.

k
Fmin:NsepFe ( - )

ke + kp
MN
411.34 []
= 1.5 % 26.1[N] T m — (3.84)
411.34 [] + 230.87 []
m m
= 25.08[N]
3.8.5. Fuerza maxima o total
Una vez calculada la fuerza minima de apriete, se calculé la fuerza maxima o total.
Ky
Fy=F+F———
bt it Le (kc T kb)
230.87 [MN]
m (3.85)

— 25.08[N] + 26.1[N]

(411.34 [Aﬁq +230.87 [Aﬁv])

— 34.46[N]

3.8.6. Esfuerzo cortante en los filetes de una rosca

Para calcular esfuerzo cortante maximo en los filetes del tornillo y de la tuerca con didmetro no-
minal igual a 1/8[in], un paso de 40 hilos por pulgada y un factor de seguridad de 1.5, se realizaron

los siguientes calculos:
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3.8.6.1. Calculo del paso de rosca UNS

._
=
.
=,
—

B _ 1fin] ,
p= N, 40 = 0.025[in]

3.8.6.2. Calculo del maximo nimero de filetes del tornillo en contacto con la rosca

i)
L =[N
p  0.025[in]
Considerando que la tuerca y el tornillo no esta perfectamente maquinado, se eligié que el nimero
de filetes del tornillo en contacto de la rosca fuera la mitad del mdximo nimero de filetes que puede

haber en contacto,es decir, ny = 2.5.

3.8.6.3. Calculo del esfuerzo cortante maximo del tornillo y de la tuerca

Para calcular el esfuerzo cortante mdximo, es necesario calcular primero el 4rea tanto del tornillo

como de la rosca.

-Area del tornillo:

Es necesario calcular el didmetro menor o de raiz del tornillo (ver figura 2.17.1), ya que en ese didme-

tro es donde se presentan los esfuerzos cortantes en los filetes.

1.299038
Ny,
1.. 1.299038 (3.86)

=gl -—¢

= 0.0925[in] = 2.35[mm]

d. =d

Apg = Wdr(Wip)nf
= 7 % 0.0925[in] (0.8 * 0.025[in])2.5
= 0.0145[in?%] = 9.37[mm?]

- Area de la tuerca:

En este caso el didmetro a utilizar es el didmetro nominal, que corresponderia al didmetro de raiz

de los filetes de la rosca.
1
Apat = md(Wop)ny = 7 * g[z'n](o.gs % 0.025[in])2.5 = 0.022[in?] = 13.94[mm?]
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3.8.6.4. Calculo de la fuerza maxima en el perno con un factor de seguridad

Fraz = 1.5 % Fyy = 1.5 % 34.46[N| = 51.69[N]

3.8.6.5. Calculo del esfuerzo cortante maximo en los filetes

-Esfuerzo cortante maximo en los filetes del tornillo

Fy  51.69]N]
= =——— " =552[MP 3.87
Tsba = A T 9.37[mm?] [M Pa] (3.:87)
Esfuerzo cortante maximo en los filetes de la tuerca
F 1.69|N
b _ SLOIN] 3.71[M Pa] (3.88)

Osbat = A 13.94[mm2]

3.8.7. Cargas en los pernos

3.8.7.1. Traccion inicial conocida

Para el caso del CubeSat, se disefi¢ para una traccién inicial conocida. De modo que, el par de

apriete minimo necesario para los pernos del CubeSat sin lubricacion es:
T, = K; xd* F; = 0.21 x 3.175[m] % 25.08[ N| = 16.72[N * mm] (3.89)

Y el apriete maximo con un factor de seguridad de 0.9, con el fin de evitar que las piezas se sepa-

ren €s:

Tinaz = Ki % d % 0.9 % Fypy = 0.21 % 3.175[mm] % 0.9 x 51.69[N| = 31.02[N * mm] (3.90)

Es importante sefialar que el factor de seguridad es menor a uno, ya que para que sea factor de seguri-

dad, el apriete debe ser menor al maximo.

3.8.7.2. Esfuerzo de apriete

Para los pernos del CubeSat, el esfuerzo inicial se calcul6 de la siguiente manera:

a) Calculo del diametro de paso (ver figura 2.17.1)

0.649519 1 0.649519
=d— ———— = -[in] — ———— = 0.109[in| = 2. 91
d,=d N, 8[m] 0 0.109[in] 76[mm] (3.91)

b) Calculo del area de esfuerzo a traccion con el resultado d, de la ecuacion 4.29

2 2
A" <dp —i—dT) T <2.76[mm] + 2.35[mm]> — 5.13[mm? (3.92)

4 2 4 2
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¢) Calculo del esfuerzo inicial

Fi _ 25.08[N]

o
Se observa que el esfuerzo de apriete es muy bajo por lo que el material de los tornillos (aluminio)
soportard las fuerzas de traccién debido a las fuerzas a las que estard sometido el CubeSat.
3.8.7.3. Resistencia del perno

Dicho lo anterior, se procedi6 a calcular el factor de seguridad para los pernos:

a) Calculo del factor de seguridad por traccion estatica

ke + ky
k'bFe

Np = (0,47 — F) (

MN MN
411.34 | —— | +230.87 | —
= (276[M Pa] = 5.13[mm?] — 25.08[N]) [ m ] [ m ]

m

MN
230.87 [} % 26.1[N]

= 147.59

b) Calculo del esfuerzo cortante normal por perno

Para el célculo del esfuerzo cortante, tenemos que actiia la fuerza vertical del CubeSat sobre todos

los pernos por lo tanto:

WV 247.90[N]
™ 164 wd?2  47(2.35[mm])? 357\ M Pal (3:93)

Es esta caso se toma como 16 veces el area debido a que son 4 pernos por cara y como son 4 caras, se

tiene un total de 16 pernos.

¢) Calculo del esfuerzo cortante debido a torsiéon por perno

16T 31.02[N % mm]

= = =0.761|M P 3.94
T 16nd3  w(2.35[mm]?) [MPal (3:94)
d) Calculo del esfuerzo cortante total por perno
Ttot = Tn + 7t = 3.57[M Pa] + 0.761[M Pa] = 4.33[ M Pa] (3.95)
e) Calculo del factor de seguridad para cortante estatico:
276|M P
N, = Qv _ 2OMPd] _ . o, (3.96)

Tiot  4.33[M Pal

La resistencia del perno debe ser la adecuada, por lo que el factor de seguridad debe de ser mayor o

igual al admisible, por lo que se calcula el factor de seguridad total.
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g) Calculo del factor de seguridad total:

1 1 71/2
N =
147.592 + 63.742

= 58.52 (3.97)

Como se puede observar, el factor de seguridad es muy grande, lo que indica que si se utilizan torni-
llos de aluminio 6061 bajo las condiciones de fuerza de apriete y traccién anteriormente calculadas,

resistiran sin problemas.

3.9. Tolerancia agujeros
Para la tolerancia los agujeros, de la tabla 2.20.2 se eligi6 un ajuste H7/h6. Y dado que el eje es de
1/8[in], de la tabla 2.20.1 para la calidad 6 se obtienen 8 micrémetros. Y de la tabla 2.20.3 se obtiene

una desviacién de O[mm]. Por lo tanto la dimension del agujero quedaria de 3.175[mm]+0.008[mm]
=3.183[mm].

3.10. Inserto de postes

Para insertar los poste se defini6 de la ta tabla 2.20.2 un ajuste de H7/u6. obteniendo de la tabla

2.20.1 para calidades 6 y 7, una tolerancia de 8 y 12 micrémetros respectivamente.

De la tabla 2.20.3 y 2.20.4 se obtiene una desviacién de O[mm)] para el agujero y de una desviacion

inferior de 0.023[mm)] para el eje.

Teniendo como resultado:

Agemin = 0.011[mm] Apmix = 0.031[mm]

Linea de referencia %

0.012[mm]

0.00&[mm] E[:g‘i}:\ ele‘ :::ij

3.175[mm]

Figura 3.10.1: Diagrama de ajuste y apriete del inserto

Por lo tanto:
S 0.031
"= 25.2[u/m —° O] x 3.175[mm]

AT, = 390.55°C (3.98)
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3.11. Manufactura

3.11.1. Doblado

Al realizar un doblado de una lamina, hay que considerar que depende mucho del espesor de la
misma , ya que al doblar la 1dmina, el radio interno queda del espesor de la misma y el externo queda

de 2 veces el espesor de ésta.

3.11.1.1. Radio de la fibra neutra

Dicho lo anterior, el radio de la fibra neutra queda:

Ry = 1.2[mm] + 12[3"‘”” = 1.6[mm] (3.99)

3.11.1.2. Longitud de flexion

Para un angulo de 90 grados se tiene:

o

180°

Lp = 1.6[mm] * 7 * = 2.51[mm]

3.11.1.3. Tolerancia de doblado

Dado que el radio de doblado es menor a 2 veces el espesor R < 2t, el factor de estirado serd
igual a 0.33.

A
BA—7T18OO

= 7r198000 (L.2[mm] + 0.33 x 1.2[mm]) (3.100)

= 2.51[mm]

(R + Kpgt)

3.11.1.4. Longitud de estiramiento

Por consiguiente, si se desea que la carcasa del CubeSat tenga las longitudes de la figura 3.1.3.
L. = 24]mm] + 100[mm] + 100[mm] + 100[mm] + 24[mm]| — 4 x BA = 337.96[mm] (3.101)

Por lo tanto se necesita una ldmina que tenga de largo 337.96[mm] y como se comenté anteriormente,

en la seccién de la carcasa, una altura de 213.6[mm].

3.11.1.5. Dobleces

Es necesario marcar a que distancia se tienen que marcar los dobleces.
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Doblez 1:
2.51
Ly = 24mm] — 22 oo 245 1mm)
Doblez 2:
Lo = Ly + 100[mm)] — 2.51[mm] = 120.235
Doblez 3:
L3 = Ly 4+ 100[mm] — 2.51[mm] = 217.725[mm)]
Doblez 4:

Ly = L3 + 100[mm] — 2.51[mm)] = 315.215[mm]

3.11.2. Fresado

3.11.3. Revoluciones por minuto

. . . t t
Para el aluminio, se tiene una velocidad de corte de 200 [f} y 300 [f] para desbaste y
min min
acabado, respectivamente. Por lo tanto las revoluciones por minuto son:

3.11.3.1. Cortador de 1/2[in]

Desbaste
200 [ft} «12 Bﬂ .
S = mn — 1528 [—] (3.102)
. min
7% —[in]
2
Acabado
300 [ﬂ} «12 m] o
S = ml - 2292[ , ] (3.103)
min
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3.11.3.2. Cortador de 1/8[in]

Desbaste '
200[ Jt } %12 [}Z] o
S = mn - — 6112 [— ] (3.104)
. min
7% —[in]
8
Acabado .
300[ It } %12 [;ﬂ o
5 = mn — 9168 [—] (3.105)
. mn
T % g[m]

3.11.4. Avance

Para el aluminio, se tiene una un avance por diente de 0.4 [ } para un desbaste

13|
. . diente} _y diente
y acabado respectivamente. Y dado que se eligieron fresas de 4 gavilanes.

3.11.4.1. Cortador de 1/2[in]

Desbaste
mm mm
F=04 [ ‘ } + 1528[rpm] * 4 = 2444.8 [—] (3.106)
diente min
Acabado
mm mm
F=0.13 [ , } +2292[rpm)] * 4 = 1191.84 { , } (3.107)
diente min
3.11.4.2. Cortador de 1/8[in]
Desbaste
mm mm
F=04 [ , } % 6112[rpm] * 4 = 9779.2 [—] (3.108)
diente min
Acabado
mm mm
F =013 [ , } + 9168[rpm] + 4 = 4767.36 [—} (3.109)
diente min






Capitulo 4
Resultados

Objetivo: Analizar los resultados obtenidos de los andlisis estaticos, dindmicos y de la manufac-

tura.

Alcance: Determinar las posibles mejoras y perspectivas futuras.

4.1. Analisis MEF

Para el andlisis MEF se disefié el modelo como un sélido a pesar de que se pudo haber disefiado
como un shell, esto fue debido a que un shell realiza simplificaciones y para fines del documento,
se requeria que no se perdieran detalles en los agujeros que meten complejidad al modelo en ciertas

partes de la estructura durante el andlisis.

El mallado se hizo con elementos 3D tetraédricos(10) dado que la estructura se disefié como un
s6lido. Para la seleccién del tamaiio del elemento se realiz6 con base a los agujeros y el espesor de la
lamina. En el caso de los agujeros, se busco que por lo menos que existieran 5 elementos 3D por un
cuarto de la circunferencia, es decir 20 elementos 3D por circunferencia para que el mallado alrededor
de los agujeros se acercara lo més posible a la circunferencia. En el mallado del FEM que se hizo a la
estructura, los elementos 3D alrededor de los agujero quedé como se muestra en la siguiente imagen.

Figura 4.1.1: Elementos 3D alrededor de un agujero de la estructura
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El tamafio del elemento quedd con base al espesor de la carcasa, ya que el espesor es de 1.2[mm)],
se buscé que por lo menos existieran 3 nodos en esa zona, dando origen al tamafio del elemento de
0.6[mm]; sin embargo, el equipo utilizado para realizar el analisis no pudo resolver para ese tamafio de
elemento por lo que de manera iterativa se llegé a un tamafio de elemento de 0.7[mm]. Dicho tamafo

cumplié con los requisitos de por lo menos tener 3 nodos como se muestra a continuacion.

Figura 4.1.2: Elementos 3D en el espesor de la carcasa del CubeSat 2U

Para las condiciones de frontera, se restringié cualquier grado de libertad en la base de los postes
de la cubierta inferior y en las superficies que se encuentran en contacto con los rieles del P-POD. Una
vez determinadas las restricciones, se aplicaron las fuerzas lateral y vertical, anteriormente calculadas

en la seccidn 3, sobre la superficie del CubeSat, segtin correspondiera.

A continuacién se muestran los resultados obtenidos del anélisis por el MEF.

Tabla 4.1.1: Resultados del andlisis por MEF de la estructura del CubeSat 2U.

Desplazamiento nodal[mm] Esfuerzo-elemento-nodal[KPa]
X Y y/ Magnitud | Von Mises | Principal Minimo | Principal Maximo | Cortante Maximo
Maix | 2.827e-001 | 2.827e-001 | 1.085e-003 | 2.827e-001 | 7.172e+004 4.478e+004 1.036e+005 3.771e+004
Min | -2.827e-001 | -1.083e-001 | -1.085e-003 | 0.000e+000 | 2.709e-016 -7.349e+004 -1.897e+004 1.514e-016

De los resultados se puede observar que los desplazamientos de los nodos no llegan a superar la
minima holgura del CubeSat de 0.855[mm] (ver figura 3.1.2), por lo que se puede garantizar que no
entrard en contacto con los PCBs. Una vez determinado el maximo esfuerzo presente en la estructura,

se procede a determinar su es un buen disefio con el criterio de esfuerzo cortante maximo.

4.1.1. Criterio de esfuerzo cortante maximo

De la tabla 4.1.1, se observa que el maximo esfuerzo cortante obtenido es de 37.71[MPa] corres-

pondiente al maximo esfuerzo principal, por lo tanto:

276[M Pal)

3LT1MPa] < ==

4.1)
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Como el esfuerzo cortante es menor a la mitad del esfuerzo de cedencia, el disefio se considera bueno.

Por lo tanto se determina el factor de seguridad para el miximo esfuerzo principal.

276[M Pa
FS = —— =2. 4.2
5= T0s.6MPa > ° *42)

Dicho factor de seguridad es aceptable.

4.2. Analisis de frecuencias naturales

Para el andlisis de frecuencias naturales, se siguié el mismo procedimiento que para el anélisis
MEEF, sin embargo para obtener una solucién se utiliz6 el tamaiio del elemento de 1[mm] y se buscaron
los primeros diez modos de vibracién. Sin embargo, en el resultado que arrojo el andlisis se repetian
las frecuencias naturales, obteniendo sélo dos frecuencias naturales. Dichas frecuencias resultaron su-
ficientes para realizar los calculos, debido a que dentro de estas se encontraba la menor frecuencia del
sistema. Se afirma que se encontraba la menor frecuencia natural gracias a que se realizé un andlisis
con un tamano de elemento mds pequefio y se observd que las frecuencias naturales del sistema iban

en aumento.

Los resultados obtenidos para esas frecuencias de excitacion fueron:

Tabla 4.2.1: Resultados del andlisis por MEF de la estructura del CubeSat 2U

Desplazamiento nodal[mm] Esfuerzo-elemento-nodal[KPa]
X Y V2 Magnitud | Von Mises | Principal Minimo | Principal Mdximo | Cortante Maximo
Max | 1.531e+000 | 1.855e-001 | 6.246e-001 | 2.416e+001 | 2.887e+006 9.991e+005 3.609e+006 1.569e+006
Min | -5.248¢-003 | -2.411e+001 | -6.248e-001 | 0.000e+000 | 7.039e-012 -3.820e+006 -8.949e+005 4.051e-012

Tabla 4.2.2: Resultados del andlisis por MEF de la estructura del CubeSat 2U

Desplazamiento nodal[mm] Esfuerzo-elemento-nodal[KPa]
X Y V/ Magnitud | Von Mises | Principal Minimo | Principal Maximo | Cortante Maximo
Max | 5.671e-001 | 1.216e-003 | 9.010e-002 | 2.444e+001 | 5.846e+006 1.240e+006 5.917e+006 2.955e+006
Min | -5.646e-001 | -2.444e+001 | -8.989¢-002 | 0.000e+000 | 9.002¢-009 -6.012e+006 -2.414e+006 5.093e-009

De los resultados se puede observar que los desplazamientos nodales son muy grandes y los es-
fuerzos también, por lo que es fundamental que las frecuencias de excitacion del sistema no coincidan
con las frecuencias naturales. En caso de que lleguen a coincidir la frecuencia de excitacién y la

natural, puede entrar en resonancia.
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4.2.1. Factor de amortiguamiento

Como se demostrd en la seccién 2.19.3, el material por s mismo tiene un factor de amortiguamien-

to debido a histéresis, por lo que fue necesario determinar el factor de amortiguacién con la férmula

de la ecuacién 2.114. Obteniendo experimentalmente que el niimero de ciclos para llegar a x,, = % es

de 12.
~0.1103

¢ 12

= 0.0092 (4.3)

N
Por lo tanto, si se obtuvo de la ecuacion 2.115 una constante de rigidez igual a 1.66 [} y una
m

masa de 25[g]. De la ecuacién 2.106 se obtuvo que el coeficiente de amortiguamiento viscoso es de:

N k
Cy = € % Vakm = 0.0092 %1 +1.66 [m] % 0.025[kg] = 0.004[?9]

Teniendo asi una constante de amortiguacion estructural de:

4.2.2. Relacion de frecuencias

Dicho lo anterior, se procedi6 a calcular la razén de frecuencia para una frecuencia de excitacion
igual a 100[Hz]. Esto debido a que si se utiliza la méxima frecuencia de excitacién, mostrada en las
figuras 2.9.2 'y 2.9.3, se obtendrd la mayor relacion de frecuencias. Por lo tanto si se considera un buen
disefo para la maxima frecuencia de excitacion, lo serd también para las menores. Ya que entre menor

sea la frecuencia de excitacién, menor sera la relacion de frecuencias.

Relacion de frecuencias para la frecuencia natural de 396.2[Hz]

100[H 2]
O =-—"1 — 025
1T 396.2[Hz]

Relacion de frecuencias para la frecuencia natural de 977.6[Hz]

100[H 2]
Q=201
27 977.6[H7] 0

De lo anterior se puede observar que entre mayor sea el valor de la frecuencia natural, menor serd
la relacién de frecuencias, por lo mismo, no afecta el haber obtenido s6lo dos frecuencias naturales
del sistema. Dicho esto, sélo se realizardn los célculos para la frecuencia natural de 396.2[Hz] y la

frecuencia de excitacion de 100[Hz].
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4.2.3. Factor de amplificacion y angulo de desfasamiento

Una vez determinado el factor de amortiguamiento y la relacién de frecuencias, se procedié a
graficar el factor de amplificacion.
M
sof £=10.0092
40}

30f

20 2
Figura 4.2.1: Gréfica de M vs €2 para un £=0.0092
M = ! = 1.07
\/(1 —0.252)? + (2% 0.0092 * 0.25)?
2% 0.0092 * 0.25
éD arc an[ 1= 00252 ] 0.28

De lo anterior se puede observar que el factor de amplificacién es muy bajo y que la relacién de

frecuencias se encuentra por debajo del 0.3. Lo que indica que es un buen disefio.

4.2.4. Factor de transmision de fuerzas

También se graficé el factor de transmision de fuerza para ver que no hubiera problemas.

£=0.0092

w N
L B e o

N
T T

0.0 05 1.0 15 20 25 3.0

Figura 4.2.2: Grifica de TF vs €2 para un £=0.0092



Capitulo 4. Resultados

0.25%/1 + (2 * 0.25 % 0.0092)2
Tr = =0.07
/(1 —0.252)2 + (2 % 0.25 % 0.0092)2

De la gréfica se puede observar que el factor de transmisién de fuerzas también es muy bajo, por lo

que se considera como un buen disefio.

4.3. Centro de masa

La masa total del CubeSat 2U es de 386[g] correspondiente al 14.51 % de la maxima masa permi-
tida para un CubeSat 2U.

Con ayuda de un software, se obtuvieron las coordenadas del centro de masa del CubeSat 2U con

respecto su centro geométrico obteniendo lo siguiente:

EnX = —0.01[mm)|
EnY = 2.1lmm]
EnZ = 15.8[mm)|

De lo anterior se observa que el CubeSat cumple con los requerimientos mecédnicos del centro de masa

del CubeSat 2U. Ya que en X y Y no se supera el didmetro de una esfera de 2[cm] y en Z no se supera

el diametro de una esfera de 4.5[cm].
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4.4. Costos

A continuacién se presenta una tabla del costo del material y de los procesos de manufactura para
la fabricacion del CubeSat 2U.

Tabla 4.4.1: Costos de fabricacion del CubeSat 2U

Anadlisis FEM 7 hrs. $4,250.00
Fresado en CNC 20 hrs. $11,600.00
Corte a Liser — $1,778.33
Anodizado —_— $8,731.18
Caja zapatera 1 pza. $32.90
Lamina Al 6061 48”x 72” 1 pza. $2,295.00
Solera Al 6061 3/4”x 4”x 36” 1 pza. $1,047.00
Barra circular de AL6061 de 1/47* 144” 1 pza. $167.62
Barra circular de AL6061 de 1/8”* 144” 2 pza. $254.31
Tornillo 1/8”*1/2¢abeza plana (estandar) 19 pzas. $42.50
Tuerca cuadrada 1/8” 50 pzas. $25.66
Remache 1/8” 100 pzas. $100.00
Rondana plana 1/8” 50 pzas. $17.43
Juego de machuelos de carburo # 8-36 UNF 1 pza. $345.00
Llave para machuelo 1/161/4” 1 pza. $720.00
Cortador vertical de HSS 1/2”x 3/8”x 17x 2 5/16” 1 pza. $634.75
Cortador vertical de carburo 1/8”x 1/8”x 1/2”x 1 1/2” 1 pza. $302.315
Resortes separadores 2 pzas. $990.00
Chaveta 1/16”x 3/4.*cero Inoxidable 200 pzas. $85.00
Mano de obra 6 meses | $176,400.00
Total $209,819.00

4.5. Costos por unidad

A continuacién se presenta un aproximado de lo que saldria cada CubeSat 2U en caso de que se
llegara a fabricar en serie.Para el material que no se necesita volver a comprar, se consider6 un 30 %

del precio en compensacién del desgaste.
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Tabla 4.5.1: Costo por CubeSat 2U

Anélisis FEM 7 hrs. $1,275.00
Fresado en CNC 5 hrs. $2,900.00
Corte a Laser —_— $889.17
Anodizado B — $8,731.00
Caja zapatera 1 pza. $9.87
Lémina Al 6061 48”x 72” 0.4 pza. $573.75
Solera Al 6061 3/4”x 4”x 36” 0.3 pza. $149.57
Barra circular de AL6061 de 1/4”* 144” 0.4 pza. $2.18
Barra circular de AL6061 de 1/8”* 144” 0.5 pza. $63.58
Tornillo 1/8”*1/2¢abeza plana (estdndar) 19 pzas. $42.50
Tuerca cuadrada 1/8” 16 pzas. $11.29
Remache 1/8” 10 pzas. $10.00
Rondana plana 1/8” 16 pzas. $5.58
Juego de machuelos de carburo # 8-36 UNF 1 pza. $103.50
Llave para machuelo 1/161/4” 1 pza. $720.00
Cortador vertical de HSS 1/2”x 3/8”x 1”x 2 5/16” 1 pza. $216.00
Cortador vertical de carburo 1/8”x 1/8”x 1/2”x 1 1/2” 1 pza. $90.69
Resortes separadores 2 pzas. $759.00
Chaveta 1/16”x 3/4.*cero Inoxidable 8 pzas. $3.40
Mano de obra 1 mes $29,400.00
Total $45,956.08

4.6. Conclusiones y perspectivas futuras

Como se puede apreciar en los resultados, se logré disefiar una estructura primaria de un Cube-
Sat 2U con base a las especificaciones del estdndar CubeSat y a las necesidades del proyecto que
desarrolla el Instituto de Ciencias Nucleares, haciendo que ésta sea ergondmica y resistente a las fuer-
zas y vibraciones durante el lanzamiento por SpaceX, lo que cumple el objetivo de este trabajo escrito.

Ademds se comprobo la posibilidad de crear la estructura principal de un s6lo material en cuatro
piezas, utilizando una solera para la cubierta superior e inferior y una lamina para la carcasa y la cu-

bierta lateral.

De igual forma se demostrd que se puede llegar cumplir con las especificaciones de resistencia
mecanica y ergonomicidad simultineamente. Y como plus, se puede cubrir la especificacion de anodi-

zado duro en toda la estructura.

Dicho lo anterior, las hipdtesis descritas en el capitulo 1 se cumplieron, teniendo asi como pers-
pectivas a futuro, el lograr exponer la estructura a las fuerzas que va a estar sometida durante el lan-
zamiento y acoplarla a una mesa vibratoria para corroborar los resultados obtenidos de vibraciones.
De igual forma, una vez ensamblados todos los subsistemas se pretende realizar un andlisis térmico

del CubeSat simulando el ambiente de la 6rbita en la que estaria para determinar las deformaciones
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térmicas de la estructura y con base a ellas elegir el mejor recubrimiento.

Otra perspectiva es convertir el disefio del CubeSat 2U en uno que al ensamblarse con otro cree un
CubeSat de otra unidad, es decir que si se tiene un CubeSat3U, este se pueda convertir en un CubeSat
6U, facilmente.

Como planes a futuro se busca crear giroscopios y propulsores para este tipo satélites y asi se pueda
crear una constelacién de satélites. Es to con el objetivo de poder impulsar la tecnologia espacial en
Meéxico.
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Apéndice A

2U CubeSat Acceptance Checklist

Project: Date/Time: Engineers:
Organization: Location:
Satellite Mame: Satellite S/N: Revision Date: 02/20/2014
Mass (< 2.66 kg) RBF Pin (<£6.5mm)
Spring Plungers Functional ¥ / N . .
(Depressed) Flush with Standoff v /Ny Rails Anodized Y/N
Deployment Switches Functional Y / N .
(Depressed) Flush with Standoff v /v DePloyables Constrained Y /N
Mark on the diagram the locations of the RBF pin, connectors, deployables, and any envelope violations.
£ = Authorized By:
e I #1:
y = ok - I #2:
- \ Passed: Y / N
= =g e
e 1
List Item As Measured Rﬁlllﬁ!d
Width [x-y] Side 1 (-Y) Side 2 (-X) Side 3 (+Y) Side 4 (+X)
+Z 100.00.mmm
Middle 100.0 % 0. 1w
z 100.0£0.Lmn
Height [x-y] Rail 1(+X,-Y) Rail2(X,-Y) Rail 3 (-X, +Y) Rail 4 (+X,+Y)
227.0x0.2mmn
Rail 1 (+X, -Y) Rail 2 (=X, -Y) Rail 3(-X, +Y) Rail 4 (+X, +Y)
length x width length x width length x width length x width
+Z Standoffs X X X X = 6.5mm
-Z Standoffs X X X X = 6.5mm
Protrusions  sSide 1(-Y) Side2(-x) Side3(+Y) Side4(+x) Side5(-Z) Sides(+2Z)
= 6.5mm







Apéndice B

Tablas

B.1.

Serie de rosca basta y fina

En la siguiente tabla se muestran las dimensiones de las principales roscas bastas y finas. En la

primer columna se muestra el tamafilo nominal de la rosca, el cual es igual al didmetro mayor de la

misma. Como excepcion, en las roscas UNS, en didmetros nominales menores a 1/4 de pulgada el

tamafio se designa con niimeros.

— ROSCABASTA ROSCA FINA
maver Dia o Area de Disametro Area de
(nominal) Faso IMEnGT ﬂf.mn . Faso MEnar ﬁf.ﬂ_."'.u .
— P {mm) i traccion P {mmj) e traccion
; A, (mm’) . Ay (mm’)
iao 050 134 5.03
35 060 276 5.78
4.0 0.70 3.14 .78
50 080 4.02 14.18
6.0 1.00 477 20.12
7.0 1.00 577 25.86
g0 1.25 647 36.461 1.00 677 3017
10.0 1.50 5.14 5708 25 547 §1.20
12.0 1.75 085 2427 25 10.47 2207
14.0 2.00 11.55 115.4 50 12.16 124.55
16.0 2.00 13.55 154.7 50 14.16 167.25
18.0 25 14.23 102.5 50 16.16 216.23
20.0 2,50 16.93 2443 1.50 12.16 271.50
22.0 250 18.83 3034 1.50 20.16 333.50
24.0 3.00 20.32 3525 2.00 21.55 3ig4.42
27.0 3.00 23.32 4504 .00 24.55 40574
30.0 3.50 25.71 560.4 .00 27.55 621.20
330 3.50 287 603.4 .00 30.55 740.80
36.0 4.00 3l.00 814.7 3.00 32.32 264.94
390 4.00 34.00 9753 3.00 35.32 10284

La longimd roscada de los tornillos metricos esta dada por L =24 + 6 mm, 51 L = 125 mam
2+ 12 mm, 5 125 mm < Ly = 200 mm, ¥y por L= 24 + 25 mm_ s1

yad L4 mm por L, =

.EI—I:. - 200 mm

Figura B.1.1: Dimensiones de roscas métricas ISO [28]
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. ROSCA BASTA (UNC) ROSCA FINA (UNE) Ancho
Dia Area de Area de aprorimado
Tamago| AT Numero de | Didmetro exfaerzo a Numero de | Dizmetro exfuerzo a ey —
(nominal) | hiles por menor i hiles por menor .
d(m) | pulzada | 4G | TP | polzada | 4w | ToooeR Az (i)
’ A, fimY " A;(in [Cabeza | Tuerca
i 0.0600 - - - 80 0.0433 0.0018
1 0.0730 G54 0.0527 0.0026 72 0.03550 00028
2 0.0860 56 0.0628 0.0037 54 0.0657 00030
3 00980 43 0.0719 00048 56 0.0758 0.0052
4 01120 410 0.0795 00060 43 0.0849 0. E6
5 0.1250 40 0.0025 00080 44 0.0955 0.0083
] 0.1380 32 0.0974 00081 4 0.1055 0.0101
8 0.1840 32 0.1234 00140 38 0.1279 0.0147
10 01900 14 0.1359 0.0175 32 0.1494 0.0200
12 0.2160 14 0.1619 0.0242 28 0.1694 0.0258
i 0.2500 20 0.1850 0.0318 28 0.2034 00364 T/16 16
5/16 03125 18 0.2403 0.0524 24 0.2584 0.0581 ] 2]
378 0.3750 16 0.2038 0.0775 24 0.3209 0.0878 /16 91é
716 04375 14 0.3447 01043 20 0.3725 01187 508 11716
L 05000 13 0.4001 01419 20 0.4350 0. 1600 i i
218 05625 12 0.4542 01819 138 0.4903 0.2030 316 T8
578 0.5250 11 0.5069 02260 13 5528 0.2560 5/16 151§
% 0.7500 10 0.6201 0.3345 14 06683 0.3730 1138 1138
T8 0.8750 @ 0.7307 0.44617 14 0.7822 05085 1516 | 15/16
1 1.00040 2 0.8375 06057 12 0.8917 0.6630 1% 1%
1138 1.1250 7 09394 0.7633 12 0167 08557 111716 (111714
1% 1.2500 T 1.0644 00601 12 1417 1.0720 178 1778
133 1.3750 6 1.1585 11548 12 2667 1.3147 2116 | 21716
1% 1.5000 & 1.2835 1.4053 12 3017 1.5810 2 4% 2 4%
1% 1.7500 5 1.4902 1.8995 258 158
2 20000 4.5 1.7113 2 4982 3 3
24 2.2500 4.5 18613 32477 338 338
2% 25000 4 2.1752 30088 3% ER
23 2.7500 4 24252 40340 4138 4178
3 3.0000 4 2.6752 50674 48 443
3% 3.2500 4 28252 70988 478
3l 3.5000 4 3.1752 83286 5%
3% 3.7500 4 34252 96565 558
4 40000 4 3.6752 11.083 1]

La longitud roscada de los tornilles UNS esta dada por L, = 24 + 0.25 in, si la longimd totzl, Ly, es menor o
ipmala § in ¥ por L= 24 + 0.50 in, si Ly 85 mayor de § in.

Figura B.1.2: Dimensionde de roscas UNS [28]

En la siguiente imagen se muestra lo que viene siendo el ancho entre caras de la tuerca y de la

cabeza del tornillo, representado en las tablas como Ar.

Figura B.1.3: Ancho entre caras de la tuerca y de la cabeza del tornillo [28]
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Tolerancia rosca ISO

B.2.

Dizdmetro nominal B calicdsd T calicsd B seidsd Foodided A0 =i dad
&N mim GE | HE | 8 KE | MG | NE E7 F7 | &7 | HT | J7 k7 M7 | NT Py ] [=2] Fa HE | a2 =R R [e]"] EQ HQ | J0 | D40 | H40 | J40
— +3 o -4 -7 11| 14| +7 3 o -8 G| -1 | -1l s20 ] 18| #7 ] -7 A5 | +20 | +14 o 13 | +20 a] -20

Hof - -3 [u] A | HE | M2 0 ) 3 o el L] oA RaCl s S| A 430 A28 2| 460 | M0 420

mas de 3 44 1] =i} @ AT | 420 | +10 | D o T A2 -6 | 20 | 230 | 420 | 10 ] =@ <20 | 420 | +20 1] A5 | 430 u] =24
raAdakE +2 | 8 +3 -1 -5 | +32 | 422 | 10| +E2 ] 5 o - -B | +9E | 438 | 2B | +18 | +0 -2 | +E0 | #50 | 430 | +15 | +TE | &35 | +23
mEEde B +5 o A LT 2] 8| +E | M2 45 o S0 S - | 2 e S | HEL D |0 8- | -E | 0|+ 0 | g s | O | -3
bt s 0 +1d | +@ +5 +2 3 T 10| #2320 45| w8 5 ] «d =8 B2 | 4T | 4325 | +22 | #1912 | +5 +1 3| +TE| HE | 436 | +2 | 402 | 452 ]+
&= de 10 +3 o -5 -8 B L I K (R (O o -3 AZ | -8 | -ZE | -2 | HdD ) w52 | M8 ] -2 g .35 30|+ +E2 o -2 |+ a] -3
h=st= 18 HT +19 ] +65 | +2 ) -4 S0 | R0 434 ) 424 292 ) 490 | #6 o A LI | +TT 450 | HA3 ) HIT | 15 |+ | 42 -3 | HEE L 4TE | A3 | 31 M0 STO) 435
ke de 18 47 o -5 A1 | AT | <24 | 40 | 320 | 4T ] "] AG | 224 | 223 | L35 | 85 | 4D | 420 i 43 | WEZR | .29 [ 36 | 455 | +A0 o 26 | &5 u] i =)
hestz 30 +20 | +13 | +5 +2 - S11 | A8 | 4+ +EE | #2412 | #0 o -7 -9 ) #55 ) 473 | #53 | +53 | +30 | HI0 ) +3 -3 | AT AEE | 52| 230 98] w5 ]
s da 30 +3 o [ 2] 3| 2B | HE | 25| R o -1 ) 8| 26| -3 | a2 | A0 450 (4265 O | -5 ) 27| -3 | AR | R0 #5000 2|+ 0 | -s
hissl s 50 425 | #16 | #10 | +3 | A2 | 475 | 50 | 34 | #25 ) 494 | T o -8 AT [ 1G] 450 | 454 | #3230 | #2324 | 12 ] 5 23 |2 e 912) +62 | #31 | #1180 +100) +50
mEs de S0 +0 o -0 15| -4 | -3 | M0 | +30 | #1100 O 12 -2 | -3 | -3 S |00y 00 | 350 Q -S| -2 | -9 | 50 | HI00) HED o =3|m0 -0
hasta o0 200 10| +12 | +4 ) 5 | A4 | 00| 6D | A0 s30 ) 498 | £0 o A -2 1+145] 106 | +T6 ] +B ) +2F | +14] +5 A | PG +03a) 474 | 37 ) 20| HI0) 6D
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Figura B.2.1: Diferencia Superior e inferior para agujeros [18]
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Apéndice C

Control Numérico Computarizado

C.1. Significado de las letras dentro de un programa CNC

Tabla C.1.1: Letras de los programas CNC [14]

Dimension angular alrededor del eje X, medida den grados decimales

Dimensién angular alrededor del eje Y, medida den grados decimales

Dimension angular alrededor del eje Z, medida den grados decimales

Dimensi6n angular alrededor de un eje especial o avance terciario o funcién de seleccién de compensacién de herramienta.

Dimension angular alrededor de un eje especial, o avance secundario.

Avance.

Funcion preparatoria.

Libre o compensacion de herramienta.

Pardmetro de interpolacién o paso paralelo al eje X.

Pardmetro de interpolacion o paso paralelo al eje Y.

Parametro de interpolacién o paso paralelo al eje Z.

Funcién misceldnea o auxiliar.

Numero de secuencia.

Numero de secuencia para segundo encabezado solamente.

Tercer movimiento paralelo al eje X o tercer movimiento rdpido.

Tercer movimiento paralelo al eje Y o segundo movimiento rapido.

Segundo movimiento paralelo al eje Y o primer movimiento rapido 6 radio.
Velocidad del husillo.
Seleccién de herramienta.

Segundo movimiento paralela al eje X.

Segundo movimiento paralela al eje Y.

Segundo movimiento paralela al eje Z.

Primer movimiento.

Segundo movimiento.

N> g <a3|ulmOo|w oz R «~zZanmmoa| w »

Tercer movimiento.
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Apéndice C. Control Numérico Computarizado

C.2. Comando G para el centro de maquinado

Tabla C.2.1: Comandos G [14]

GO0 Avance lineal del cortador a velocidad alta, para posicionar sin aplicar corte.
GO1 Avance lineal del cortador a velocidad programada, para aplicar corte.

G02 Avance circular del cortador en sentido horario, a velocidad programada.
GO3 Avance circular del cortador en sentido anti-horario, a velocidad programada.

Go4 Pausa, acompaiiada por una letra X, se detiene la herramienta un determinado tiempo (en segundos) determinado por el
nimero que se ponga junto a la X. Ejemplo si se escribe G04 X10, la pausa dura 10 segundos.
G17 Seleccién del plano XY.
Gl18 Seleccion del plano ZX.
G19 Seleccidn del plano YZ.

G20 Entrada de valores en pulgadas.

G21 Entrada de valores en milimetros.

G28 Regreso al punto cero de la maquina.

G40 Cancela la compensacion radial del cortador.

G41 Compensacion a la izquierda del cortador.

G42 Compensacion a la derecha del cortador.

G43 Compensacién longitudinal.

G49 Cancela la compensacion longitudinal del cortador.

G81 Ciclo de taladro para perforacién de agujero pasante. A una velocidad determinada.

G2 Ciclo de taladro para perforacién de agujero ciego. A una velocidad determinada y debe de tener al final una pausa para
remover el material sobrante determinada por P.

G83 Ciclo de taladro para perforacion de agujero profundo. Se lleva acabo por incrementos determinados por la letra Q hasta

perforar toda la pieza.
G80 Cancela los ciclos G81, G82 y G83.

G90 Comando para hacer uso de coordenadas absolutas.

GI1 Comando para hacer uso de coordenadas relativas.

G92 Programacién del cero pieza o absoluto.

G94 Avance programado por unidad de tiempo (mm/min 6 in/min).
G95 Avance programado sobre velocidad angular (mm/rev 6 in/rev).
G98 Retorno a un punto inicial correspondiente a ciclo determinado.
G99 Retorno al punto de retroceso de un ciclo determinado.
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Apéndice C. Control Numérico Computarizado

C.3. Comando M para el centro de maquinado

Tabla C.3.1: Comandos M [14]

MO0 Paro del programa.

MO1 Paro opcional.

MO02 Fin del programa.

MO03 Giro del husillo en sentido horario.
Mo04 Giro del husillo en sentido anti-horario.
MO5 Paro del husillo.

MO6 Cambio programado de herramienta.

MO8 Activa refrigerante.

M09 Apaga refrigerante.

M10 Abre la prensa de trabajo.

M1l Cierra la prensa de trabajo.

M29 Final del programa.

M30 Fin del programa y regreso al inicio del mismo.
M38 Abrir la puerta.
M39 Cerrar la puerta.

M63 Activar una sefial de salida.

M65 Desactivar la sefial de salida.

M66 Comando que ordena una sefial de espera activada por el manipulador.

M98 Comando que llama un subprograma.

M99 Fin del programa, regresando al inicio del mismo y haciendo que se cumpla cuantas veces sea necesario.
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Apéndice D

Planos
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