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Introduccion.

Con el uso de sistemas adaptadores para cargas secundarias en vehiculos lanzadores, se
ha logrado la puesta en orbita de ingenios espaciales con bajo presupuesto que por si solos
no podrian pagar el costo de un lanzamiento. Esto se debe a misiones con satélites gran-
des y vehiculos que permiten el uso de estos adaptadores para montar cargas secundarias

(principalmente microsatélites), y asi dividir el costo del lanzamiento.

Colocar un microsatélite en érbita no es una tarea trivial ya que se requiere de los
requisitos delimitantes del vehiculo lanzador en el que se pretenda montar el microsatélite y

ponerlo en érbita.

Aqui es donde se requiere un dispositivo capaz de cumplir con los requisitos y carac-
teristicas tanto del microsatélite como del lanzador para cumplir una funcién principal, ésta
es sujetar el microsatélite al vehiculo durante el vuelo y liberarlo cerca de la 6rbita pro-
puesta. A este tipo de dispositivos se les conoce como sistemas de separacién los cuales
fueron investigados y de los encontrados se realizd una seleccién con base en las caracteristi-
cas y requisitos del proyecto Quetzal (caso de estudio). Este dltimo es un microsatélite en
desarrollo del Centro de Alta Tecnologia de la Facultad de Ingenieria de la UNAM, cuya
mision es la medicion de la columna de gases contaminantes en grandes ciudades de México

y Latinoamérica [1].

Al sistema de separacién seleccionado se le realizaron simulaciones de de vibraciones y
aceleraciones, mediante el método de elementos finitos. Tales simulaciones se basan en los

ambientes de vuelo de los vehiculos lanzadores, de los cuales algunos fueron investigados
14



para obtener un estimado los ambientes a los que esta sujeto el sistema de separacion sin

que éste falle.

Este trabajo se enfoca en el andlisis de las pruebas de calificacién (vibraciones sinu-
soidales, vibraciones aleatorias y aceleraciones), para sistemas estructurales dadas por los
vehiculos lanzadores y la aplicacién de ellas en un caso de estudio particular; el sistema de

separacién Mark II the lightband compatible con el microsatélite Quetzal.
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Objetivos.

Realizar el andlisis mecanico basado en las exigencias de los probables vehiculos lanza-
dores (vibraciones sinusoidales, vibraciones aleatorias y aceleraciones), a la estructura del

sistema de separacién seleccionado, compatible con el microsatélite Quetzal.

= Investigar los adaptadores y sistemas de separaciéon cominmente empleados para cargas

secundarias.
= Seleccionar un sistema de separacion compatible con el microsatélite Quetzal.
» Investigar los ambientes de vuelo (mecanicos) de vehiculos lanzadores.

» Seleccionar y aplicar de los valores de pruebas mecdanicas més agresivas (vibraciones
aleatorias, vibraciones sinusoidales y aceleraciones), para calificar prototipos, en el caso

de estudio un sistema de separacion.
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Capitulo 1

Marco Teorico.

Poner en érbita un aparato espacial es sumamente costoso siendo una limitacién funda-
mental para todas las misiones espaciales, ya que cada mision tiene caracteristicas especificas,
que deben ser satisfechas mediante una variedad de sistemas con la capacidad de funcionar
en el ambiente espacial. Entonces, dependiendo de los objetivos, presupuesto y mision de
cada proyecto se han generado clasificaciones en los satélites artificiales. Tales clasificaciones
pueden ser por sus caracteristicas de acuerdo a: la misién, la érbita, la masa y el sistema de
estabilizacion [2]. En este trabajo se usa la clasificacion debida a sus masas, como se observa

en la tabla 1.1 el proyecto Quetzal (caso de estudio), es un microsatélite.

Tabla 1.1. Clasificaciéon de satélites segin su masa.

Categoria de satélite artificial | Masa [kg]
Satélite-grade 1000
Satélite-mediano 500-1000
Satélite-pequetno 100-500
Microsatélite 10-100
Nanosatélite 1-10
Picosatélite <1

Es natural que se desea encontrar el mayor beneficio de la inversién en cada mision al
17



menor costo, lo cual se ha reducido con los procesos de diseno y las nuevas tecnologias que
han abierto posibilidades de exploracién y experimentacién para proyectos con una baja
inversion como los de algunas universidades que por si solas no podrian pagar la produccién
y el lanzamiento de un satélite. Es asi que los satélites pequenos y su lanzamiento como
cargas secundarias se han vuelto una opcién de solucién para reducir los costos de misiones

espaciales, asi como los tiempos de planeacion y desarrollo.

1.1. Microsatélites.

Por definicién las misiones de los microsatélites no requieren de equipos demasiado gran-
des y pesados, por lo que los tiempos de produccion e integracion para un microsatélite son
menores a los que se requieren para un satélite de tamano mediano a grande. Adoptando la
categoria de microsatélites algunas universidades han tenido un mayor acercamiento en el

desarrollo de tecnologia para el estudio del universo y nuestro planeta, por ejemplo: [3], [4],
[5], [6], [7], [8] v [9]-

El proyecto Quetzal es un microsatélite cuya mision es el monitoreo de particulas con-
taminantes en la atmoésfera sobre ciudades Mexicanas y de Latinoamérica. Este proyecto
se inicié con capital semilla del MIT (Massachusetts Institute of Technology) a través de
su programa MISTI (MIT International Science and Technology Initiatives), en el que han
participado especialistas del MIT, alumnos y profesores de la Facultad de Ingenieria de la
UNAM. Permitiendo la transferencia y desarrollo de tecnologia, y habilidades en el desarrollo

y administracion de planes de colaboracién internacional.

1.1.1. Subsistemas.

Como cualquier otro satélite de manera general éste debe estar compuesto por subsistemas
que permitan su funcionalidad y cumplimiento de la misién asignada. La figura 1.1 muestra

al proyecto Quetzal y como se divide en diversos subsistemas, los cuales se describiran a
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continuacion.

Adaptador
con el
lanzador

Sistema de
telecomuni-

caciones .
Sistema de

computadora
de abordo

Sistema de
orientacion y
estabilizacion

Sistema
estructural

Sistema de
transferencia
y regulacion
térmica

Anélisis de Sistema de
EMC suministro de
energia

Figura 1.1. Subsistemas del microsatélite Quetzal.

= Kl sistema estructural permite dar forma y rigidez para colocar los equipos y subsis-
temas del satélite, cominmente esta estructura se realiza con aleaciones de aluminio y
fibra de carbono ya que las caracteristicas de estos materiales son éptimas para el am-
biente en el espacio [10]. A partir de la propuesta de la estructura para el microsatélite
Quetzal (ver figura 1.2), hecha por Antonio Francisco Zamora Torres, se tomaran al-
gunas caracteristicas geométricas necesarias para el diseno del sistema de separacion

del cual se hablara mas adelante de él.
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Figura 1.2. Propuesta inicial de la estructura para el microsatélite Quetzal.

= La plataforma satelital incluye el sistema de transferencia de calor el cual debe
mantener la temperatura de todo el satélite y sus componentes en un rango apropiado
durante el tiempo de vida de la misién [11]. Un ejemplo es una aproximacién obtenida
por José Luis Otero en su trabajo de tesis [12] en el que con control pasivo obtuvo las

maximas temperaturas entre -38°C y 83°C

» El sistema de computadora abordo se ha vuelto parte fundamental de los satélites
pues éste permite el control de las funciones principales dia a dia y cumplimiento de

la misién asignada [13].
» Kl sistema de orientacién y estabilizamiento se refiere al proceso de la medicién

20



de la orientaciéon del satélite de manera mas o menos continua para controlar y regresar

al satélite a la posicién de orientacién deseada [14].

La funcion del sistema de suministro de energia es generar y almacenar energia
eléctrica para el uso de los subsistemas del satélite, donde cada uno tiene sus requisitos
especificos de voltaje, frecuencia, limite de ruido, etc., que el sistema de suministro de

energia debe satisfacer [15].

El sistema de radio y telecomunicaciones permite la comunicacion de la estacién
en tierra con el satélite para mandar comandos y recepcién de datos obtenidos por la
carga util del satélite. Pero la telecomunicacion en el espacio difiere a la que hay en la

Tierra por dos aspectos mayores:

1. Largo rango que va desde unos cientos hasta varios millones de kilémetros.

2. El potencial de la gran velocidad relativa entre el transmisor y el receptor.

Entonces el efecto Doppler se vuelve significativo (£ 50 kHz en la banda S para érbitas

bajas), lo que require de un complejo seguimiento de frecuencia [16].

EL andlisis de compatibilidad electromagnética (EMC) se realiza para conocer
si el conjunto de dispositivos electrénicos de un satélite funcionaran sin afectarse entre
si, es decir; que no haya interferencia electromagnética entre todos los componentes

electrénicos de la carga til.

La carga util siempre dependera de la mision y objetivos de cada satélite, ya que puede
ser desde camaras fotograficas, espectrégrafos, sensores de posicionamiento, cdmaras

de alta velocidad, etc.

Por tultimo pero de gran interés para este trabajo se resalta con el color rojo el adap-
tador/sistema de separacién en la figura 1.1. Este adaptador o interface sujeta
fisicamente al satélite al vehiculo de lanzamiento por lo que debe soportar los ambien-

tes de vuelo sin fallar hasta cumplir su funcién: separar al sistema de separacion de
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la ultima fase del vehiculo lanzador mediante un dispositivo actuador, ya sea electro-
mecéanico o pirotécnico como lo son motores, resortes, pinpullers, tornilleria con carga

explosiva, etc.) [17].
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Capitulo 2

Adaptadores y Sistemas de

Separacion.

Los lanzamientos con cargas secundarias son soluciones rapidas, que se han vuelto méas
frecuentes, de bajo costo y redituables para satélites pequenos. Esto se hace mediante estruc-
turas que permiten la integracién de cargas secundarias, tales estructuras son los adaptadores
y los sistemas de separacién que ademads de ser compatibles con requisitos de cada cohete
y las caracteristicas de los satélites a lanzar, deben cumplir con las propiedades y funciones
que cualquier estructura mecédnica de un satélite tiene, haciendo frente tanto al ambiente de

vuelo como al ambiente de la drbita de la misién.

2.1. Adaptadores.

La motivacién para el uso de adaptadores es promover el desarrollo de satélites pequenos
al permitir el acceso al espacio a un bajo costo para estos. Ya que el costo por kilogramo para
vehiculos pequenos es aproximadamente tres veces mas alto que el costo para lanzadores de
gran capacidad y comunmente estos tienden a no usar toda su capacidad de lanzamiento

de carga [18]. Por ello, explotar la capacidad de lanzamiento extra de vehiculos grandes y
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usarla para satélites pequenos y microsatélites con adaptadores permite bajar los costos de
acceso al espacio para estos satélites como algunas misiones americanas recientes: STP-1
y LACROSS en Atlas V, el THEMESIS en DELTA II y ORS Jumpstart en Falcon I, que
ilustran diferentes ejemplos para que varias cargas ttiles compartan un mismo vuelo [19].
Los adaptadores proveen soporte para colocar varias cargas secundarias en los lanzadores de
manera conjunta y como el tiempo de integracion de las cargas utiles depende del vehiculo
de lanzamiento y tipo de servicio, el uso de interfaces estandarizadas (adaptadores), puede

reducir ese tiempo en gran medida.

Las interfaces tienen distintas caracteristicas dependiendo del tamano del satélite, por
ejemplo existen los transportadores para la liberacion de CubeSats y NanoSats [20], [21]
y [22]. Y los adaptadores circulares o interfaces mecénicas que brindan soporte para los

anteriores mencionados (satélites pequenos y microsatélites).

En la categoria de adaptadores circulares se encuentran algunos disenos que son usados
cominmente por algunos vehiculos de lanzamiento, tales como el ASAP [24], el ESPA [25],
[26] y el SPSS [27], [23]. Los cudles seran expuestos a continuacién por ser limitantes en

algunas caracteristicas de los sistemas de separacion.

2.1.1. ASAP.

ARIANESPACE desarroll6 una estructura llamada en inglés como: ASAP 5 (ARIANE 5
Structure for Auxiliary Payload), ver figura 2.1, con el objetivo de proveer oportunidades de
lanzamiento a cargas secundarias para colocarlas y lanzarlas a distintas orbitas (LEO, SSO,

MEO o GTO), en los siguientes lanzadores:

» Ariane 5
» El Indian Polar Satellite Launch Vehicle (PSLV)

» El Soyuz ST /Fregat
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Figura 2.1. ASAP 5 configurado para 6 microsatélites y 1 satélite grande.

El concepto de cargas secundarias no es un giro comercial al que se dedica Arianespace,
pero promueve el uso de satélites pequenos. En esencia el cliente solo paga el costo incre-
mental para Arianespace, que incluye aquellos gastos con la estructura ASAP, el analisis,
acoplamiento, documentacién y campana de lanzamiento [28]. Uno de los principales requi-
sitos para las cargas auxiliares o secundarias es que deben ser completamente transparente
para la carga principal (en términos de la fecha de lanzamiento, orbita, acomodo en el lan-

zador y actividades posteriores a la separacion).

25



El sistema ASAP permite el lanzamiento de satélites con masa de 100 a 300 kilogramos
y un volumen maximo de 600 mm x 600 mm de base y 800 mm de altura; dependiendo de

las distintas configuraciones que aporta esta estructura, como son:

a) 8 microsatélites con una masa maxima de 180 kilogramos por cada uno, colocados con

un espacio de 45 grados entre ellos sobre la plataforma circular del ASAP 5.

b) 4 minisatélites con una masa méxima de 300 kilogramos por cada uno, colocados con

una espacio de 90 grados entre ellos sobre la plataforma del ASAP 5.

c) 2 minisatélites y 6 microsatélites.

El ASAP es una plataforma hecha con estructuras tipo honeycomb de 60 mm de espesor
de aleaciones de aluminio, la cual se asegura con pernos a una interface de 2624 mm. Ver
figura 2.2. Esta estructura soporta las cargas generales y brinda rigidez a los microsatélites
que deben ser montados a un sistema de separacién mediante 12 tornillos de 6 mm de
diametro, y este ultimo es montado a la estructura ASAP 5 con 12 tornillos de 8 mm de
didmetro, distribuidos a lo largo de una circunferencia de 298 mm. El sistema de separacién
usado para los microsatélites es uno del tipo pirotécnico de la compania Dessault Systems,
disenado con 10 resortes en total, con la capacidad de proveer a la carga secundaria una

velocidad de separacién ajustable entre 0.5y 2 m/s [29].
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Figura 2.2. Medidas del anillo ASAP 5.
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2.1.2. ESPA.

Como la mayoria de las opciones de lanzamiento para cargas secundarias como el lanzador
Ariane 5, no estan disponibles para instituciones de Estados Unidos como el Department of
Defense (DoD) por ser una institucién gubernamental obligada a usar los vehiculos lanzadores
propios. El anillo ESPA fue desarrollado por CSA Engineering, bajo contrato para Air Force
Research Laboratory Space Vehicles Directorate (AFRL/VS), para el Department of Defense
(DoD) Space Test Program (SMC/Det 12), (en la figura 2.3 se observa una imagen artistica
de este adaptador con una carga primaria y varias cargas secundarias), con el objetivo de
usar el exceso de la capacidad de lanzamiento encontrada en el programa de los vehiculos
lanzadores reemplazables o EELV (Evolved Expendable Launch Vehicle) por sus siglas en
inglés [30], como Delta II, Delta IV, Atlas V, Minotaur IV, Falcon I y Taurus; al montar

cargas utiles adicionales debajo de la carga 1til primaria.

Figura 2.3. Anillos ESPA.
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Esta propuesta reduce el costo de la misiéon primaria y permite el lanzamiento de cargas
secundarias e incluso terciarias con un impacto minimo en la misién principal, estimando que
los costos de 10 a 20 millones de délares por carga ttil por lanzamiento podrian ser reducidos
a menos de 1 a 2 millones de délares [31]. Pero conlleva una limitante; el estandarizar
las plataformas de lanzadores americanos puede no ser tan factible por la forma radial de
colocar las cargas secundarias, lo cual restringe el volumen que éstas pueden ocupar entre el

adaptador y la envoltura del lanzador.

El adaptador estandar Small Launch ESPA para los lanzadores EELV tiene un diametro
de 98.55 cm (38.8 pulgadas) que se acopla a la parte inferior de esta categoria de lanzadores,
como la superior para acoplar una carga primaria de hasta 7 toneladas con un patrén agujeros
para la tornilleria estdndar de los lanzadores EELV [32]. Mientras que para cada carga
secundaria con una masa de hasta 181 kg, existen dos tipos de anillos SL-ESPA-15 y SL-

ESPA-24 como se muestran en la figura 2.4.
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Figura 2.4. Anillos SL-ESPA-15 (izquierda) y SL-ESPA-24 (derecha). Nota: Unidades en
pulgadas
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Ambos montan de manera radial hasta seis minisatélites, microsatélites o de menor cate-
goria, con las capacidades volumétricas y de masas dadas en la tabla 2.1, aunque el volumen

disponible depende del espacio entre la envoltura cada vehiculo lanzador y el anillo adapta-

dor.

Tabla 2.1. Capacidad volumétrica y de masa de los anillos ESPA.

Adaptadores ESPA
Tipo de Carga | SL-ESPA-15 | SL-ESPA-24
Altura (cm) 47.63 71.12
Largo (cm) 38.10 60.96
Ancho (cm) 50.8 50.8
Masa (kg) 40.82 65.32

El primero, SL-ESPA-15 cuenta con doce orificios igualmente distribuidos alrededor de
una circunferencia de 20.32 cm (8 pulgadas), de didmetro en cada uno de los seis puertos,

ademéds con altura de 38.1 cm (15 pulgadas) y una masa de 43.54 kg (96 libras).

El segundo anillo, SL-ESPA-24 con 60.96 cm (24 pulgadas) de altura, cuenta con vein-
ticuatro orificios de 6.35 cm (0.25 pulgadas) espaciados cada 15 grados alrededor de una

circunferencia de 38.1 cm (15 pulgadas) y 55.79 kg (123 libras) de masa [33],[34].

En 2001 el anillo ESPA fue maquinado en una sola pieza de aluminio 7050-T7451 y las
pruebas de calificacion fueron completadas en 2002. En 2007 el anillo ESPA cumplié con su
primer vuelo colocando seis cargas en 6rbita. En 2008 la secretaria de la fuerza aérea creo
un memorandum en el que demandaba el uso del anillo ESPA cuando hubiese exceso de

capacidad de lanzamiento en los vehiculos reemplazables.

2.1.3. SPSS.

Este adaptador conocido en inglés como: Spaceflight Secondary Payload System (SSPS),
se disend para integrarse a vehiculos de lanzamiento de clase media o intermedia, (por ejem-
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plo: Falcon 9 y Antares). La compania productora de este adaptador, Spaceflight, integra
una o mas cargas secundarias en una unidad (adaptador), para simplificar la certificacién
para el vuelo y la integracion con el vehiculo de lanzamiento. Esto se realiza en conjunto con
la compania hermana Andrews Space [35]. EL SSPS (Figura 2.5) es un modelo derivado del
anillo ESPA Grande, el cual tiene 5 puertos de 61 cm (24 pulgadas) de didmetro y cada uno
es capaz de soportar una masa de 300 kilogramos por cada carga util, ademas de proveer

soporte para una carga util primaria en la parte superior.

Figura 2.5. Anillo SPSS.

Las cargas secundarias son fijadas al anillo SSPS en forma de cantilever con un sistema
de separacién de 60.96 cm (24 pulgadas) o mas pequeno mediante un adaptador cénico. De
acuerdo al tamano y tipo de satélite, Spaceflight aporta algunos tipos de integraciones, que
van desde CubeSats y NanoSats, hasta satélites pequenios. Del conjunto de los posibles tipos
de integracién ofrecidos por Spaceflight, las caracteristicas del rango de 38.1 a 60.96 cm (15 a

24 pulgadas) se acopla a las caracteristicas de la propuesta del microsatélite Quetzal y serdn
32



tomadas como base para el diseno conceptual de la estructura del sistema de separacién (ver

tabla 2.2).

Tabla 2.2. Capacidad volumétrica y de masa de los anillos SSPS.

Adaptadores SSPS
Tipo de Carga | 20.32-38.1 cm | 38.1-60.96 (cm) | 60.96 (cm)
Altura (cm) 70.0 98.0 125.0
Largo (cm) 30.0 60.0 80.0
Ancho (cm) 30.0 60.0 80.0
Masa (kg) 70.0 190.0 300.0

2.2. Sistemas de separacion.

EL lanzamiento e inicio de la vida operacional de un satélite es muy importante porque
esto preservara su integridad y determinara su correcto funcionamiento y eficiencia durante
todo su tiempo funcional en orbita. Por lo dicho antes, es necesario disenar y manufacturar
un sistema de separacion con respecto del vehiculo lanzador, que deber ser lo mas simple,
ligero y pequenio posible, a fin de reducir el riesgo de danos. Ademas de hacer frente a las
cargas debidas al inicio del lanzamiento (de las cuales se escribird de manera més amplia en el
siguiente capitulo), trasmitiéndolas a la carga 1til evitando que éstas se amplifiquen afectando
la integridad de la estructura del satélite; deben de contribuir con la colocacién del satélite
en la orbita deseada, evitando colisionar con otras partes del lanzador o comportamientos

inesperados en la dindamica del satélite que puedan comprometer la mision.

En resumen un sistema de separacion es un conjunto de elementos mecanicos, electrénicos
y/o pirotécnicos que cumple con lo anterior descrito mediante las siguientes tres funciones

béasicas:
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a) Sujetar el satélite al vehiculo de lanzamiento, ver figura 2.6.

Anillo Superior

Satélite B Anillo
Inferior

Sistema de B Elementos de Sujecion

Separacion

Puertos Adaptador

a)

Figura 2.6. Primer funcién del Sistema de Separacion.

b) liberar el satélite (figura 2.7)y

Liberacién
entre los
Anillos

Satélite

Adaptador

b)

Figura 2.7. Segunda funcién del Sistema de Separacion.
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c) lanzar el satélite a drbita (figura 2.8).

Satélite
Impulso

Adaptador

Figura 2.8. Tercer funcién del Sistema de Separacion.

La funcién a) regularmente se realiza mediante una base hecha en dos partes o anillos de
materiales ligeros y resistentes, como el aluminio y algunas veces con compuestos como fibra
de carbono o kevlar. La base de este sistema debe ser adaptable a la configuracién de torni-
lleria proporcionada por el adaptador del vehiculo lanzador y las caracteristicas geométricas
del microsatélite. Entre otros caracteristicas también se encuentran los elementos de sujecién
como arneses (clamps) y anillos que son liberados como lo indica el siguiente inciso. La fun-
cién b) se hace mediante dispositivos que llamaremos actuadores, los cuales deben realizar
movimientos permitiendo la remocion de los elementos sujetadores. Los actuadores pueden
ser dispositivos electromecanicos o pirotécnicos, con lo que podremos clasificar a los sistemas
de separacién en adelante. Usualmente estos sistemas empleaban tornilleria con pirotecnia,
implicando un mayor riesgo de afectar la carga 1til por la explosién e impacto. Actualmente
algunos de estos sistemas son disenados con elementos electromecanicos, reduciendo el riesgo

de danar el microsatélite.

Por ultimo la funcién c), era cominmente cumplida mediante el uso de elementos pi-

rotécnicos, por ejemplo en la tornilleria,aunque se han dejado de usar en los nuevos sistemas,
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los cuales por mayor seguridad usan resortes para separar la carga 1util de la ultima fase del

lanzador colocandolos paralelamente entre la base del adaptador y el microsatélite.

2.2.1. Electromecanicos.

Dentro de los nuevos sistemas de separacion que usan actuadores electromecanicos, estos
puede ser tanto motores de corriente directa, dispositivos que usan materiales con memoria de
forma (Ti-Ni) y los puramente mecénicos como los resortes. En la investigacion realizada para
el desarrollo del presente trabajo se encontré a dos productores especializados en sistemas
de liberacion a érbita para microsatélites que usan estos dispositivos y han tenido éxito
en algunas misiones como por ejemplo en los lanzadores americanos como el Minotaur y
Delta, estd Planetary System Corporation (PSC) [36], mientras que Alma Space [37], es una
compania relativamente nueva en el desarrollo de estos sistemas pero ha tenido éxito en el
lanzamiento de un satélite (ALMASat-1, [3]) con el lanzador europeo VEGA. A continuacién
se describiran los sistemas propuestos por parte de estas companias a fin de obtener referencia
y datos tutiles para la seleccién y analisis de la estructura conceptual de un sistema de

separacién.

Mark II The lightband.

PSC ha disenado, manufacturado, probado e instalado sistemas de separacion como el
llamado Mark II the lightband, para vehiculos de lanzamiento como: el transbordador espa-
cial, Atlas V, Delta II, Delta IV, Pegasus, Taurus, Minotaur, Athena, Peacekeeper, y Falcon
I. Esto incluye trabajos para cargas secundarias montadas en adaptadores como ESPA [25],

CASPAR[38] y RSA[39].

El sistema Mark II esta compuesto por dos anillos separables principalmente. El anillo in-
ferior tiene acoplados los arneses sujetadores, un anillo de retencién junto con el soporte para

los motores y los resortes de separaciéon. Mientras que el anillo superior cuenta con las ranu-
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ras para el acoplamiento de los arneses para asegurar ambos anillos y resortes encapsulados

a lo largo de su circunferencia, entre otros elementos [40], (figura 2.9).

Figura 2.9. Sistema de separacién: Mark II the lightband.(Tomado de Planetary Systems

Corporation).

Como ya se han descrito con anterioridad, hay tres funciones que un sistema de separacion
que debe cumplir, éste las realiza de manera eficiente en su peculiar manera, aportando las

siguientes ventajas:

Cerca de un tercio del peso de un sistema de separacion tipico.

Aproximadamente la mitad de la altura de un sistema tipico.

No usa dispositivos pirotécnicos y por tanto no deja residuos después de la separacion.

Genera bajo impacto relativo a otros sistemas.

El uso de motores a corriente directa para el inicio, eliminando la necesidad de reno-

vacién o consumo de actuadores.

El funcionamiento de este sistema es el siguiente: Primero en estado cerrado o de sujecion,

el anillo de retencién comprime los arneses del anillo inferior hacia las ranuras del anillo
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superior. Una vez enviada la senal para el inicio de la liberacion, los motores son encendidos
causando que el mecanismo instantdneamente (~0.075 segundos), contraiga el tubo guia y
al anillo de retencion hacia la parte interna, permitiendo que las abrazaderas se separen del
anillo superior debido a la fuerza de los pequenos resortes encapsulados y un resorte en forma
de cordon que, por estar en tension provee una fuerza radial hacia la parte interna del anillo

causado que todas las abrazaderas se contraigan junto con el anillo de retencién [41].

El mecanismo de liberacion estd hecho con base en un sistema de engranes planetarios y

rodamientos, que se aprecian de mejor manera asi como su funcionamiento en la figura 2.10.

Motor A

Rodamientos

angulares
Engranes

cénicos

Tronillo sin fin
Chumacera
lineal
Balero
esférico
Tapa
chumacera

Motor B

Contacto indicador
de cierre
Tapa chumacera

Riel
Guias para Contacto indicador
riel de abertura
Direccion de
movimiento de la

chumacera

Figura 2.10. Mecanismo del sistema Lightband. (Tomado de PSC).
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Por 1ltimo, una vez liberado el anillo superior, los resortes de lanzamiento colocados
en la base del anillo inferior ejercen un empuje en el anillo superior lanzando a érbita al

microsatélite. Ver figura 2.11.

Figura 2.11. Lightband separado, tomado de Planetary Systems Corporation.

Este sistema tiene una gran rango de tamanos, los cuales van entre 20.32 y 96.52 cm de
didmetro en el patron de agujeros para la tornilleria; siendo de interés el didmetro apto para
la propuesta de la estructura Quetzal, los sistemas Lightband con dimensiones entre 20.32 y

45.72 cm. El resto de las dimensiones se pueden observar en los anexos A.1.

AD-SS.

Alma Space es una compania italiana que en conjunto con la Universidad de Bologna
ha entrado al diseno de sistemas de separacion, su primer aportacién para el microsatélite
ALMASat-1 fue el Sistema de Separacién AD-SS 35, lanzado el 13 de febrero de 2012 el
puerto espacial europeo en Kourou (Guayana Francesa), como carga secundaria en el lanza-
miento del satélite LARES [42]. Esta misién opté por centrarse en los aspectos tecnolégicos
que los cientificos, para calificar las tecnologias desarrolladas y asi poder utilizarlas para
construir otros satélites con experimentos cientificos, asi es como muchos de los subsistemas
de ALMASat-1 fueron ensamblados utilizando las tecnologias disponibles en el mercado,

asegurando de esta manera la capacidad de establecer misiones de bajo costo y con una
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respuesta rapida. En la figura 2.12 se observa el sistema de separacion AD-SS 35.

Figura 2.12. Microsatélite ALMASat-1 (izq.) y sistema de separacién ALMASat-1 o AD-SS
35 (der.). (Tomado de ALMASpace S.r.l.)

Este adaptador fue disenado de acuerdo a los requisitos del lanzador VEGA y los requi-
sitos generales de la misién del microsatélite ALMASat-1. Dando como resultado una arqui-
tectura general compuesta por una envoltura cilindrica hecha de aluminio con una masa de
21 kg, un diametro externo de 443 mm y altura de 165 mm. Ademas de un patrén de orificios
para soportar el satélite y colocarlo sobre el lanzador, cuenta con dos sujetadores hechos con
una aleacién NiCrMo colocados a 45° grados, que seran retenidos por actuadores electro-
mecénicos no explosivos, NEA por sus siglas en inglés (Non- Explosive electro-mechanical
Actuators), como los dispositivos ERM-E-2000 hechos con material con memoria de forma
(Niquel-Titanio), producidos por TiNi Aerospace, siendo reutilizable hasta 50 veces, lo que
facilita la realizaciéon de un nimero de pruebas [43]. Estos dispositivos permiten precargar
dos pares de resortes, un par por cada sujetador, sobre dos guias lineales asegurando su

correcta extension.

El sistema es asegurado hasta que la senal de separacion sea obtenida por la avionica del
vehiculo de lanzamiento, una vez que los actuadores son expandidos liberando la precarga,
cuatro resortes equipados con guias cilindricas y con revestimientos hechos de PTFE (poli-

tetrafluoroetileno) o teflén, empujan el satélite separdndolo del adaptador con una velocidad
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lineal relativa de 1-2 m/s y una velocidad angular maxima de 3 rad/s evitando fenémenos
no deseados como aliasing [44], el cudl ocurre cuando el microsatélite tiene una velocidad
angular que impide la comunicacion correcta a tierra. Este dispositivo se ilustra en la figura

2.13.
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Figura 2.13. Arnes y actuador del sistema de separaciéon ALMASat-1 o AD-SS 35. (Tomado
de ALMASpace S.r.l.)

La primer experiencia obtenida en el desarrollo y calificacion para el lanzamiento del AD-
SS35 en el cohete Vega, resulté en la unién de actividades de ALMASpace con la Agencia
Espacial Europea para el desarrollo de series mas amplias de adaptadores y sistemas de
separacion basados en la misma filosofia usada para el AD-SS 35, con el objetivo de colocar
en Orbita satélites con una masa de 200 kg, con una velocidad de separacién igual a 2 m/s.
Su plan desarrollé diferentes configuraciones para obtener el mejor equilibrio entre costo
y rendimiento, tales como el AD-SS 150 cuyo mejoramiento se basa en los dispositivos de
sujecion del sistema AD-SS 35 para satélites con una masa de hasta 150 kg, mientras que el
AD-SS 200 se centra en mejorar la arquitectura del sistema AD-SS 150. Este tltimo modelo
representa el corazén del desarrollo para la mision VERTA-1 [45]. Ademés de compartir las

mismas caracteristicas y ventajas derivadas de la experiencia ALMASat-1:

» Sistema de separacion calibrado y ajustable, permitiendo variar la velocidad del sistema

desde 0 a 2 m/s.
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No hay uso de dispositivos pirotécnicos.

Reduccion de los tiempos en inspeccién y renovacion durante operaciones en tierra.

Inclusion de interruptores de separacién para la deteccion del desprendimiento.

Interface estandar con los vehiculos de lanzamiento.

Cuenta con la adiciéon de dos sistemas de sujecién para satélites con una masa de hasta
200 kg, un agregado de cuatro pasadores guia para reducir el efecto de la velocidad angular

durante la liberaciéon, detallados en la figura 2.14.

Figura 2.14. Detalle de los pasadores guia del sistema AD-SS 200. (Tomada de ALMASpace
S.r.l)

Clamp Band Separation Systems.

Sierra Nevada Corporation (SNC) es una compainia dedicada a los sistemas eléctricos
y de integracion, en la que desarrollan varios productos para sistemas espaciales y dentro
de ellos esta el Clamp Band Separation System. Este sistema forma parte de la categoria
que usa elementos iniciadores no pirotécnicos de bajo impacto, usados para separar naves

espaciales de vehiculos lanzadores con elementos llamados Fast Acting Shockless Separation
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Nut (FASSN). Estos dispositivos al funcionar con materiales con memoria de forma, convier-
ten instantdneamente la energia de deformacién almacenada en la banda de sujecion (clamp

band) en energia rotacional de un volante de inercia [46]. Ver figura 2.15.

Conector Positivo de Resorte de
Energia Eléctrica x 2 Empuje x 4
Separados 180° Separados 90°

. Plato Adaptador

Sistema de -
i para el Satélite
Retencion para
la Banda
Mecanismo de
Liberacién

Banda

Figura 2.15. Sistema de separacién de SNC.

Este diseno es maquinado en aluminio y adaptable para didmetros entre 23 y 24 cm,
soporta una masa de 182 kg, 13 grms, aceleracion de 24 g, un rango de temperatura entre
-40° Cy 90°C, activacién menor a los 75 milisegundos con una velocidad lineal de separacion
entre 0.013 y 0.051 m/s y una velocidad angular de 0.5°/s e impacto con amplitud de 100 g

en cualquier frecuencia.

2.2.2. Pirotécnicos.

Los sistemas pirotécnicos en tecnologia aeroespacial son una amplia familia de dispositivos

sofisticados usando explosivos, propelentes y composiciones pirotécnicas para cumplir con las
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siguientes funciones [47]:

Iniciacién.

Liberacién.

Fractura.

Interruptores.

Activacién.

Tiempo de retardo.

También los elementos pirotécnicos son usados por su alta eficiencia en las siguientes

caracteristicas:

Elevada energia liberada por unidad de peso.

Pequeno volumen.

Almacenamiento de energia a largo plazo.

Inicio y salida controlable de energias.

El interés de este trabajo estda en los explosivos que regularmente son usados para la
funcion de separaciéon de cargas ttiles con respecto de los lanzadores. Por definicién un
explosivo es una sustancia que lleva una transformacién quimica rapida a otros productos
més estables, cuando es sujeta a calor, impacto, fricciéon u otro impulso [48]. Los explosivos

pueden ser divididos en dos tipos basicos:

Deflagrantes: Se refiere a la propagacion del frente de reacciéon a través del material a
velocidades menores que la velocidad del sonido. Un explosivo deflagrante produce

un considerable aumento de gas a alta presion que es usado para generar trabajo,
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usualmente para empujar un pistén. Aplicaciones tipicas son thrusters, reactores y pin

pullers (extractores).

Detonantes: Es cuando la propagacién del frente de reaccion a través del material tiene
velocidades mayores que la velocidad del sonido. Un explosivo detonante normalmen-
te produce una onda de choque muy fuerte, que es usada para romper materiales.
Aplicaciones tipicas incluyen tornillos explosivos y ruptura de cabezas fragiles. Estos
encuentran su uso en el rango de sistemas de seguridad donde una carga en forma

linear es usada para cortar a través de la cubierta de un motor.

Aunque los dispositivos pirotécnicos han sido singularmente responsables por el éxito de
muchas funciones mecéanicas criticas en los programas aeroespaciales por 30 anos, fallas en
tierra y vuelo contintian ocurriendo, debido a que generan el ambiente de maximo impac-
to en el satélite y tienen las siguientes desventajas en comparacion con los expuestos con

anterioridad como:

= Un solo disparo.
= No se pueden revisar funcionalmente antes del vuelo.
» Corta duracién, cargas impulsivas (impacto).

= Problemas de seguridad: Funcionamiento imprevisto ya que pequenas fuerzas son re-
queridas para iniciarlos, como electricidad estatica y energia inducida electromagnéti-

camente.

» Limitada aproximacién ingenieril: No se pueden aplicar aproximaciones para energias
comunmente usadas (electricidad, hidrdulica, neumatica), asi como la falta de métodos

de prueba y demostraciones logicas.

» Fallas continian: Por la falta de entendimiento, falta de solucién a fallas, hay pocas

fuentes de informacion, su confiabilidad estimada es basada en calificaciones exitosas.
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Ejemplo de lo anterior es el extractor (pin puller) disenado y usado exitosamente en el
despliegue de una antena en la superficie de Marte en 1976 en el programa Viking Lander,
éste fall6 en una segunda aplicacion en 1986 y fue abandonada. Otro caso es el de una valvula
altamente calificada, creada para el programa Geminis en 1960 la cual fall6 estructuralmente

y encendié hidracina en 1994.

PAS 175/400.

Por mas de tres décadas RUAG Space ha disenado y sistemas de separacion y adaptadores
para uso en el mercado comercial y gubernamental. A la fecha estos productos tienen un
historial de vuelo con més de 460, separaciones a dérbita exitosas [49]. Dentro del portafolio de
productos de esta compania, se encuentran un par de sistemas de interés para este trabajo,
los Payload Adapter Systems o por sus siglas en inglés: PAS 175 y PAS 400 ilustrado en la
figura 2.16. Estos sistemas compactos y con gran capacidad de carga se han probado en el

lanzador Delta II.

Figura 2.16. Sistema de separacién PAS 175. (Tomado de RUAG Space).
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En la figura 2.17 se observa que este sistema cuenta con un plato base triangular con
3 puntos de sujecién con la interface del satélite, siendo el drea necesitada para esto muy
pequena. Para cumplir con la funcién de liberaciéon estos sistemas cuentan con un cable que
mantiene sujetos tres sujetadores hasta que un elemento pirotécnico es activado y corta el
cable. Posteriormente los tres resortes colocados por encima del plato triangular ejercen un
ligero empuje (0.5-0.6 m/s), para la separacién de la carga ttil. Esto genera un impacto muy

bajo, teniendo una respuesta al espectro de impacto menor a 200 g sobre los 1000 Hz.

Resorte de Datos de PAS 175y PAS 400

i Cable arnes
_~~ separacion (x3) (x3) PAS 175

Interface: 3 puntos / 175 mm de diametro.
/éanc O Altura: 40 mm.

(x3) Dimensiones de la base: 184 mm x 162
mm.
Masa: 0.35 kg.
Energia de separacion: 0.86 Nm.

PAS 400

Interface: 3 puntos / 400 mm de didmetro.
Altura: 40 mm.

Dimensiones de la base: 416 mm x 370
mm.

Masa: 1.0 kg.

Energia de separacion: 0.86 Nm.

Cortador de cable pirotécnico
Plato base P

Figura 2.17. Caracteristicas del Sistema de Separaciéon PAS 175 y PAS 400. (Tomado de
RUAG Space).

Dessault Systems.

Este sistema cuenta con dos anillos, uno atornillado al lanzador y otro al satélite, permi-
tiendo el lanzamiento de la carga 1til por medio de la activaciéon de una orden electrénica
que inicia un detonador pirotécnico causando la ruptura de una banda que sujeta ambos
anillos. Seguido de esto los resortes pierden tensiéon y mandan al microsatélite por encima

de donde fue colocado junto con el anillo superior. Ver figura 2.18
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Figura 2.18. Sistema de separacién de Dessault Systems.

La tabla 2.3 contiene las caracteristicas generales de este sistema de separacion:

Tabla 2.3. Caracteristicas del sistema de separacion de Dessault Systems.

Mecénicas Funcionales
Masa: 3 (kg) + 4 a 10 resortes (120 gramos c¢/u) Masa del microsatélite: 100 (kg)
Masa del microsatélite: 1 (kg) Velocidad de lanzamiento: ~ 1 a 3 (m/s)
Volumen: Altura= 91 (mm), diametro= 348 (mm) Redundancia en la activacién pirotécnica
Didmetro interno: 250 [mm)] Confiabilidad> 0,99995
Sujecién: 12 tornillos en el lanzador y el satélite. | Sin expulsién de escombros o escape de gases
Eléctricas Ambientales
Detonacién: C.D. corriente 5 (A), 10 (ms) min. Rango de funcion: -90°C a + 100°C
Categoria del detonador: 1 (A), 1 (W), 5 (min.) Resistente a vibraciones

Resistente a electricidad estatica.

Después de haber presentado algunos tipos de sistemas de separacion para cargas secun-
darias se procede a realizar la selecciéon de uno de estos con las caracteristicas compatibles

con el microsatélite Quetzal en la siguiente seccién.
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2.3. Seleccion del Sistema de Separacion.

Para seleccionar un sistema de separacién para el microsatélite Quetzal se tomaron en
cuenta factores como: Las necesidades de la mision, los requerimientos y especificaciones de
los adaptadores y los vehiculos lanzadores (los cuales se veran en el siguiente capitulo), para
proveer la confianza de que el SS no experimentara falla durante el vuelo del lanzador. Llegar
a ello requiere retomar la descripcién del producto (sistema de separacion), y las funciones
generales que este debe satisfacer, presentadas en la seccién 3.2, asi como; la meta del SS que
es ser compatible con la misiéon Quetzal para colocarlo en érbita. Posteriormente se trabaja
en el diagrama de funciones, ver figura 2.19. En este diagrama se muestran las funciones y
las subfunciones generales que todo sistema de separacion cumple de n distintas formas. En
el encontramos que EC es la energia cinética, EP es la energia potencial, F' es alguna fuerza,

SS es sistema de separacién.
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Figura 2.19. Diagrama de funciones de los Sistemas de Separacién
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Dado este modelo de funciones para sistemas de separacién y teniendo en cuenta el

ambiente del marco tedrico dado anteriormente, podemos desglosar las necesidades del mi-

crosatélite Quetzal en la tabla 2.4, que debe satisfacer en mayor o menor medida el sistema

de separacion.

Tabla 2.4. Necesidades para el sistema de separacion.

No. | Necesidades Importancia
1 | Debe fijar el microsatélite con el adaptador del cohete. 1
2 | Debe liberar el microsatélite del adaptador sin danarlo. 1
3 | Debe separar/lanzar el microsatélite del adaptador con una trayectoria no errante. 1
4 | Debe ser estable. 1
5 | Debe soportar el peso del microsatélite y cargas del vuelo sin fracturarse o deformarse. 1
6 | Debe ser ligero. 1
7 | Debe ser econdmico. 2
8 | Debe ser pequeno. 2
9 | Evitar la transmisién de vibraciones amplificadas a la carga util. 1
10 | Sus materiales no deben degradarse antes o durante la duracién de la mision. 1
11 | Debe ser funcionar varias veces sin fallar. 1
12 | Reducir el tiempo de su producciéon comparado con otros. 3
13 | No debe tener materiales que se sublimen. 2
14 | Debe soportar el ambiente de temperaturas de la mision sin deformarse. 1
15 | Reducir los tiempos de integracion. 3
16 | Compatible con méas de un adaptador 2

Importancia 1-alta/2-media/3-baja
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A partir de la tabla de necesidades se desglosa una lista de requisitos que se observan en
la tabla 2.5 los cuales tratan de cumplir con un amplio rango de necesidades dadas desde el
adaptador, las mayores cargas a las que sera sometido el sistema definidas por el ambiente

de trabajo y el cémo se cumplan las funciones del sistema de separacién.

Tabla 2.5. Requisitos para el sistema de separacién.

No. | Requisitos Necesidad
1 | Compatibilidad con el patrén de tornilleria del adaptador. 1,16
2 | Aplicar la min. fuerza de impacto al liberar. 2
3 | Aplicar la min. velocidad angular. 3
4 | Aplicar suficiente velocidad lineal para la separacion. 3
5 | No debe tener grandes momentos. 4
6 | Resistente a fuerzas de aceleracion. 5
7 | Resistente a vibraciones. 5
8 | Resistente a impactos. 5)
9 | Menor masa posible 6
10 | Menor costo posible. 7
11 | Menor volumen posible. 8,16
12 | No debe entrar en resonancia. 9
13 | Resistente a la corrosion. 10
14 | Confiabilidad. 11
15 | Fécil de manufacturar. 12,15
16 | Minima Desgasificaciéon (outgassing). 13
17 | Alta resistencia térmica. 14
18 | Fécil acceso a la tornilleria. 15
19 | Féacil montaje. 15
20 | Resistir la masa del microsatélite. 5
21 | Tiempo de liberacién. 2,3

Por tultimo se asignan valores a los requisitos para generar un lista de especificaciones
como se muestra en la tabla 2.6, con el cudl se evaliia a los sistemas de separacién para
cargas secundarias investigados y conocer cudl es el que mejor cumpla las necesidades del

microsatélite Quetzal.
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Tabla 2.6. Especificaciones para el sistema de separacion.
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El resultado de la evaluacion con la tabla 2.6 se encuentra en la tabla B.1 de la seccion
de anexos, del cudl se resume que dos sistemas de separacién cumplen con la mayoria de
las caracteristicas y no es de sorprender que uno de ellos sea el sistema no pirotécnico mas
usado hasta el momento en lanzamientos con cargas primarias y secundarias por el gobierno

de EUA llamado Mark II the lightband de Planetary System Corporation.

Con un panorama mas amplio de los sistemas de separacion y la evaluacion de ellos, se
puede definir un caso particular de estudio y enfocarse a él dentro de el presente trabajo. Dos
caracteristicas iniciales del microsatélite Quetzal para seleccionar un adaptador de cargas
secundarias son la masa (76.5kg) y su volumen (50x50x70 cm). Dados estos valores sélo
dos adaptadores pueden soportar tales caracteristicas, el ESPA-SL-24 y el ASAP. Con esta
decision se reduce en gran medida las caracteristicas geométricas del sistema de separaciéon
pues sélo se tienen dos posibles patrones de tornilleria a usar. Para reafirmar el uso de un
sistema con didmetro relativamente grande y no uno mas pequeno, se encontro en la literatura
investigada que las uniones de grandes radios proveen un incremento en la rigidez del sistema
[51]. De igual manera la literatura encontrada tanto en los manuales de los lanzadores como
en otros trabajos sobre sistemas de separacién y los anillos adaptadores, la altura del sistema
de separacion debe ser las mas corta posible para permitir que la carga secundaria no salga
del volumen definido y también para acercar el centro de gravedad del microsatélite y el
sistema de separacion en conjunto al adaptador del vehiculo de lanzamiento. Con base en la
evaluacion de los sistemas de separacion y la seleccién del adaptador para cargas secundarias,
el modelo que sera sujeto a estudio para las pruebas mecéanicas es el sistema de separacion

MarkII con nimero de modelo 15.000-24 de PSC.
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Capitulo 3

Ambiente de Vuelo de los Vehiculos

Lanzadores.

Un sistema de lanzamiento consiste en un vehiculo con una o mas fases y la infraestructura
de soporte en tierra. Durante el lanzamiento el vehiculo tiene un cambio de velocidad, ademas
de ser expuesto a distintas cargas (ambiente de vuelo), con el fin de colocar una carga util

en una orbita y altitud requerida.

Los vehiculos lanzadores pueden limitar severamente el diseno de un microsatélite. Por
ello la seleccion de un vehiculo de lanzamiento depende de la misiéon del microsatélite y las

restricciones del vehiculo como la capacidad de carga (masa) y el volumen disponible.

Hay dos tipos de vehiculos lanzadores; los vehiculos desechables o EELV (Envelope Ex-
pendable Launch Vehicles) por sus siglas en inglés y los vehiculos reutilizables o RLV (Reusa-
ble Launch Vehicles). Dentro de la primer categoria (EELV), en Europa se encuentran los
vehiculos como el Ariane 5 y el Soyuz, mientras que en Estados Unidos han desarrollado

distintas familias como Minotaur, Delta, Atlas y Titan, entre otras [52].

Con base en las caracteristicas propuestas por el proyecto Quetzal y los anillos adapta-

dores para cargas secundarias, se realizd una investigacion de algunos vehiculos lanzadores
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cuyas companias, ya sean privadas o gubernamentales crean manuales de usuario con el
proposito de proveer informacién sobre sus vehiculos como: El ambiente de vuelo, las in-
terfaces, su funcionamiento, las restricciones de disenio y operacién para cargas utiles, los
rangos de operacion, las operaciones de lanzamiento y los procedimientos de documentacion.
Esto dio como resultado los siguientes lanzadores: Pegasus [53], Proton [54], Soyuz [55], Sea
Launch[56], Dnepr[57], VEGA [58], Ariane 5 [59], Atlas V [60], Falcon I [61], Taurus II [62],
Delta II [63], Minotaur IV [64] y Minotaur I [65].

Dentro de la informacién mencionada con anterioridad, la seccién del ambiente de vuelo
en estos manuales contiene los ambientes mecanicos, ambientes térmicos y ambientes elec-
tromagnéticos que normalmente son tomados para el disenio de satélites. De los ambientes
mencionados, es de interés del presente trabajo la seccion de ambiente mecanico para el es-
tudio de las pruebas a las que debe ser sometido un sistema de separacion. Tales ambientes
son regidos por cargas estaticas y cargas dinamicas, ambas se pueden subdividir en externas

e internas cuyos ejemplos se describen a continuacion:

Cargas estaticas externas: Son debidas a la masa del mismo satélite y sus subsistemas.

Cargas estaticas internas: Un ejemplo es la presién por almacenamiento de gases o com-

bustibles en tanques.

Cargas dinamicas externas: Son resultado de la combustiéon inestable del combustible
de motores, flujos de aire turbulentos a lo largo del lanzador, ruido por la propulsién,

separacion de fases, cambios de presién y transportacion.

Cargas dinamicas internas: Movimiento o despliegue de un subsistema como las ruedas

de inercia.

Las cargas méaximas a las que es sometido el microsatélite son las dinamicas externas y
de interés para este trabajo, en su mayoria se deben a los eventos ocurridos durante el vuelo
del vehiculo lanzador (ver la tabla 3.1), no deben descartarse los eventos como: manejo,

transportaciéon en tierra y montaje.
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Tabla 3.1. Fuentes de cargas en los ambientes de vehiculos lanzadores [66].

Cargas durante el vuelo de vehiculos lanzadores
Evento Actstica | Vibracion aleatoria | Vibracién sinusoidal | Impacto
Despegue X X
Aerodindmica X X
Separacién de fases X
Encendido y apagado de motores X X

Los ambientes enlistados en la tabla anterior se estudiardan mas a fondo en los siguientes

apartados.

3.1. Ambiente de Vuelo Mecanico.

De manera general este ambiente inicia cuando en el lanzador el motor se enciende y
finaliza con la separacién de la carga util (microsatélite), mediante un dispositivo (sistema
de separacién). Un vehiculo lanzador consiste en fases como se observa en la figura 3.1,
cuando el combustible de una fase o etapa se termina; la estructura, el tanque y el motor de
esa fase se desacoplan del lanzador y el motor de la siguiente fase se enciende, esto se realiza
de dos a tres veces dependiendo del tipo de vehiculo lanzador y su ntimero de fases, con el

proposito de mantener la eficiencia del vehiculo al deshacerse de masa innecesaria.
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Figura 3.1. Perfil de vuelo del lanzador Dnepr. [57]
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Como resultado de los eventos descritos arriba, se generan las diferentes cargas (mencio-

nadas al inicio de este capitulo), que afectan al microsatélite y sus subsistemas en un amplio

rango de frecuencias, como se observa en la figura 3.2.

IR |
Impacto

10

100 1000

Frecuencia (Hz)

10000

Figura 3.2. Rango de cargas durante el vuelo de lanzadores [67].

A excepcién de las cargas por aceleracion que son estudiadas como un fenémeno estatico,

las vibraciones sinusoidales y las vibraciones aleatorias se analizan como cargas dindmicas.

Por ello se deben hacer pruebas de cada una de las cargas ya mencionadas al microsatélite

con un factor de seguridad o tiempo de duraciéon como se observa en la tabla 3.2.

Tabla 3.2. Factores de seguridad y duraciones para pruebas [68].

Prueba

calificacién de prototipo

Calificacién de prototipo de vuelo

Aceptacion

Cargas Estdticas
Acustica
Vibracién Aleatoria

Vibracién Sinusoidal

Impacto

1.25 x Carga limite
Nivel limite + 3dB 2 min.
Nivel limite + 3dB 2 min/eje.
1.25 x Nivel limite oct/min
1.4 x Nivel Limite

1.25 x Carga limite
Nivel limite + 3dB 1 min.
Nivel limite + 3dB 1min/eje.
1.25 x Nivel limite 4 oct/min
1.4 x Nivel Limite

1.0 x Carga limtie
Nivel limite + 3dB 2 min.
Nivel limite 1 min/eje.

Nivel limite 4 oct/min

Nivel limite

La informacién relevante de la tabla 3.2 para este trabajo son las pruebas de calificacién
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de prototipo, estas se usaran para realizar el analisis del sistema de separacion seleccionado

en el capitulo anterior mediante elemento finito.

A continuacién se veran de manera un poco mas detallada las pruebas mecdanicas a realizar
en este trabajo para corroborar que el sistema de separacién soporte los ambientes de vuelo

y cumpla con su funcion.

3.1.1. Aceleraciones.

En los manuales de usuario de los lanzadores las aceleraciones se definen en ¢, que es el
valor de la aceleracién de la tierra a nivel del mar (9.81 m/s?). Este término es usado para
describir las cargas que ocurren de la misma manera a través de todo el vehiculo lanzador y
estan compuestas por componentes en estado estatico y componentes en estado transitorio,

estas ultimas son usados en el ambiente de cargas combinadas CLA por sus siglas en inglés.

ver figura 3.3.
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Figura 3.3. Perfil general de aceleraciones en el vuelo de vehiculos lanzadores. [67]

La maxima aceleraciéon en estado estacionario ocurre en la direccion del lanzamiento, al
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final de la primera o segunda fase de propulsion del lanzador. Esto se debe a que la masa

del vehiculo decrece mientras que el impulso se mantiene.

Entonces el lanzador experimenta un factor de carga pico en su direccién axial siendo este
un multiplo adimensional de g que representa la fuerza de inercia actuando en la estructura,

por lo que el factor de carga es de signo opuesto al sentido del lanzamiento.

A partir de la investigacién realizada de los manuales de los vehiculos lanzadores nom-
brados con anterioridad, se obtuvo la tabla 3.3 de los factores de carga por aceleracion en
estado estacionario méximos a los que estard sometido el sistema de separaciéon en conjun-
to con la masa del microsatélite Quetzal, dependiendo del lanzador elegido para colocar el

microsatélite en dérbita.

Tabla 3.3. Factores carga por aceleracién en estado transitorio y dindmico.

, . Axial (g) Lateral (g)
Adaptador Vehiculo Valor méximo Estatico | Dinamico | Estatico | Dindmico
Axial 13.00 1.00 0.20 1.00
Pegasus Lateral 0.2/0 1/05 | Y0.2/70 | Y2/73.85
Axial 120 3.70 0.90 -
Otro Proton Lateral 2.60 ] 1.70 ]
Axial 150 N 0.70 -
Sea Launch Lateral 2.50 - 2.00 -
Axial 1,00 1.80 0.10 0.30
Soyuz Lateral 1.00 0.60 0.20 1.60
Axial 780 0.50 0.20 -
Dnepr Lateral 7.50 0.50 0.50 0.50
ASAP Axial 150 0.50 - 0.50
VEGA Lateral 1.50 2.00 ] 0.90
. Axial 4.55 - 0.25 -
Ariane 5 Lateral ) ) ] )
Axial 150 1.00 - 0.60
Atlas V Lateral 2.80 0.50 0.40 1.60
Axial 6.40 1.25 0.75 -
Falcon I
Lateral - - - -
Axial 6.00 0.50 - 0.50
Taurus II Lateral 2.00 0.30 0.20 0.60
ESPA Axial 7.00 - - 0.10
Delta I1 Lateral 2.80 ; ; 450
, Axial 850 - 0.30 -
Minotaur I Lateral - 0.66 7.50 1.50
, Axial 6.79 - 0.78 -
Minotaur IV Lateral 3.03 _ 4.05 )
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En la tabla 3.3 se dividen los lanzadores de acuerdo al tipo de adaptador para cargas
secundarias que usen y cabe destacar que los valores de aceleracion axial y los valores de
aceleracion lateral no ocurren de manera simultdnea. Para el caso contrario se realiza un
analisis de cargas combinadas que se estudiara més adelante. Las diferencias tan grandes en
los factores de carga por aceleracion estatica se deben al distinto tamano y la capacidad de
aceleracion de cada vehiculo, por ejemplo el lanzador Pegasus es un misil con masa mucho

menor y mayor aceleracién en comparacion con la de un lanzador grande como Taurus.

3.1.2. Frecuencia Natural.

Si a una estructura se le somete a cargas con frecuencia armoénica muy similar a una de
las frecuencias naturales de la estructura, las amplitudes del movimiento de respuesta de la
misma pueden ser muy elevadas, pudiendo producir su colapso o en cualquier caso reducir
su tiempo de vida por fatiga, es por esto que el propdsito de esta prueba es determinar los
modos de movimiento y frecuencia natural del sistema de separacién [69]. Con estos datos de
las tablas y los criterios establecidos por las companias lanzadoras, se cuida que el sistema
no entre en acoplamiento dinamico entre la frecuencia natural del sistema de separacién y los
valores de las pruebas de vibracion, es decir, que el sistema no entre en resonancia causando su
falla. Los modos y frecuencias propias de un sistema dependen de caracteristicas intrinsecas
del mismo (distribucién de masa, rigidez y amortiguamiento, asi como; las condiciones de
apoyo). Un método simple para aproximar el valor la frecuencia natural de un sistema es el

método de desplazamiento estatico [52].

3.1.3. Vibraciones Sinusoidales.

Este fenémeno ocurre como resultado de la interaccion entre los modos de frecuencia
natural del vehiculo lanzador y las cargas debidas a causa de un rapido crecimiento en el im-
pulso o despegue y la combustién de los motores, cuyas cargas (vibraciones), son transmitidas

al satélite a través de los adaptadores y sistemas de separacién. Para saber el comportamien-
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to de respuesta del microsatélite y sus subsistemas a este tipo de fenémenos, se realiza un
analisis de respuesta a frecuencia en el que se simulan cargas dindmicas de frecuencia sinu-
soidal baja (5 Hz - 100 Hz), con el objetivo principal de exponer estructuras secundarias
de microsatélites a cargas armonicas produciendo una oscilacién forzada, a fin de conocer
si el sistema sujeto a estudio entra en el fenémeno de resonancia o no, y determinar si el
sistema sigue funcionando después de la prueba. Para realizar estas pruebas es necesario la o
las frecuencias naturales del sistema y la fuerza impulsiva que en este caso son los espectros
de aceleracion armonicos, que al igual que para los valores de aceleracion, se obtuvieron de
los manuales de usuario de los lanzadores para realizar este tipo de pruebas. Los cuales se

muestran en la tabla 3.4.

Tabla 3.4. Valores de aceleracién de vibracién sinusoidal.

Espectro de vibracién sinusoidal.
Axial Lateral Axial Lateral
Vehiculo | Frecuencia | Espectro | Frecuencia | Espectro | Vehiculo | Frecuencia | Espectro | Frecuencia | Espectro
(Hz) (8) (H2) (8 (H2) (8) (H2) (8
5-20 1.4 5-10 0.3 ) 2-50 1 5-25 0.8
Proton 20-100 0.6 10-20 04 | MRS g0 100 0.8 25-100 0.6
20-100 0.6 5-20 0.6 5-10 0.4
1-5 0.4 1-5 0.4 20-30 0.8 10-65 0.4
5-10 0.5 5-10 06 | MBSV g0y 0.6 65-85 0.5
10-20 0.8 10-20 0.6 75-80 0.7 80-85 0.55
Soyuz 20-30 0.8 20-30 0.4 Tanrus 5 0.6 5 0.5
30-40 0.5 30-40 0.4 100 0.6 100 0.5
40-60 0.5 40-60 0.3 5 0.64 5 0.4
60-100 0.3 60-100 0.3 6.2 1 10 0.4
5-100 1.25 5-15 1 20 1 20 1.2
Sea Launch 15-100 0.9 25 0.4 2 1.2
5-10 0.5 2-5 0.2-0.5 60 04 35 0.5
Dnepr 10-15 0.6 510 05 | Deltall 80 0.6 45 0.5
15-20 0.5 10-15 0.5-1.0 100 0.6 50 0.7
5-45 <0.8 5-25 <0.8 100 0.7
VEGA 45-100 <1 25-100 <0.5

De la tabla 3.4 se obtuvieron los valores rms sélo de las amplitudes (g) para determinar

los tres espectros que podrian tener mayor impacto en estos analisis del SS.

63



Como resultado se muestra la tabla 3.5 con los valores rms mas altos de los vehiculos

lanzadores investigados.

Tabla 3.5. Valores rms de las amplitudes de los espectros de vibraciones sinusoidales.

Valores Rms de Vibraciones Sinusoidales.
Vehiculo | Axial Lateral

Proton | 1.52 0.78

Ariane 5 | 1.28 1

Delta IT | 1.85 2.16

3.1.4. Vibraciones Aleatorias.

Cuando un sistema esta vibrando o moviéndose en cierto modo y ese movimiento no es
predecible, se dice que el sistema se encuentra en vibracion aleatoria. La figura 3.4 muestra el

ejemplo del comportamiento a lo largo del tiempo de un sistema sujeto a vibracion aleatoria.

x(t) Sefial de vibracién
‘ aleatoria

Valor instantaneo

¢
Tiempo

Figura 3.4. Senal de vibracion aleatoria en funcién del tiempo

La mayor excitacion por ruido acistico o vibraciones aleatorias ocurre durante el despegue
del vehiculo lanzador, este evento es regido por el ruido reflejado por la plataforma de

lanzamiento y porque la presién del aire es mayor en este momento [71]. Por la forma en que
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son transmitidas las cargas por este fenémeno, estas son criticas para el diseno de estructuras

ligeras con grandes areas como antenas de disco y paneles solares.

Para un sistema de separacion las vibraciones aleatorias son transmitidas a través de
la estructura del vehiculo lanzador y aunque este tipo de vibracién no es completamente
aleatoria, ésta no puede ser representada por una serie discreta de Fourier. Lo que concierne
a este tipo de fendmenos, es encontrar una medicién de las caracteristicas de este movimiento
estadisticamente, como que el porcentaje de tiempo en el que una fuerza o aceleracion es
aplicada a una frecuencia dada o en ciertos rangos. Esta dificultad lleva a caracterizar la
vibracién aleatoria en valores de Densidad Espectral de Aceleracion o ASD (Acceleration

Spectral Density), por sus siglas en inglés; la figura 3.5 muestra el grafico tipico de un ASD.
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Figura 3.5. Curva ASD obtenida a partir de doce curvas de respuesta de aceleraciéon|72]

Los datos de ASD también son conocidos como PSD (Power Spectral Density), pero
cabe hacer clara la diferencia entre ellos. Los ASD son los valores procesados para obtener

una curva ingenieril de las curvas de respuesta de aceleraciéon obtenidas directamente de
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las mediciones de los acelerometros a los cuales hacen referencia los PSD [73]. A pesar de
que el término PSD es comunmente usado, de aqui en adelante se usara el término ASD
que hard referencia a los valores para las pruebas de vibracion aleatoria obtenidos de los

vehiculos lanzadores.

La aceleracién en un ASD a una frecuencia dada f, se define como W(f), que es la
aceleracién media cuadrada encontrada entre una banda de frecuencia seleccionada (cuyo
centro es f), dividida entre el ancho de banda y cuyas unidades de un ASD son cominmente
g?/Hz. Newland describe como derivar un ASD desde los datos adquiridos por acelerémetros

en los sistemas sujetos a estudio [74].

Entendiendo un poco sobre los ASD a continuacién en la tabla 3.6 se encuentran los
valores de los manuales para las pruebas de vibracién aleatoria a ser sometido el sistema de

separacion.
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Tabla 3.6. Valores de densidad espectral de aceleracién de vibracién aleatoria.
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Magnitud de un ASD.

El valor grms es la raiz de la suma de los cuadrados de las amplitudes de los espectros
o (root mean square acceleration) por sus siglas en inglés, es el valor promedio a lo largo
del historial de aceleracién del un grafico ASD. Estos valores obtenidos de los datos de un
ASD son usados para saber la magnitud total del espectro que se aplicara a un sistema dado,
que en este caso es de interés para conocer cual de los lanzadores tiene un ASD de mayor

magnitud y realizar la prueba de mayor severidad con el mismo.

El método para calcular los valores grms de los datos de los ASD es el siguiente: Tomando

como ejemplo un grafico tipico de densidad espectral de aceleraciéon de la figura 3.6.

1.000
0.100
Fu Fo
ASD dB/oct al dB/oct
g2IHz (pos) (neg)

|
FL / \FH
0.010

0.001

10.0 1000 R 10000 10000.0

Figura 3.6. Valores ASD de vehiculos lanzadores.

Primero se determina el nimero de octavos entre dos frecuencias. Teniendo en cuenta

que un octavo es el incremente de una frecuencia al doble; es decir, aumentar de 1Hz a 2
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Hz es un octavo y por igual 1000Hz a 2000Hz es también un octavo. Entonces el nimero de

octavos puede ser estimado con la ecuacion 3.1:

log (I;—’L’)
log(2)

Donde Fj es la frecuencia mayor y F7, es la frecuencia menor en el rango analizado.

#Octavos = (3.1)

Segundo, se determina el nimero de decibeles (dB) al multiplicar el nimero de octavos
por el incremento o decremento dado en dB/Oct del grafico, teniendo en cuenta el correcto

uso de signo para la grafica. Ver ecuaciéon 3.2.

dB = 10log (iﬁg’{) (3.2)
L

Donde ASDy y ASDy, son los valores de densidad espectral de aceleracién para la fre-

cuencia mayor y la frecuencia menor respectivamente.

Tercero, haciendo uso de las ecuaciones 3.1 y 3.2, se determina la pendiente del segmento
de la grafica entre las frecuencias Fg y Fp, al dividir el nimero de decibeles entre el niimero

de octavos. Ver ecuacién 3.3.

dB

- #Octavos (33)

m

Una vez obtenida la pendiente m se usa la ecuacion 3.4 para calcular el area bajo la curva

entre los segmentos de frecuencia determinados.

m
ASDpy Fr Y 10log (2)
A=10log(2)—————— |Fy — (F — 4
0 log( >10log(2) +m |7 (F2) (FH) (3:4)
Cuando
m # —101log (2) (3.5)
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En caso contrario se debe usar la siguiente ecuacion 3.6.

A= (ASDy) (Fy) (m (%»

Por 1ltimo para conocer el valor rms de la curva de ASD, se debe sacar la raiz cuadrada

(3.6)

de las areas debajo de cada segmento definido entre dos frecuencias de la curva como la
ecuacion 3.7

grms = /X A;

El céalculo de los valores grms de los ASD dio como resultado la tabla 3.7 mostrada a
continuacion.

(3.7)

Tabla 3.7. Valores grms de vibraciones aleatorias (ASD) de vehiculos lanzadores.

Valores grms de vibraciones aleatorias (ASD)
. ) Grms
Anillo Adaptador Vehiculo X % 7
Pegasus 192 1 1.91 | 2.12
Axial Soyuz 4.94
Sea Launch 7.99
Dnepr 5.94
ASAP VEGA 13.98
Ariane 5 -
Atlas V -
Flacon I 4.7
Taurus II 1.21
ESPA Delta 11 -
Minotaur I 3.53
Minotaur IV 12.09

En la tabla 3.7 se observa que el vehiculo Pegasus tiene un valor grms para cada eje, esto
es porque su manual provee los espectros de vibracion aleatoria para las pruebas de cada

eje, mientras que los demas vehiculos proveen un sélo espectro que se aplica a cada eje. Por
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ultimo, la razén de que algunos de los valores grms no se enlisten en la tabla es porque las

pruebas de vibracién aleatoria son cubiertas por las pruebas actsticas en algunos lanzadores.

3.1.5. Cargas Combinadas (CLA).

Hay algunos casos donde cargas producidas por ambientes distintos pueden ocurrir si-
multaneamente, como aceleraciones estacionarias, aceleraciones transitorias y vibraciones
aleatorias. Estas cargas deben ser combinadas en una manera racional para definir un factor
de carga limite. A esto se le conoce como el andlisis de cargas combinadas o CLA (Couple
Load Analysis) por sus siglas en inglés. Este tipo de andlisis no se realiza para todos los
vehiculos lanzadores ya que los factores de carga transitorios y los factores de carga por
vibracion aleatoria no siempre ocurren simultaneamente y para esos casos solo se realiza el
analisis de cargas combinadas con los factores de aceleracién en estado estacionario y los

factores de aceleracion en estado transitorio.

Dado que la ocurrencia simultdnea de los factores de carga maximos de los ambientes
involucrados en este andlisis es improbable, una aproximacion aceptable es obtener la raiz de
la suma de los cuadrados de estos factores [75]. En la tabla 3.8 se encuentran las ecuaciones

para obtener los factores de cargas combinadas.

Tabla 3.8. Ecuaciones para el cdlculo de los factores de cargas combinadas.

Criterio para la Combinacién de Cargas Simultaneas
Caso X Y 7
1 Sy & [(T1)? + (Ry)?%® +7T +75
2 +T +[(T2)% + (Ry)?]%® +T3
3 +T +T, +((T3)% + (R3)?]%°

S; es el factor por aceleracion en estado estacionario, T; es el factor por aceleracion

dindmica y R; es el factor grms por vibraciones aleatorias [76].

Nota: Los valores grms de los espectros de wibracion aleatoria se consideran como un
71



cdlculo estadistico igual a la desviacion estandar (o), estos valores estan por debajo del 68.3
por ciento de la magnitud de los posibles valores pico. Por esto, los valores grms se multiplican
por 3 antes de realizar los cdlculos de las ecuaciones para la tabla 3.8; asegurando que se

cubran el 99.87 por ciento de las posibles magnitudes los ASD.

Las combinaciones posibles de los factores de CLA son 24 pero como el sistema de sepa-
racion que se analizard es simétrico con respecto al eje Y del sistema coordenado en el que se
cre6 el modelo virtual, el niimero de casos a analizar se reduce a la mitad porque se asume
que la respuesta de esos 12 casos mostrara el comportamiento general del sistema Mark II

bajo las condiciones de cargas combinadas.

Los factores para los lanzadores estudiados se encuentran en la tabla C.1 en los anexos.
De ella se obtuvieron las magnitudes maximas de las componentes de los factores de los

lanzadores como se observa en la figura 3.7.
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Figura 3.7. Magnitudes de los factores de aceleracién para aceleraciones combinadas.
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De la figura 3.7 se eligieron tres lanzadores para realizar las simulaciones cuyos valores

de factores para este andlisis estan en tabla 3.9.

Tabla 3.9. Factores de cargas combinadas para los lanzadores Minotaur I, Soyuz y Dnepr.

Factores de cargas combinadas
Minotaur I Dnepr Soyuz
Caso 3Ty Z Z X [y | z X [ Y
1 19.09 | 0.3 0.3 25.62 0.2 0.2 | 18.92 0.4 0.4
2 19.09 | 0.3 -0.3 | 25.62 | -0.2 0.2 | 1892 | -04 0.4
3 1-19.09 | 0.3 0.3 |-25.62| 0.2 0.2 |-1892| 04 0.4
4 1-19.09| 0.3 -0.3 |-25.62 | -0.2 0.2 |-1892| -04 0.4
5 0.66 | 13.89 9 8 23.99 1 1.6 14.92 | 1.8
6 0.66 | 13.89 -9 -8 23.99 1 -1.6 | 1492 | 1.8
7 -0.66 | 13.89 9 8 -23.99 1 1.6 |-14.92| 1.8
8 -0.66 | 13.89 -9 -8 -23.99 1 -1.6 |-1492] 1.8
9 0.66 9 13.89 8 1 2399 | 1.6 1.8 | 14.92
10 | -0.66 9 13.89 8 -1 2399 | 1.6 -1.8 | 14.92
11 0.66 9 -13.89 -8 1 23.99 | -1.6 1.8 | 14.92
12 | -0.66 9 -13.89 -8 -1 23.99 | -1.6 -1.8 | 14.92

Nota: La direccion de aplicacion de los factores se ajusta para los vehiculos Dnepr y Soyuz

por la posicion del sistema de separacion que toma al colocarse en los adaptadores.
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Capitulo 4

Analisis Mecanico de la Estructura de
un Sistema de Separacion

Seleccionado.

Para realizar las simulaciones de las pruebas mecanicas de calificacién de prototipo al
sistema de separacién seleccionado (MarkII the lightband), se creo un modelo virtual en el

programa (CAD), llamado Autodesk Inventor, ver figura 4.1.

Figura 4.1. Modelo del SS Mark II generado en el programa Inventor.
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Después se importa ese modelo en el programa (CAE), Autodesk Simulation Multiphysics,
el cudl cuenta con los mdédulos necesarios para realizar algunas de las simulaciones de las
pruebas del ambiente mecanico descrito en el capitulo 3, mediante el método de elementos

finitos.

Debe tenerse en cuenta que el modelo creado y sometido a simulaciones es sélo una
aproximacién, pues la soluciéon dada por el método de elementos finitos no es exacta. Este
método asume que un cuerpo sea un medio “continuo”, estd dividido en un conjunto de
elementos que lo forman, a estos se les conoce como “elementos finitos”. En las fronteras de
tales elementos se sitiian puntos especificos llamados nodos que estan conectados entre si, de
tal modo que un elemento adyacente a otro esta interconectado. Entonces cuando un medio
continuo se somete a una excitaciéon y se desea conocer el cambio de una o varias variables
como lo son el desplazamiento, el esfuerzo, la temperatura, la presién o la velocidad dentro
de un continuo, se asume que la variacién de las variables dentro de cada elemento pueden
ser aproximadas por una funcién simple. Estas funciones de aproximacion conocidas también
como modelos de interpolacion son definidas en términos de los valores de las variables en los
nodos. Cuando las ecuaciones de las variables se expresan como ecuaciones de equilibrio para
el continuo entero, los valores desconocidos quedaran ahora en términos de los valores de las
variables en los puntos nodales. Mediante la solucion de las ecuaciones de equilibrio, las cuales
estan generalmente en forma de ecuaciones matriciales, se conoce el valor de las variables en
cada nodo. Una vez conocidos los valores en cada nodo, los modelos de interpolacién definen

el valor de las variables en todas partes del continuo [77].
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4.1. Descripcién de la Estructura.

Las partes estructurales del sistema de separacién Mark II generadas en el programa de
CAD a partir de los manuales de PSC junto con los materiales que la misma compania usa

para manufacturarlos y la masa de cada parte, estan enlistadas en la tabla 4.1.

Tabla 4.1. Desglose de partes, materiales y masa que componen al SS Mark II.

No. de Piezas Parte Material Masa (g)
1 Anillo Superior 725.83
1 Anillo Inferior 374.00
1 Chumacera Aluminio 7075-T7351 | 59.49
1 Tapa Chumacera 3.38
2 Enlace 6.00
1 Anillo de Retencién 171.00
23 Clamp 17.28
23 Eje Clamp Aluminio 6061-T6 3.00
23 Base Clamp 7.91
1 Base Motores 103.59
4 Eje Enlace 3.00
24 Base Resorte 5.00
24 Eje Resorte 4.33
1 Tomnillo sin Fin | -¢C70 Imox- L3041
1 Riel 34.80
1 Cilindro Chumacera 47.05
4 Rotula 4.00
5 Balero Acero AISI 5150 4.00
Masa total 2,450.45

4.2. Preparacion del Modelo para Simulaciones.

Una vez que el modelo en CAD es importado en el programa de CAE, se debe hacer

un preproceso del mismo para poder generar las simulaciones. Primero se deben definir las
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propiedades de los materiales con que estén hechas las partes del SS, en la tabla 4.2 se

enlistan las propiedades de los materiales usados para el proceso de las pruebas.

Tabla 4.2. Propiedades fisicas de los materiales usados en el SS Mark II. Fuente [78].

. Moédulo de Moédulo de Esfuerzo de Densidad
Material Elasticidad (GPa) | Poisson | Fluencia (MPa) | (kg/m?)
Aluminio 7075 -T7351 71.7 0.33 435 2810
Aluminio 6061-T6 68.9 0.33 276 2710
Acero Inox. AISI 304 195 0.29 215 8000
Acero AISI 5150 204.77 0.28 365.4 7855

Posteriormente se deben definir las condiciones de frontera, es decir; las partes del sistema
que estan sujetas en todos sus grados de libertad. Fisicamente esto se expresa como los
barrenos del anillo inferior del sistema de separaciéon, ya que estos son los que van sujetos
a al anillo adaptador del lanzador mediante tornilleria y son la base para transmitir las
excitaciones durante el vuelo. En la figura 4.2, se muestra una vista del modelo cuyo anillo
inferior de color azul tiene todos los barrenos usados para conectar el SS al adaptador fijados

en todos sus grados de libertad (color verde).

Al ser un sistema compuesto de varios elementos, hay que definir el tipo de contacto que
hay entre ellos, es decir; si los nodos circundantes de dos piezas tiene restricciones de liber-
tad de movimiento. Para el caso de analisis modal se desea encontrar los modos normales
de frecuencia de oscilacién (estos son debidos a seis grados de libertad, tres lineales y tres
rotacionales), todos los contactos deben ser los restringidos totalmente, a estos se les cono-
ce como contacto Bonded. Mientras que para encontrar los siguientes modos de frecuencia
natural y en los posteriores procesos se debe permitir ciertos grados de libertad entre las
superficies en contacto, para este caso se dio el tipo de contacto conocido como Sliding a
algunas piezas. Este ultimo permite el movimiento lineal de los nodos de las superficies en

contacto pero no les permite separarse.

Para la parte del mallado que es la parte critica del método FEM, se debe elegir correc-
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Figura 4.2. Vista del modelo del SS con las restricciones.

tamente el tipo de elementos, es decir; la forma de estos, ya que con ellos se generan las
matrices de ecuaciones para resolver los modelos. En muchos casos el tipo de elementos es
dictada por la geometria del cuerpo sujeto a estudio [79], asi como el tamafio de los elemen-
tos depende del tamano de la pieza a analizar y las regiones donde se debe tener un mayor

control como en los barrenos.

En este caso de estudio se optd por utilizar los elementos llamados Brick, estos son
elementos sélidos con 8 nodos por ser los cominmente usados para analisis estructurales. La
figura 4.3 muestra el SS con la malla generada para las pruebas de vibracion en el que en
total se generaron 435722 elementos y 204072 de nodos. Para las pruebas de aceleraciones
se generaron 744699 elementos y 361306 de nodos, estos datos son mayores debido a que se

realizaron algunas consideraciones que se veran mas adelante.

Cabe destacar que el tamano de los elementos de cada pieza del sistema varia, es decir; no
es uniforme el tamano de elemento para todo el sistema, por lo que se debe permitir que el

generador de malla ajuste los contactos entre las superficies. El tipo seleccionado es el ajuste
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Figura 4.3. Modelo del SS mallado.

fino a grueso o Fine bonded to coarse mesh en inglés; este genera ecuaciones de restriccion
multipunto que conecta nodos de la superficie con la malla fina a los nodos de la superficie
con la malla gruesa para evitar que sélo los nodos no conectados se muevan libremente y

desplacen de manera no deseada como se puede ver en la figura 4.4.

Figura 4.4. Ejemplo de un modelo sujeto a compresién. Izquierda: Tiene el tipo de contacto

fino a grueso y derecha: Tiene el contacto grueso a fino [80].
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4.3. Pruebas.

Hasta el momento todo el capitulo anterior se enfocé al tipo de ambientes a los que
esta sometido un sistema de separacién y las pruebas que este debe pasar de acuerdo a los
manuales de los lanzadores. Mientras que lo que lleva este capitulo es sélo la presentacion
de la estructura del SS y la preparacion general de este para realizar las simulaciones de las
pruebas. A continuaciéon se presentan los detalles de preparacion particulares a cada una las

simulaciones a realizar.

4.3.1. Frecuencia Natural.

Como ya se menciond en el capitulo anterior, esta prueba es el estudio de las propiedades
dinamicas de estructuras bajo excitacién por vibracién. El programa Simulation Multiphy-
sics encuentra las frecuencias naturales y los modos a partir de sélo las propiedades de los
materiales y la geometria del sistema mediante el médulo Modal Analysis. La preparacién de
esta simulacién requiere de dos valores de frecuencia que delimitan un rango entre los cuales
se encontrard los modos y frecuencia naturales, ya que como resultado de este analisis se
obtiene una serie de archivos que son usados por los analisis dindmicos cuyo método es el de
superposicion modal; es decir, los resultados del andlisis modal son usados para las pruebas

de vibracién sinusoidal y vibracién aleatoria.

4.3.2. Vibracion Sinusoidal.

La prueba de vibracion sinusoidal se realiza con el médulo llamado Frequency Response
(Modal Superposition). Este determina el estado estacionario de operacién de un sistema
sujeto a una carga armoénica continua, la cudl es transmitida desde las condiciones de fron-
tera asignadas al SS. Este andlisis provee de un método sencillo cuya unica entrada es una
frecuencia constante y una amplitud; que determina desplazamientos y esfuerzos en cada

modo y también la raiz de la suma de los cuadrados de las respuestas en estado estacionario.
80



A pesar de que los modos de frecuencia son mucho mayores a las frecuencias de exci-
tacion de las pruebas de vibracién sinusoidal, se realizaron estas simulaciones como parte
del desarrollo de conocimiento sobre ellas para realizarlas a sistemas que si se puedan ver

afectados por este tipo de pruebas (electrénica en general).

Para obtener los resultados se us6 el modelo con frecuencias naturales de 0 a 2000Hz, y
los valores de excitacion para realizar estas pruebas fueron seleccionados al obtener el valor
rms de las amplitudes de los espectros de los lanzadores encontrados en la tabla 3.5, para
determinar los tres lanzadores que podrian tener mayor impacto en estos analisis del SS,
siendo estos Proton, Ariane 5 y Delta II, cuyos espectros tanto axial como lateral se usaron
para realizar seis pruebas al sistema de separacién. A esos valores se multiplicé por el factor
(1.25) para pruebas de calificacién dado en la tabla 3.2 quedando como resultado la tabla

4.3 usada en las simulaciones.

Tabla 4.3. Factores para pruebas de vibracién sinusoidal

Espectros de Frecuencias Sinusoidales.
) Axial Lateral
Adaptador | Vehiculo Frecuencia (Hz) | Espectro (g) | Frecuencia (Hz) | Espectro (g)

5-20 1.75 5-10 0.375

Otro Proton 20-100 0.75 10-20 0.5
20-100 0.75

. 250 1.25 5-25 1

ASAP | Ariane 5 50-100 1 25-100 0.75
) 0.64 ) 0.5

6.2 1 10 0.5

20 1 20 1.5

25 0.4 25 1.5
ESPA | Deltall 60 0.4 35 0.625
80 0.6 45 0.625
100 0.6 50 0.875
100 0.875
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4.3.3. Vibracion Aleatoria.

El moédulo Random Vibration del programa usado, calcula la respuesta estatica de un
sistema (desplazamiento y esfuerzos), debidos a un espectro de vibracién aleatoria, ruido
blanco o un espectro de densidad de aceleracion. Ya que este analisis no es deterministico,
en el cudl las cargas sean expresadas a través de funciones de fuerzas conocidas y como su
respuesta es un cero promedio, entonces se usa la raiz de la suma de los cuadrados (rms),
del desplazamiento o esfuerzo que es igual a la desviacion estandar. Asi que los resultados

obtenidos de este andlisis son la desviacion estandar y no los resultados reales.

Durante este andlisis el espectro de densidad de aceleracion es transmitido por las con-
diciones de frontera (definidas en la seccién anterior), es decir; que un espectro en direccién
X es trasmitido a través de cualquier condicion de frontera que tenga el grado de libertad
en X fijo, de la misma manera en las direcciones Y y Z. Esto es de manera similar a lo que
se harfa en una mesa de vibraciones, en donde se monta un sistema y se transmiten a él
las excitaciones a través de las uniones entre el sistema y la mesa para cada uno de los ejes

principales.

En el capitulo anterior se encuentra la tabla 3.7 con los valores grms mas altos de los
vehiculos lanzadores, estos son los de Minotaur IV, Sea Launch y VEGA. A los datos de
vibracion aleatoria de estos tres vehiculos se les aplicé los factores para pruebas de calificacion
dados de nuevo por la tabla 3.2, en la que se dice que se aumenta en 3dB los factores limite
de los espectros. Esto se traduce en un factor de 2 que multiplica las amplitudes ya que la

relaciéon de dos amplitudes de aceleracién de vibraciones esta dada por la ecuacién 4.1.

A
dB = 101log <—1) (4.1)
Ay
Donde A; y as son las amplitudes relacionadas.

Y por eso es que se muestra la tabla 4.4 que se uso en las simulaciones de estas pruebas.
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Tabla 4.4. Factores para pruebas de vibracién aleatoria.

Espectros de vibraciones aleatorias.
. XYZ
Adaptador | Vehiculo Frecuencia(Hz) | ASD (¢?/Hz)
Otro Sea Launch 20 0.02
100 0.1
800 0.1
2000 0.02
20 0.14
60 0.14
70 0.2
ASAP VEGA 200 0.2
300 0.4
700 0.4
2000 0.04
20 0.004
250 0.004
VEGA Minotaur IV 600 0.24
1300 0.24
2000 0.08

De acuerdo a la forma de acoplamiento del SS a los adaptadores, la direccién de aplicacion
(axial y lateral de lanzadores), de los ASD es cambiada conforme al sistema de coordenadas
del SS. Las direcciones laterales son combinadas en una sola prueba ya que el médulo de
Random Vibration del programa permite el cruce de los datos de densidad espectral en ambas

direcciones, es decir los aplica simultaneamente.

4.3.4. Cargas Combinadas (CLA).

Este andlisis se hizo con el modulo Static Stress with Linear Material, en el que todas
las cargas aplicadas son estéaticas y las deformaciones de los materiales se espera que sean

lineales. Este tipo de andlisis permite el estudio de esfuerzos, deformaciones, desplazamientos,
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asi como; fuerzas que resultan de cargas estaticas como las aceleraciones estudiadas en el
capitulo 4. Ademds de las propiedades y caracteristicas asignadas en la preparaciéon del

modelo, en esta prueba se hace algunas modificaciones, como:

= Los ejes que unen los clamp y la base, asi como; los ejes de los enlaces, son reemplazados
por elementos de tipo truss como se puede ver en la figura 4.5, estos elementos se
muestran de color anaranjado. El objetivo de esta modificacién es reducir el niimero

de elementos y nodos en el modelo.
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Figura 4.5. Sustitucién de ejes por elementos tipo truss (color anaranjado), para pruebas

CLA.

Los elementos Truss estan formados por dos nodos conectados entre si, a estos se les
asigna un area de seccion transversal constante y propiedades de un material, para que
los elementos truss sean tan rigidos que no se deformen y transmitan las fuerzas de

manera axial entre el clamp y su base.

» Otra modificacién es el agregado de las fuerzas que los resortes del sistema de se-

paracion ejercen entre los anillos superior e inferior. Esta fuerza depende la masa del
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microsatélite y la velocidad de separacién deseada, ademas del niimero de resortes y las
caracteristicas propias de los mismos como sus constantes de rigidez [81]. Todos estos
factores son tomados en cuenta para el calculo de la fuerza requerida por cada resorte
(ver ecuaciones D.1 y D.2 en anexos), que es igual a 89 (N) y estan representadas de

color verde en la figura 4.6.
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Figura 4.6. Modelo SS para cargas combinadas con fuerzas de los resortes ejercidas entre los

anillos (color verde).

= Por ultimo, como este andlisis hace uso de la gravedad de la tierra (9.81 m/s?), multi-
plicada por los factores de aceleracion combinados, es necesario el uso de la carga que
el SS soportara. Esta est4 dada por la masa y el centro de gravedad ambos en combi-
nacion del SS y el microsatélite Quetzal en la cual actiian los factores de aceleraciones

combinados, ver figura 4.7.
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Figura 4.7. Ensamble del SS con la estructura idealizada del microsatélite Quetzal para
la aplicacién de los factores de gravedad. Arriba: Estructura idealizada. Abajo: Estructura

idealizada sin una cara para visualizar la aplicacion de la gravedad.
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Como el objeto de estudio de este trabajo es analizar al SS Mark II, se idealizé un modelo
con el volumen y la masa de la estructura del microsatélite Quetzal que fue propuesta por el
ingeniero Antonio Zamora en su tesis de maestria, el cual es de ayuda para la aproximacién
de las simulaciones de estas pruebas y cuyas propiedades se encuentran en el siguiente tabla

4.5.

Tabla 4.5. Propiedades fisicas de la estructura idealizada del microsatélite Quetzal (caso de

estudio) y el SS Mark II.

Propiedad Eje Estructura Quetzal | Ensamble SS y Estructura Quetzal
Masa (kg) 76.537 78.987
X (mm) 0.000 0.625
Centro de Gravedad Y (mm) 0.000 0.000
7 (mm) 325.000 362.115
I1 (kg mm?) 6,928,385.48 7,257,934.59
Momentos de Inercia | 12 (kg mm?) 6,928,385.48 7,266,358.39
I3 (kg mm?) 5,468,132.61 5,556,049.27

Con las modificaciones agregadas al modelo del SS se pueden aplicar los factores de carga
combinadas que se estudiaron en el capitulo 4 dando como resultado doce casos posibles por

vehiculo lanzador, siendo en total 36 casos de estudio de la tabla 3.9.

87



4.4. Resultados

4.4.1. Frecuencia Natural.

Con base en los rangos de frecuencia de las pruebas dinamicas, se delimito el rango entre
los 0 y 2,500 Hz para encontrar las frecuencias de naturales del SS, estas se muestran en la

tabla 4.6.

Tabla 4.6. Primeros diez valores de frecuencias naturales del sistema de separacion Mark II.

Frecuencias naturales del SS.

Modo Frecuencia(Hz)
1,658.90
1,679.30
2,180.80
2,256.70
2,297.70
2,318.50
2,347.80
2,399.40
2,457.90
2,479.30

—_
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En la figura 4.8 se observa el primer modo y frecuencia natural del SS, de esta se destaca
que las partes con mayor susceptibilidad son los soportes para los motores del SS. El resto
de los primeros diez modos obtenidos por el programa se encuentran en los anexos con las

figuras E.1 y consecutivas.
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El objetivo de reducir el rango de frecuencias naturales a calcular es tener el menor
tamano de informacién y hacer las simulaciones en un tiempo considerablemente menor al
que tomaria hacer los andlisis con un espectro cuyo rango sea entre 0 y 10000Hz. De nuevo
esto fue considerado de manera importante porque las caracteristicas de la computadora con
las que se realicen las simulaciones tiene un factor limitante en la aproximacién de la solucién

a obtener y los tiempos de célculo.

Nota: Los valores de desplazamiento en los resultados de andlisis modal sélo son para

visualizar el modo de vibracion, mds no son los valores reales de desplazamiento.
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Figura 4.8. Modo 1 de frecuencia natural del SS.
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4.4.2. Vibracion Sinusoidal.

Con los valores asignados a las pruebas de vibracion sinusoidal en las simulaciones se
obtuvo la respuesta del SS dada por los valores maximos de los esfuerzos que se observan a

continuacion en la tabla 4.7.

Tabla 4.7. Respuesta del SS sujeto a vibraciones sinusoidales.

Respuesta a Vibracion Sinusoidal.
Vehiculo | Eje Esfuerzo (MPa)

X 0.1730
Ariane 5| Y 0.0232

7 0.0405

X 0.13
Deltall | Y 0.011

Z 0.016

X 0.058
Proton | Y 0.0176

7 0.056

Debido a que el primer valor de frecuencia natural del sistema de separacion es 1658Hz,
los espectros de vibraciéon armoénicos cuyo rango es de 5 a 100 Hz no causaron un efecto de
importante en el SS, esto se refleja en los valores de esfuerzos obtenidos, de los cuales el
mayor ocurrié durante la prueba en el eje X del vehiculo Ariane 5. La figura 4.9 muestra que
el cilindro dentro de la chumacera fue la parte del SS sufrié tal efecto. Cabe destacar que
estos resultados son rms. Nota: Las imagenes de las respuestas a estas pruebas se encuentran

en las figuras F.1 y consecutivos en los anexos.
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Figura 4.9. Respuesta del SS a vibracién sinusoidal de Ariane 5 en el eje X.
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4.4.3. Vibracion Aleatoria.

En el caso de las pruebas de vibracion aleatoria los espectros de excitacion tienen un
rango que va de los 20 a 2000 Hz, dentro de este rango se encuentran dos modos de frecuencia
natural del SS y pueden causar un efecto considerable al mismo o por lo menos mayor a los
resultados a las pruebas de vibracién sinusoidal. En la tabla 4.8 se enlistan los resultados

para las seis pruebas, tres axiales y tres laterales.

Tabla 4.8. Respuesta del SS sujeto a vibraciones aleatorias.

Respuesta a Vibracion Aleatoria.
Vehiculo Eje | Esfuerzo (MPa)
7 1.44
Sea Launch XY 3.36
7 2.58
VEGA XY 6.03
. X 12.97
Minotaur IV Y7 98

De la tabla anterior se resalta que el valor de esfuerzo maximo obtenido esta dado por
la prueba en el eje X del lanzador Minotaur IV y cuya imagen mostrada en la figura 4.10

indica que de nuevo la pieza con mayor riesgo es el cilindro dentro de la chumacera lineal.

93



] < X AlINEIOUIA YdIS3 X4 1S A > 02
Q0

900-32FZ 18" | BNlEA WNUIUA

L6°Z1 BNIEA UNWKEW 5
2
Insay Aauanbaid S

n

Say BSED pEOT] m

viONA3 HS3A0LNY NV A8 0

Figura 4.10. Respuesta del SS a vibracion aleatoria de Minotaur IV en el eje X.
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Para este analisis se obtuvieron las gréaficas de desplazamiento para el nodo con mayor

esfuerzo. La figura 4.11 muestra el desplazamiento del nodo mencionado en sus tres direc-

ciones, las cuales presentan una respuesta en el mismo rango de frecuencia (los primeros dos

modos de frecuencia natural del SS). De las tres respuestas dibujadas en la gréfica se confir-

ma que la direccién X del SS se tiene la mayor magnitud de la respuesta de desplazamiento.

Respuesta al Espectro de Densidad de Aceleraciéon de Minotaur IV

Prusba Axial Eje X
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B Desplazamiento PSD Z Nodo (50885)

@ Desplazamiento PSD X Nodo (50885)

Figura 4.11. Grafica del desplazamiento de la respuesta del SS a vibracion aleatoria de

Minotaur IV en el eje X.

El programa tiene la capacidad de obtener la segunda derivada de los resultados de la

figura 4.11, es decir, la aceleracion. En la figura 4.12 se observan los cambios de aceleracion

del mismo nodo (el de mayor esfuerzo para la prueba del eje X de Minotaur IV) de los cuales

el de la direccién X tiene la mayor magnitud.
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Respuesta al Espectro de Densidad de Aceleracion de Minotaur 1V
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Figura 4.12. Gréfica de la aceleracién de la respuesta del SS a vibracién aleatoria de Minotaur

IV en el eje X.

Las imagenes de las respuestas de la tabla 4.8, se encuentran en la serie de figuras G.1

dentro de anexos.

CLA

4.4.4.

Los resultados de estas pruebas se encuentran en la tabla 4.9, esta contiene los valores

de esfuerzos maximos y la pieza sujeta al mismo cuyo fin es dar un comparativo de los casos

similares entre los lanzadores y conocer las piezas del SS con mayor riesgo a fallar.
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El mayor resultado obtenido es del caso nimero 10 del lanzador Minotaur I en el que
un arnes del SS sufrié el resultado y comparandolo con el valor del esfuerzo de fluencia del
material usado para esa pieza, indica que la pieza tiene una deformacién plastica. En la
figura 4.13 se observa la parte donde ocurrié este resultados y una posible solucién es un

cambio de geometria a esa parte del SS

Stress PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT
von Mises
NA(mm*2)

26823272
"t 2545445
2262618
197.9791
169.6964
141.4137
113.431
8484334
- 5658565

S3A0LNY NV A8

Figura 4.13. Respuesta del SS a cargas combinadas de Minotaur I, Caso 10.

En general la mayoria de los resultados de la tabla 4.9 indican que las piezas con posibili-
dad a fallar son las bases de los arneses y los arneses. El resto de los resultados se encuentran

en las figuras H.1 y consecutivas en los anexos.
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Capitulo 5

Conclusiones

Para realizar las pruebas de calificacién de prototipos a un sistemas estructurales que
en este caso es el sistema de separacion Mark II the lightband, se requiere de un preproceso
sencillo de la informacién documentada de los vehiculos lanzadores. En el presente trabajo

para los tres tipos de pruebas realizadas a un sistema de separacion, se tienen las siguientes:

= En vibraciones sinusoidales s6lo se multiplican los valores de las amplitudes de los

espectros por un factor igual a 1.25.

= Para vibraciones aleatorias se realiza un aumento de 3dB para los valores de densidad
espectral de aceleracién o bien se multiplica por un factor de 2 las amplitudes de

aceleracion del espectro.

= Para cargas combinadas, se requiere de un proceso un poco més largo. Primero se
requiere obtener los valores grms de los valores de densidad espectral de aceleracion
de vibraciones aleatorias y multiplicarlos por tres ya que los valores grms son como
la desviacién estandar. Segundo se localizan los valores de aceleraciones en estado
estacionario y en estado transitorio maximos, para ambos tanto axiales como laterales;
a partir de las tablas o graficos de aceleracion contra masa encontrados en los manuales

de vehiculos lanzadores. Por 1iltimo con estos valores, se realiza el calculo de los factores
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de cargas combinadas por aceleraciones de acuerdo al estdandar dado por la NASA que

fue estudiado en le capitulo 4.

Dentro de la literatura investigada las pruebas de calificacién de prototipo para cargas
estaticas se realizan con un factor pero estas solo incluyen los valores de aceleracion en
estado estacionario y aclaracion en estado transitorio. Siendo esta la razén de porque no se
uso un factor en los andlisis de CLA ya que su magnitudes de valores engloban a las pruebas

mencionadas con sus respectivos factores de seguridad.

Tomando todas las suposiciones propuestas en el preproceso del modelo virtual como ver-
daderas asi como la limitante de la capacidad de computo para encontrar las soluciones por
método de elementos finitos, los resultados obtenidos en los andlisis presentados al modelo
del sistema de separacion Mark II the lightband muestran una aproximacion del comporta-
miento de este sistema bajo algunas de las condiciones de vuelo de los vehiculos lanzadores

investigados y las caracteristicas del microsatélite Quetzal.

Para Vibraciones Sinusoidales se obtienen resultados a partir de un barrido de frecuencia
encontrando la respuesta en estado estatico demostrando que este tipo de analisis no afecta
al SS en gran medida. Esto se debe a que la primer frecuencia natural del modelo es 16 veces
mayor que la frecuencia de excitacién mas alta de los espectros de vibraciones sinusoidales,
por eso no hay acoplamiento de ambas frecuencias evadiendo el fenémeno de resonancia.
Aun asi el conocimiento adquirido es de gran utilidad para la aplicacién de estas pruebas a

sistemas que si podrian ser afectados por ellas.

La respuesta a los andlisis por Vibraciones Aleatorias son mayores si se comparan con
las de vibraciones sinusoidales. Esto se explica porque las frecuencias de excitacion en este
caso tiene un rango similar al de las dos primeras frecuencias naturales del modelo del SS.
A pesar de que los valores méximos obtenidos no sobrepasan la deformacion eldstica de
ningin material usado en el modelo, estos deben ser considerados con mas atenciéon porque
el programa sélo calcula los valores rms de las respuestas que son como la desviacion estandar;

es decir, que los resultados obtenidos inicamente cubren el 60 por ciento aproximadamente
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de los valores maximos que podrian ocurrir en realidad.

Los resultados de estas pruebas para los tres vehiculos seleccionados mostraron un re-
sultado similar, en donde el cilindro de la chumacera era la parte mas afectada seguida por
la base de los motores del SS, ambas respuestas se pueden observar en las figuras G.1 y
consecutivas en anexos. Entonces estos son indicadores de los regiones del SS con posibles
fallas por fatiga en una prueba fisica donde si existe un movimiento continio por una exci-
tacion ademas de que debe recordarse que en estos andlisis no se tomé en cuenta la masa
del microsatélite Quetzal que debe soportar el SS lo cudl puede cambiar drasticamente estos

resultados.

Por parte de los andlisis de cargas combinadas por aceleracion, es de esperar que al
combinar dos tipos de ambientes y tres tipos de cargas, los resultados sean mayores en
comparacion a los dos anteriores y esto responde el porque estos factores son conductores en
el diseno de sistemas estructurales espaciales. Ademas que los valores obtenidos en un futuro
pueden ser mayores, ya que las nuevas generaciones de vehiculos lanzadores tienden a tener

un mayor impulso y menor masa; es decir, aumentan sus factores de aceleracion.

El cuadro 4.9 los colores de los casos son indicativos de las respuestas que pueden ser
comparadas de acuerdo con la direccion de la componente de los factores con mayor magni-
tud. Asi es como se sabe que la respuesta con mayor magnitud en la direccion Z estd dada
por el vehiculo Minotaur I, mientras que para las direcciones X y Y el vehiculo Dnepr dio las
magnitudes de respuesta mayores y las repuestas del vehiculo soyuz estan por debajo de las
ya mencionadas. Esto afirma que los factores de CLA para el modelo del SS Mark I son las
que deben usarse como base de diseno para futuros sistemas de separacién. Cabe destacar
que la parte con el mayor esfuerzo en la prueba 10 del vehiculo Minotaur I pasa el rango
elastico del material utilizado como se observa en la figura H.10, por lo que hay que tener
un especial cuidado en el rediseno de esta parte (ya sea por cambio de geometria o cambio

de material), para evitar su posible fallo.
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En general, la metodologia de estas pruebas debe realizarse a todo sistema que se desee
montar en un vehiculo lanzador antes de ser construido,disminuyendo asi el riesgo de fallo
en los prototipos para pruebas fisicas y por ende también se reducen los costos y tiempo de

produccion de los sistemas espaciales.
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Capitulo 6

Trabajo a Futuro

1. Rediseno del sistema de separacion Mark II the lightband o disenar un sistema de

separacion nuevo.

2. Investigacién y aplicacién de pruebas de impacto debidas al desacople de fases de
vehiculos lanzadores y por elementos (pirotécnicos o electromecénicos), de sistemas de

separacién.
3. Investigacién y aplicacién de pruebas acusticas.

4. Conocimiento y aplicaciéon de pruebas de otros vehiculos lanzadores para generar un
estandar propio permitiendo disenar sistemas estructurales que puedan ser montados

en casi cualquier vehiculo lanzador como carga secundaria.

5. Construccién un sistema de separaciéon y aplicacién de pruebas fisicas al mismo.
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Anexo A

Datos Técnicos del Sistema de

Separacion Mark I1.
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Figura A.1. Dimensiones del sistema Mark II, tomado de PSC.
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Anexo B

Evaluacién Sistemas de Separacion.
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Tabla B.1. Evaluacion de los Sistemas de Separacién
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Anexo C

Valores de Cargas Combinadas de

Vehiculos Lanzadores.
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Tabla C.1. Factores de cargas combinadas de vehiculos lanzadores (Sistema coordenado de

lanzadores).
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Tabla C.2. Factores de cargas combinadas de vehiculos lanzadores. Continuacion
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Anexo D

Calculo de Velocidad de Separaciéon y
Numero de Resortes del SS.

El céalculo de la velocidad de separacién estd ligada al nimero de resortes, la masa del
microsatélite y la masa total de la fase en que el SS tenga que cumplir su funciéon. Las
siguientes ecuaciones tomadas de PSC 77 fueron usadas para encontrar una velocidad de
separacién aproximada a 1 m/s suponiendo que se usen los 24 resortes posibles del SS Mark
IT, que la masa total de la fase en que separa el microsatélite es 2000 kg y la masa del

proyecto Quetzal es de 76 kg.

o (2nmES(m + M)) 1/2 (D.1)

mM

5= (mm+MM> (22215) (D-2)

Donde E (Nm) es la energia almacenada por resorte, n eficiencia de la energia cinética de
separacion/energia de deformacién almacenada por resorte, v (m/s) velocidad relativa entre
my M, S es el nimero de resortes, M (kg) es la masa de etapa de separacién del microsatélite

y m (kg) es la masa del microsatélite.
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A partir de obtener el valor de E con la ley de hooke se obtuvo la constante de rigidez de
cada resorte y con ella el valor de la fuerza requerida para obtener la velocidad de separacién

deseada.
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Anexo E

Modos de Frecuencia Natural.

Displacement PRODUCED BY Al ATIONAL PRODUCT

Magnitude
mm

537 5795
483.8216
430.0636
376.3057
3225477
268.7898
215.0318
161.2739
107 5159
53.75795
0

Mode: 1 0of 2
F

requency: 1658.39 cycles/s

=<

10Nd0¥d TYNOILYONA3 ¥S3A0LNY NV A8 A30NA0Hd

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCA

Maximum Value: 537.58 mm

Minimum Yalue: 0 mm

0.000 110.091 mm 220.182 330.273

12 < FN SL Fix >

Figura E.1. Modo 1 de frecuencia natural del SS.
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Displacement PRODUCED BY AN ATIONAL PRODUCT

Magnitude
mm
538.4512
484.6061
430.7609 g
376.9158 (o}
323.0707 8
269.2256 O
215.3805 m
1615354 o
107.6902 3
53.84512
>
0 z
S >
3]
2 =
= fo)
u o]
x m
@ »
9 m
9 o
pad
5 {=
< 2
< %
> g
m >
(=) | =0
W hMode: 2 of 2 o
[} A
= O
8 Frequency: 1678.93 cycles/s Y 2
4 I3}
o =5

Maximurn Value: 538.451 mm

Minirurn Yalue: 0 mrm
0.000 110.198 mm 220.397 330.585

12 < FN SL Fix >

Figura E.2. Modo 2 de frecuencia natural del SS.

Displacement PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Magnitude
mm

163.0047
148 7042
130.4037
114.1033
97,8028
81.50233
65.20186
2 ds8014
B 32.60003
18.30047
0

Mode; 3 of 100
F

requency: 218074 cycles/s

1ONAo¥d T¥YNOILYONA3 ¥S3A0LNY NV A8 d30NA0Hd

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCA

Maxirum Value: 163.005 mm

Minimurn Value: 0 mm
0.000 125732 mm 251,483 377.105

4 < FN SLFix 10000 >

Figura E.3. Modo 3 de frecuencia natural del SS.
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Displacement PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT
Magnitude
mm

601.5375
541.3837
481.23
421.0762
360.9225
3007687
240615
180.4612
o 120.3075
50.15375
0

Mode: 4 of 100
F

requency: 2256 66 cycles/s

19Ndo¥d TYNOILYONA3 ¥S3A0LNY NV A8 A30NA0Hd

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCA

Maxirum Value: 601.537 mm

Minimurn Value: 0 mm
0.000 126732 mm 251.463 377.195

4 <FNSLFix 10000 >

Figura E.4. Modo 4 de frecuencia natural del SS.

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Displacement
Magnitude
mm

1608773
T 144.7895
1287018
112.6141
96.52636
80.43863
64.3509
48.26318
P 3217545
16.08773
0

Mode: 5 of 100
F

requency: 2297.72 cycles/s

10Ndo¥d T¥YNOILYONA3 ¥S3A0LNY N¥ A8 30NA0™d

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCA

Maximum Value: 160.877 mm

Minimurn Value: 0 mm

0.000 129,610 mm 250.220 388.831

4 < FN SLFix 10000 >

Figura E.5. Modo 5 de frecuencia natural del SS.
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Displacement
Magnitude
mm

561.1982
T 505.0784
448.9586
392.8388
336.7189
280.5991
2244793
168.3595
I 112.2396
56.11982
0

Mode: 6 of 100
F

requency: 2318.41 cyclesi/s

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCA

Maximum Value: 561.198 mm
Minimum Yalue: 0 mm

4 < FN SL Fix 10000 >

Displacement
Magnitude
mm

154.9987
139.4989
123.999
108.4091
9299924
77.49937
61.99949
46.40962
P 30.99975
15.40987
0

Mode: 7 of 100

Frequency: 2347 69 cycles/s

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCA

Maximum Value: 154.999 mm
Minimurn Value: 0 mm

4 < FN SLFix 10000 >

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

0.000 126.166 mm 252332 378.409

Figura E.6. Modo 6 de frecuencia natural del SS.

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

0.000 128.114 mm 256.229 384.343

Figura E.7. Modo 7 de frecuencia natural del SS.
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Displacement
Magnitude
mm

160.471
144.4239
128.3768
112.3297
96.28262
80.23552
64.18842
48.14131
T 32.00421
16.0471
0

Mode: 8 of 100

Frequency: 2399.42 cycles/s

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCA

Maximum Value: 160471 mm
Minimum Yalue: 0 mm

4 < FN SL Fix 10000 >

Displacement
Magnitude
mm

210.7106
189.6396
168.5685
147 4974
126.4264
105.3553
84.28425
63.21319
i 42.14213
21.07106
o

Mode: 9 of 100

Frequency: 2457 .83 cycles/s

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCA

Maximum Value: 210.711 mm
Minimum Value: 0 mm

4 < FNSLFix 10000 >

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

0.000 128.722 mm 257 443 386.165

Figura E.8. Modo 8 de frecuencia natural del SS.

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

0.000 128.596 mm 257.193 385780

Figura E.9. Modo 9 de frecuencia natural del SS.
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Displacement PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT
Magnitude
mm

246.9804
2222829
197 5843
172.8863
148.1882
123.4002
98.79216
L 74.09412

[ 49.39608
2469804
0

Mode: 10 of 100
F

requency: 2479.32 cycles/s

<

10NAdo¥d TYNOILYONA3 ¥S3A0LNY NV A8 30NA0™d

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCA

Maximum Value: 246.98 mm

Minirmurn Yalue: 0 mm

0.000 126.152 mm 252305 378.467

4 < FN SL Fix 10000 >

Figura E.10. Modo 10 de frecuencia natural del SS.
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Anexo F

Respuesta a Vibraciones Sinusoidales.

Figura F.1. Respuesta del SS a vibracion sinusoidal de Ariane 5 en el eje X.
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&TIONAL PRODUCT

Stress
von Mises
Nmm"2)

0.02329261
0.02096335
0.01863409
0.01630483
0.01397556
0.0116463
0.009317044
0.006987784
0.004658523
0.002329263
2.616329-009

FAOLNY NV A8 A30NA0¥d

Load Case: 2o0f4

Frequency: Not Available

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCA

Maximum Value: 0.0232926 N/(mm"2)

Minimum Value: 2.61633e-009 N’(’QLY.',?)

Minirnum Yalu

33 < FR SLFi

Figura F.3. Respuesta del SS a vibracion sinusoidal de Ariane 5 en el eje Z.
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Load Case; 10f6

Frequency: Not Available

PRODUCED BY AN AUTQ

Maximurn Value: 0.0587153 Ni
Minimum Value: 8.05191e-009

31 < FR 5L Fix 2000 Proton X

Figura F.4. Respuesta del SS a vibracién sinusoidal de Proton en el eje X.

Stress
von Mises
Ni(mm”2)

0.01752904
0.01577614
0.01402324
0.01227033
0.01051743
0.0087645623
0.007011619
0.005258715
0.003505811
0.001752906
1.960944e-009

Load Case: 6 of 6

Frequency: Not Available

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUGA

Maximurn Yalue: 0.017529 N/(mm"2)
Minimumn Yalue: 1.96094e-009 N/(mm"2)
0.000

32 < FR SL Fix 2000 Proton Y >  PRopucEDBY Y

Figura F.5. Respuesta del SS a vibracién sinusoidal de Proton en el eje Y.
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Stress
von Mises
Ni(mm*2)

0.05677942
0.05110148
0.04542359
0.03974559
0.03406765
0.02838971
0.02271177
0.01703383
0.01135589
0.005677949
7.770087 e-009

Load Case: 1o0f4

Frequency: Not Available

10Nd0¥d TYNOILYONA3 ¥SIAOLNY NV A8 A30NA0™d

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUGA

Maximumn Yalue: 0.0567794 N/(mm"2)
Minimurn Yalue: 7.77009e-009 Nf(rgrarg‘g)
30 < FR SL Fix 2000 Proton Z > -

Load Case: 10f 7

Frequency: Naot Available

10NAa0o¥d T¥YNOILYONAA M

PRODUCED BY A

Maximum Value: 0.138449 Nf{mm"2)
Minimurn Yalue: 1.72414e-008 N/(mm"2
0.000

36 < FR SL Fix 2000 Delta Il X >

Figura F.7. Respuesta del SS a vibracién sinusoidal de Delta II en el eje X.
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PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Stress
von Mises
Ni(mm"2)

0.01164378

Load Case: 10f8

Frequency: Not Available

PRODUCED BY A
=£0NA0¥d TYNOILY

Maximurm Value: 0.0116438 N/(mm*2)

Minimum Yalue: 1.30789e-008 N/(mm"2)
0.000 31.663 mm 63.326 94.989

37 < FR SL Fix 2000 Delta Il Y >

Stress
wvon Mises
NAmm"2)

0.01622269
0.01460042
0.01297815
0.01135588
0.009733615
0.008111347
0.006489078
0.004866209
0.00324454
0.001622271
2.220025e-009

A8 d30NAo¥d

Load Case: 10f8

Frequency: Not Available

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCA

10Ndo¥d T¥YNOILYONA3 MS

Maximum Yalue: 0.0162227 N/(mm*2)

Minimurm Value: 2.22002e-009 Nl(rg%?)
38 < FR SL Fix 2000 Delta Il Z > -

Figura F.9. Respuesta del SS a vibracién sinusoidal de Delta II en el eje Z.
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Anexo G

Respuesta a Vibraciones Aleatorias.

Stress PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT
von Mises
Nmm"2)

1.441196
1.297076
1.152957
1.008837
0.8647177
0.7205981
05764735
’ 0.432359
P - 0.28823394
0.1441198
2.006459.-007

Load Case: Resultant of 2

Frequency: Resultant

10N00¥d T¥NOILYONA3 ¥S3A0LNY NV A8 A30NA0¥d

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCA

Maximurn Yalue: 1.4412 N/(mm"2)

Minimum Value: 2.00646e-007 Nl(rgg?)

126.789 mm 253578 380.367

24 < RV SL Fix Axial Sea Launch Z >

Figura G.1. Respuesta del SS a vibracion aleatoria de Sea Launch en el eje Z.
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Respuesta al Espectro de Densidad deAceleracion de Sea Launch

G B B R

Prueba Axial Eje Z

a

Fe-r-

S S
P

356-008 - -
3e-008---

25e-008 - -
2e-008-]

1.5e-008---
1e:008-[Feras st snto sy

1000

101

Frecuencia (Hz)

A Desplazamiento PSD Y Node (50885)

B Desplazamiento PSD Z Node (50885)

@ Desplazamiento PSD X Node (50885)

Figura G.2. Grafica del desplazamiento de la respuesta del SS a vibracién aleatoria de Sea

Launch en el eje Z.
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Respuesta al Espectro de Densidad de Aceleracion de Sea Launch

s XY

Pru

bz Axial Ej

o L

i

) SR PR A A R
I S

ge-011-f--

4e-011—--
-4e-011 -~
-6e-011-
-8e-011—+
-1e-010 - -

1000%

1002

Frequency (1/s
A Segunda Derivada de Desplazamiento PSD Y Nodo (50885)

101

\
)

@ Segunda Derivada de Desplazamiento PSD X Nodo (50885)
B Segunda Derivada de Desplazamiento PSD Z Nodo (50885

Figura G.3. Grafica de la aceleracion de la respuesta del SS a vibracion aleatoria de Sea

Launch en el eje Z.

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

>

N

380.738

mm 253.825

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT
126.913

0.000

25 < RV 5L Fix Axial Sea Launch XY

Minimurm Value: 5.43763e-007 Nf{mm*2)

o

B}

=

o =

2 =

=1 =

= fra}

5§ £ ©

2 § @

=

Q8 o

5 x 5 =

& e T o

48 vnorrovaadSd o o= =

yol 353D IO D O U
§st 3TEBEGTELED

2E2E R-SESBE888E BETEs

&< RO R S ) S £

S MO0OMO0OONOBN T T T =

FPZ meOoNNNT--00W0 Il o =

- o f=s <

=

d

2 S
vONd3a ¥S3A0LNY NV A8 d30NA0H

Figura G.4. Respuesta del SS a vibracién aleatoria de Sea Launch en los ejes XY.
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Respuesta al Espectro de Denisdad Aceleracion de Sea Launch

Prueba Lateral Ejes XY

4e-008-
3e-008+
2e-008
1e-008

2.5e-008
Se:

1000

100

Frecuencia (Hz)

A Desplazamiento PSD Y Nodo (50885)

101

B Desplazamiento PSD Z Nodo (50885)

@ Desplazamiento PSD X Nodo (50885)

leatoria de Sea

z

0n a

ibrac

Figura G.5. Grafica del desplazamiento de la respuesta del SS a v

Launch en los ejes XY.

138



UTODESK EDUCA

s XY

Axial Ej

eba

Respuesta al Espectro de Densidad de Aceleracion de Sea Launch
Pru

)
)
7p}
5]
7 <
o=
—
o
=
)
=
3 4
LS 0
o Q
8 )
= 3
(3 —
8 2
2 =
c
2 o]
o
2 9p)
£ wn
g —_
=t <5}
3 <
[=]
& <
s +
o2 B n
ez 2 )
g3 =
Ss o
= »n
@ 5 &)
L =
w
“« <
39 )
g2 ©
v o
o o
0 o N
s2 NS
N Q
a3 ©
! oo ~
: a5 9)
4 - e —_
5 le g2 (<)
, v EE )
........ 3 38§ «
........ 4 aa =3
: : aa
R . & = Ie
- 23 © . ~ E°
1 1 S G <
i ] A EZ
” " 2 g % « $83%
TR i S 3 = 5 2 & o
\ == ] e S
| 1 aa ool = S 2 @ 3 o
SO - . NS S SO g8 B0 2 5ol
T . : U 2 2 o ol
Y i Y O o T 0 IS O [ I et I 111y onm O ~ (4 ) =1 W -t
T T T T T T T . — S = 2 i
by = = - = = e Vo) R ] v o= > 2
5 5 5 5 5 3 S - g 29 £ 2 E BN
8 B 2 g @ g @ G 28 O SO El C
) { 9 ; 88 T T g E
o i) (=
s s 8 £ 8 =8¢
g Nd3 ¥S3A0LNY NV A8 A30NA0™d
o =
23
=

Figura G.7. Respuesta del SS a vibracion aleatoria de VEGA en el eje Z.
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Respuesta al Espectro de Densidad de Aceleracion de VEGA

Prueba Axial Eje Z

1000°

1002

Frequency (1/s)

A Desplazamiento PSD Y Nodo (50885)

m Desplazamiento PSD Z Nodo (50885)

@ Desplazamiento PSD X Nodo (50885)

Figura G.8. Grafica del desplazamiento de la respuesta del SS a vibracion aleatoria de VEGA

en el eje Z.
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Figura G.10. Respuesta del SS a vibracion aleatoria de VEGA en los ejes XY.
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Respuesta al Espectro de Densidad de Aceleracion de VEGA

Prueba Lateral Ejes XY

o W A e SRS S S

R TR

SRR S SRR At H T A

1000

1002

'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
'
T

=)

o
7

@
o~
by

1e-010o----=-ucuu--

(75 T P

2€-011------mmmmm b

101

Frecuencia (Hz)

A Desplazamiento PSD Y Node (50885)

B Desplazamiento PSD Z Node (50885)

@ Desplazamiento PSD X Node (50885)

Figura G.11. Gréfica del desplazamiento de la respuesta del SS a vibracién aleatoria de

VEGA en los ejes XY.
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Respuesta al Espectro de Densidad de Aceleracion de VEGA

Prueba Lateral Ejes XY

'
ke 4

T

NN

NN

1000°

1002

L1] laul 1]
I

5e-009—F -----------
20-009F ------moo--
18-009 - - - -mcmmoen
HeD08 e mprmrmes
11 R
-5e-009

Frecuencia (Hz)
A Segunda Derivada de Desplazamiento PSD Y Node (50885)

@ Segunda Derivada de Desplazamiento PSD X Node (50885)
B Segunda Derivada de Desplazamiento PSD Z Node (50885)

leatoria de VEGA

z

de la respuesta del SS a vibracion a

on

4fica de la aceleraci

Gr

Figura G.12.

en los ejes XY.

T
voNd3 ¥S3A0LNY NV A8 030NA0Y

A Maximum Value: 12.97:

Minimum Value: 1.81242e-006 N

> A
>
=
=
=
&
=]
£
=
=
o
(73]
w
=
i
)
w
W
o
~

Figura G.13. Respuesta del SS a vibracién aleatoria de Minotaur IV en el eje X.
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Respuesta al Espectro de Densidad de Aceleracion de Minotaur IV

Prueba Axial Eje X

e e e

|
1002
Frecuencia (Hz)

A Desplazamiento PSD Y Nodo (50885)

3.5e-008 4---

2.5e-008 4---
1.5e-008 +---

1000

101

B Desplazamiento PSD Z Nodo (50885)

@ Desplazamiento PSD X Nodo (50885)

Figura G.14. Gréfica del desplazamiento de la respuesta del SS a vibracién aleatoria de

Minotaur IV en el eje X.

144



Respuesta al Espectro de Densidad de Aceleracion de Minotaur 1V

Prueba Axial EjeX

OO (ST

B e

B et
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R e &
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B T T | e LD D e

T T
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1000°
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I
2002

1002

P e
T T

40011 - cm oo

T8
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7T | S SR

6e-011 T -----ss-rsmmommnnns

-8e

A Segunda Derivada del Desplazamto PSD Y Node (50885)

\
)

@® Segunda Derivada del Desplazamto PSD X Node (50885
B Segunda Derivada del Desplazamiento PSD Z Node (50885)

leatoria de Minotaur

on a

’

Figura G.15. Grafica de la aceleracién de la respuesta del SS a vibraci

IV en el eje X.

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PROD!

4.405808e-007
Frequency: 1658.39 cycles/s

oad Case: 10f2
B Maximum Value: 2.8249 Ni(mm*2)

=
vpNd3 ¥S3A0LNY NV A8 d30NAoy

Minimum Value: 4 40581e-007 NAmm*2)

0.000

21 < RY 5L Fix ESPAMinotaur WV YZ B oo orece o

Figura G.16. Respuesta del SS a vibracién aleatoria de Minotaur IV en los ejes YZ.
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Respuesta al Espectro de Densidad de Aceleracion de Minotaur IV

Prueba Lateral Ejes YZ
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Figura G.17. Gréfica del desplazamiento de la respuesta del SS a vibracién aleatoria de

Minotaur IV en los ejes YZ.
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Respuesta al Espectro de Densidad de Aceleracion de Minotaur IV

Prueba Lateral Ejes YZ
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B Segunda Derivada de Desplazamiento PSD Z Nodo (50885)

Figura G.18. Grafica de la aceleracién de la respuesta del SS a vibracion aleatoria de Minotaur

IV en los ejes YZ.
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Anexo H

Respuesta a Cargas Combinadas de

Minotaur 1.

Stress
von Mises
Ni(mm*2)

PRODUCED BY AN AUTEDESK EDPCATIONAL PRODUCT

156.8639
141.1776
125.4912
109.8049
94.11851
78.43217
62.74582
47.05947
31.37312
1568678
0.0004272802

Load Case: 1of 1

RODUCED BY AN AUTODESK EDUCA
<)ﬂ(]08d IVNOILYONA3 ¥S300LNY NV A8 d30NA0¥d

8- Maximum Value: 156.864 Ni(mm*2)
Minimum Yalue: 0.00042728 Nf(mm‘g)g
04

94.064 mm 188.129 282,193

5 < A Minotaur ESPA SL-5F 1 >

Figura H.1. Respuesta del SS a cargas combinadas de Minotaur I, Caso 1.
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PRODUCED BY AN AUTRDESK EDYCATIONAL PRODUCT

Stress
von Mises
Ni(mm*2)

1422772
128.0485
113.8218
99.50417
85.3665
71.13883
56.91117
426835
" 28.45583
14.22817
0.0005009176

Load Case: 1 0f 1

RODUCED BY AN AUTODESK EDUCA
=£oNA0¥d TYNOILYONAT ¥SIAOLNY NV A8 d30NA0¥d

B Maximum Value: 142.277 NA(mm*2)

Minimurm Value: 0.000500918 N/A(mm*2)
0.000

88.626 mm 177.252 265878
=

6 < A Minotaur ESPA SL-5F 2 »

Figura H.2. Respuesta del SS a cargas combinadas de Minotaur I, Caso 2.

PRODUCED BY AN AUT@DESK EDUGATIONAL PRODUCT

Stress
von Mises
NAmm"2)

142.2245
128.0021
1137797
99.5573
85.3349
71.1125
56.8901
426677
[ 28.44529
14.22289
0.00049149|

Load Case: 10f 1

RODUCED BY AN AUTODESK EDUCA
‘)nGOEd TIVYNOILYONA3 XS3A0LNY NV A8 A30NA0¥d

& Maximum Value: 142.225 Ni(mm*2)

Minimurm Value: 0.000491494 Ni(mm*2)
0.000 83.502 mm 167.004 250508

7 < A Minotaur ESPA SL-SF 2 >

Figura H.3. Respuesta del SS a cargas combinadas de Minotaur I, Caso 3.
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83.05504
71.96231
59.96867
T 47.97504
35.98141
2398777
11.99414
= 0.000505233

Figura H.5. Respuesta del SS a cargas combinadas de Minotaur I, Caso 5.
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w
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0
w
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O

P 5977743

7266319
60.55276
48.44233
36.3319
24.22146
12.11103
0.0006011926

AR

Figura H.6. Respuesta del SS a cargas combinadas de Minotaur I, Caso 6.

83.68819
71.73281

¥ A8 030NA0¥d

Figura H.7. Respuesta del SS a cargas combinadas de Minotaur I, Caso 7.
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1086278
96 55300
84.48341
72.41872
60.34003
4827934

<
o=
m
a
11}
[}
=)
a
o
o
o

=
o
P
o]
Load Case: 1o0f 1 =
9}
Maximum Yalue: 120.697 N/A(mm*2) X -

Minimum Value: 0.000592767 N/Amm*2)
0.000 19.048 mm 38.006 57.144

12 < A Minotaur ESPA SL-5F 2 >

Figura H.8. Respuesta del SS a cargas combinadas de Minotaur I, Caso 8.

Stress PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT
von Mises
NAmm*2)

181.3317
163.1986

Load Case: 10f 1

[e]
=
=)
<
z
<
>
m
a
w
o
=]
o
(o]
o

alue: 181.332 NA(mm*2)

Figura H.9. Respuesta del SS a cargas combinadas de Minotaur I, Caso 9.
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PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Stress
von Mises
Ni(mm*2)

282.8272
" 2545445
2262613
1978781
160.6964
141.4137
113.131
L 84.34334
I 56550665

S3A0LNY NV A8

Figura H.10. Respuesta del SS a cargas combinadas de Minotaur I, Caso 10.

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Stress
von Mises
NAmm"2)

104,663
1 94.125

ow
& Maximum Value: 104.663 N/(mm*2)
Minimum Value: 0.000600853 Nf(rrsrr&;%)

17.623 mm 35.246 52.868

15 < A Minotaur ESPA SL-SF 2 >

Figura H.11. Respuesta del SS a cargas combinadas de Minotaur I, Caso 11.
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PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Stress
von Mises
Nmm"2)

1025747
92.41842
D  82.26209
7210577
61.94945
51.79313
+ 41.6368
2 [ 31.48048
21.32416
11.16784
1.011512

JO¥d TYNOILYONA3 ¥S3A0LNY NV A8 A30NA0¥d

Figura H.12. Respuesta del SS a cargas combinadas de Minotaur I, Caso 12.
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Anexo 1

Respuesta a Cargas combinadas de

Dnepr.

Stress PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT
von Mises
NAmm*2)

93.18857
83.86977
74.55098
65.23218
55.91338
46.594568
37.27578
L 27 95699
o 18.63819
9.319391
0.0005936194

MS3AOLNY NV A8 d30NAO™d

[a) f
oLoad Case: 10f1

12NAaoyd T¥NOILYOrtd

4
A Maximum Value: 93.1886 Ni(mm*2) Y

Minimum Value: 0.000593619 N/(mm*2)
0.000 71.451 mm 142.902 214.352

17 < A Dnepr ASAP SL-5F 1 >

Figura I.1. Respuesta del SS a cargas combinadas de Dnepr, Caso 1.
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PRODUCED BY AN AUTODESK EDUGCATIONAL PRODUCT

Stress
von Mises
Ni(mm*2)

93.05582
83.7503
74.44478
65.13926
55.83373
46.52821
37.22269
2791716
1861164
9.306118
0.0005942857

5
[}
o
Q
ai
w
@
ey

<
(5]
=)
(a]
w
Lz
»
w
o
O
=
2
<
T
<
>
m
(]
w
o
=)
o
o
(14

=£0Na0¥d IYNOILYONA3 ¥S3A0LNY NV A8 d30NA0¥d

B Maximumn Value: 93.0558 N/(mm*2)

Minirmum Value: 0.000594886 Nl(momn"o%)

81.141 mm 162.283 243.424

18 < A Dnepr ASAP SL-SF 2 >

Figura 1.2. Respuesta del SS a cargas combinadas de Dnepr, Caso 2.

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Stress
von Mises
Ni(mm"2)

93.59895
84.23912
74.87929
65.51945
56.15962
46.79978
37.43995
28.08012
o 18.72028
9.360448
0.0006135136

Load Case: 10f 1

RODUCED BY AN AUTODESK EDUCA
=£0Na0¥d TYNOILYONA3 ¥S3A0LNY NV A8 30NA0¥d

B Maximum Value: 93.599 NA(mm*2)

Minimum Value: 0.000613514 N/(mm*2)
0.000 73.082 mm 146.163 219.245

19 < A Dnepr ASAP SL-5F 3 »

Figura [.3. Respuesta del SS a cargas combinadas de Dnepr, Caso 3.
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Stress PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

von Mises
Ni(mm*2)

94.87618
85.38862
7590106
66.41351
56.92595
47.43839
37.95084
28.46328
18.97573
9.488169
0.0006122043

S300LNV NY A8 d30NA0™d

Load Case: 1of 1

PRODUCED BY AN AUT@RESK EDUCA

N
=£0NA0¥d TIYNOILYONd

Maximum Value: 94 8762 Nf(mm"2)
Minimum Value: 0.000612204 Nf(r_rgg;g) S o s i

20 < A Dnepr ASAP SL-5F 4 >

Figura I[.4. Respuesta del SS a cargas combinadas de Dnepr, Caso 4.

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Stress
von Mises
NAmm*2)

202.8084
182.5276
162.2468
141.966
121,68

Load Case’
B Maximum Value: 202,808 N/(mm®
Minimum Yalue: 0.00040172 Nt(mm"%%
0.0 55.792 mm 111.585 167.377
21 < A Dnepr ASAP SL-5F 5 »

Figura [.5. Respuesta del SS a cargas combinadas de Dnepr, Caso 5.
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PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Stress
wvon Mises
Nmm*2)

198.9931
179.0939
159.1946
139.2953
119.396
99.49676
79.59748
5969821
39.79893
19.89966
0.0003802142

HS3A0LNY NV A8 d30NAO¥d

Load Case: 10f1

RODUCED BY AN AUT@DESK EDUCA

N
=£oNa0¥d TYNOILYONd

& Maximum Value: 198.993 Ni(mm*2)

Minimum Value: 0.000380214 N/(mm*2)
0.000 71481 mm 142,923 214.384
1

22 < A Dnepr ASAP SL-5F 6 >

Figura 1.6. Respuesta del SS a cargas combinadas de Dnepr, Caso 6.

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Stress
von Mises
Nimm*2)
197.1344
P 177.421 0
q 157.7076 il
‘: 137.9942 8
© T 1182808 e
98.56737 o
r m

Load Case: 10f 1

m
[a]
w
(5]
=)
(o]
O
(4

O Maximum Value: 197.134 N (mm?2)

Minimum Value: 0.000384386 N/(mm*2)
0.000 43517 mm 97.034 146,551

23 < A Dnepr ASAP SL-SF 7 =

Figura 1.7. Respuesta del SS a cargas combinadas de Dnepr, Caso 7.
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PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Stress
von Mises
Ni(mm"2)

203.4066

T 183.086
d 162.7254 g
D 142.3848 (o}
St o
=
o

0
w
o
=
SLoad Case: 10f 1

o
& Maximurn Value: 203.407 NAmm*2) Y

Minimum Value: 0.000412121 NAmm2)
0.000° 28.283 mm 56.566 84.850

24<A Dnepr ASAP SL-SF 8 >

Figura 1.8. Respuesta del SS a cargas combinadas de Dnepr, Caso 8.

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Stress
von Mises
Ni(mm*

o o
B Maximum Value: 183.512 N/(mm*2)

Minimum Value: 0.000747958 N/(mm*2)
0.000° 36.767 mm 73634 110.301

25 < A Dnepr ASAP SL-6F 9>

Figura 1.9. Respuesta del SS a cargas combinadas de Dnepr, Caso 9.
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18.61586
0.0006730779

Figura I.11. Respuesta del SS a cargas combinadas de Dnepr, Caso 11.
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PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Stress
won Mises
f\

Nif

o
=
SLoad Case: 10of 1

[

A Maximurn Value: 185.779 NA(mm*2) b £

94,520

Minimum Value: 0.000728254 N/(mm-2)
~ 0.000° 31.540
28 < A Dnepr ASAP SL-SF 12>

Figura 1.12. Respuesta del SS a cargas combinadas de Dnepr, Caso 12.
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Anexo J

Respuesta a Cargas Combinadas de

Soyuz

Stress PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT
st

Figura J.1. Respuesta del SS a cargas combinadas de Soyuz, Caso 1.
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Stress PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

von Mises

Ni(mm*2)
66.60065
It 59.94083
q 53.2806
B+ 4662058
© T 2996056

33.30054
2664052

A8 d30NA0¥d

o e
& Maximum Value: 66.6006 NAmm'2) &= —

Minimurm Yalue: 0.000430201 N/("L%%) e o e e

30 < A Soyuz Axial SL-SF 2 >

Figura J.2. Respuesta del SS a cargas combinadas de Soyuz, Caso 2.

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Stress
von Mises
Ni(mm~2)

69.46974
T 6252281

5557588

48.628

Figura J.3. Respuesta del SS a cargas combinadas de Soyuz, Caso 3.
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PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Stress
von Mises
Nmm"2)

71.38236
64.24417
57 10588

4
& Maximurn Value: 71.3824 N/(mm*2)
Minimum Value: 0.000459874 W(mmn"‘)%)
0. 52.156 mm

132 < A Soyuz Axial SL-5F 4 >

Figura J.4. Respuesta del SS a cargas combinadas de Soyuz, Caso 4.

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Stress
von Mises
Ni(mm"2)

o
& Maximum Yalue: 115.326 Ni{mm"2)
= ; i
Minimurm Value: 0.000282636 N/(mm*2)
33 < A Soyuz Axial SL-SF 5 >

Figura J.5. Respuesta del SS a cargas combinadas de Soyuz, Caso 5.

164



PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Stress
von Mises
Nmm*2)

115.2836
103.7552
92.22692
8069859
£69.17026
5764193
46.1136

34.58527
I 23.05695
11.52862
0.00028758

S3d0LNV NV A8 d30NA0¥d

UCED BY AN A

SLoad Case: 10f1 ;

4
A Maximurn Value: 115.284 NAmm*2)
Minimum Value: 0.000287629 N/(mm*2)
0,000

71.821 mm 143,641 215.462
34 < 5:5@?112‘-&4_51 SL-SF 6>

Stress
von Mises

o 2
& Maximumn Value: 114.088 NAmm*2)
Minimum Value: 0.000311522 Nl(monx*o%)

34874 mm 69.748 104,622

35 < A Soyuz Aial SL-5F 7 >

Figura J.7. Respuesta del SS a cargas combinadas de Soyuz, Caso 7.
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PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Stress
von Mises
NAmm*2)

116.4979
104.8481
93.19838
81.54862
£9.89886
58.2401
46.59935
34.94059
23.20083
11.65008
0.0003181445

UCED BY AN AUTODESK EDUCA

SLoad Case: 10f1
©

<Oﬂ00¥d TIVYNOILYONA3 ¥S3A0LNY NV A8 d30NA0¥d

& Maximum Yalue: 116.498 N/(mm*2)

Minimum Value: 0.000318145 N/(mgno';%)

109.032 mm 218.084 327.096

36 < A Soyuz Axial SL-SF 8 >

Figura J.8. Respuesta del SS a cargas combinadas de Soyuz, Caso 8.

Stress
von Mises

O
w
o
=
8 Load Case: 10f 1

74
B Maximum Value: 105.334 N/(mm*2)

Minimum Value: 0.000417125 N/(mm*2)
0.000

43.792 mm 87 584 131.376

37 < A Soyuz Axial SL-SF 9 >

Figura J.9. Respuesta del SS a cargas combinadas de Soyuz, Caso 9.
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PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Stress

Minimurm Value: 0.000395045 Nr(rrané;%)
38 < A Soyuz Axial SL-SF 10>

Figura J.10. Respuesta del SS a cargas combinadas de Soyuz, Caso 10.

PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

NY A8 30NAo¥d

dd T¥YNOILYONa3

2
m
a
i1}
[
=)

[a) .
o Load Case: 1 0f 1

R

& Maximum Value: 107 43 N/(mm?2)
Minimurm Value: 0.000404183 Nimm2)
39 < A Soyuz Axial SL-SF 11>

Figura J.11. Respuesta del SS a cargas combinadas de Soyuz, Caso 11.
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PRODUCED BY AN AUTODESK EDUCATIONAL PRODUCT

Stress
von Mises

Load Case: 1 0of 1
Maximurm Value: 105.359 N/(mm*2)

—— o
Minimurm Value: 0.000401875 W(f“,,r"n@%)'

=)

[a)
o
o
o

Figura J.12. Respuesta del SS a cargas combinadas de Soyuz, Caso 12.
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