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Resumo

Cubesats sao satélites miniaturizados que se tornaram muito populares nas tltimas décadas,
tanto em aplicagOes comerciais quanto académicas. Na etapa de desenvolvimento desses
satélites existe a necessidade da realizacao de simulagoes computacionais para avaliar a
resposta da estrutura dos mesmos a diversas condi¢oes de carregamento, tais como as
solicitacOes estaticas e aquelas devidas a ciclagem térmica. Em geral, tais analises sao
realizadas utilizando—se ferramentas comerciais que podem encarecer bastante o projeto,
dessa forma, o objetivo deste estudo foi comparar os resultados de analises modal e
estatica provenientes de um software comercial amplamente consolidado, Ansys, e uma
ferramenta multipropésito que é capaz de realizar simulacoes, Autodesk Inventor. Além
disso, foi realizada uma analise referente aos efeitos térmicos na estrutura de um cubesat.
As principais implicagoes do trabalho indicam que os resultados da andalise modal obtidos
por meio dos softwares considerados sao em geral compativeis, o que caracteriza o Autodesk
Inventor como uma ferramenta promissora para realizar tais simulagoes. Na analise termo-
estrutural os gradientes de temperatura determinados foram da ordem de 5 °C. Além disso,
determinou-se que a estrutura avaliada é capaz de suportar os efeitos da fadiga térmica.
Por fim foram apresentados os direcionamentos futuros e as oportunidades de melhoria do

presente estudo.

Palavras-chave: Cubesat. Subsistema estrutural. Simulacao computacional.
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1
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1 Introducao

Cubesats sao satélites miniaturizados que, devido aos seus custos e dimensoes
reduzidas, tornaram-se muito populares nas ultimas décadas, a principio em ambientes
académicos, mostrando potencial de mercado posteriormente [3, 4]. Em geral esses satélites
sao medidos em unidades "U", onde um cubesat 1U tem o formato de um cubo com 10
centimetros de aresta e uma massa de até 2 quilogramas [5]. Projetos envolvendo cubesats
sao uteis para avaliar o desempenho de novos componentes e sistemas de aplicagdo espacial
em orbitas baixas e, além desses beneficios tecnoldgicos, os estudantes envolvidos em tais
iniciativas tém a oportunidade de experimentar um ambiente altamente multidisciplinar

onde é possivel desenvolver competéncias nas mais variadas dreas do conhecimento [6].

Geralmente, o projeto de um satélite baseia-se em uma arquitetura modular, onde
cada médulo ou subsistema é responsavel por uma fungao particular e possui componentes
de hardware e software especificos [7]. Este estudo é focado no subsistema estrutural, o
qual prové suporte mecanico a todos os demais subsistemas de um equipamento espacial,
estabelece uma interface com o veiculo lancador e auxilia no processo de separacao de
ambos [8]. O principal objetivo desse subsistema é acomodar e proteger a carga util do
satélite ao longo de todas as etapas da missao, desde o transporte até o lancamento em
érbita [9].

No decorrer do desenvolvimento de um cubesat realizam-se campanhas de testes
experimentais e numéricos visando prever o comportamento estrutural do satélite quando
submetido a carregamentos caracteristicos da etapa de langamento [3]. A realizacao de
simulagbes computacionais permite ao projetista identificar oportunidades de otimizacao
e melhoria de desempenho da estrutura antes de dar seguimento as verificagoes em
laboratorio. Além disso, por meio dessa pratica é possivel avaliar diversos aspectos da
montagem do satélite, como a adequagao as dimensoes do veiculo lancador e o arranjo

interno de seus diversos componentes [9].

A simulacdao computacional de estruturas de satélite é, em geral, realizada por
meio de uma técnica numérica conhecida como Método dos Elementos Finitos (MEF)
[3, 10]. Park, Kim e Park [11] empregaram o MEF para validar os projetos estrutural e
térmico de dois cubesats. Nesse trabalho os autores avaliaram por meio de simulagoes os
efeitos de carregamentos quase estaticos, da vibracgao aleatéria, das cargas de choque e
realizaram uma analise modal. Israr [12] usou o MEF para realizar andlises estética, modal
e harmonica da estrutura de um satélite. O principal objetivo do autor foi avaliar se o
satélite suportaria as solicitacdoes mecanicas geradas na etapa de lancamento. Barsoum,

[brahim e Fawzy [6] realizaram simulagbes computacionais por meio do MEF para avaliar
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a resposta da estrutura de um cubesat a carregamentos quase estaticos, além de analisarem
as respostas a vibracgao aleatoria e determinarem as frequéncias naturais da estrutura
usando a andlise modal. Athirah et al. [13] fizeram uso do MEF para realizar anlises
estruturais e térmicas de um cubesat, chegando a avaliar a influéncia de diferentes variaveis

no desempenho final da estrutura.

Além das solicitagdoes mecanicas existentes na fase de lancamento, uma vez em érbita
os satélites estao sujeitos aos efeitos do stress térmico devido as condi¢oes de temperaturas
nao uniformes e dindmicas encontradas nesse meio. De modo que os diferentes materiais
presentes no sistema, como o aluminio e alguns polimeros, se comportarao de forma
distinta em resposta a essas variagoes de temperatura, o que pode levar ao surgimento
de tensoes e deformagcoes nos materiais usados, levando a duas consequéncias imediatas
[14]: 0 comprometimento de componentes sensiveis do satélite, como sensores, cAmeras e
lentes, que tém suas fungoes afetadas pelas deformagoes estruturais devidas a variacao
de temperatura e a ocorréncia de danos relacionados a fadiga da estrutura, causada por
tensoes térmicas ciclicas, ou seja, que surgem ao longo da orbita do satélite devido a
alternancia entre regioes iluminadas e de eclipse que levam a uma variacao ciclica da

temperatura a que o satélite é submetido.

A anélise dos efeitos do stress térmico na estrutura pode ser realizada por meio de
simulagao numérica, onde o método dos elementos finitos pode mais uma vez ser usado,
como descrito em Abdelal, Abuelfoutouh e Gad [14]. O MEF também foi usado por Giiveng,
Topcu e Tola [15] para determinar as tensoes resultantes dos efeitos da temperatura na
estrutura de um cubesat. Gorev et al. [1] determinaram as deformagoes resultantes dos
efeitos térmicos na estrutura de um cubesat usando o método dos elementos finitos. Ortega,
Sisniega e Alcantara [16] determinaram as tensoes resultantes da variacdo de temperatura
observada na estrutura de um cubesat usando o MEF. Abdelal et al. [17] usaram simulagoes
computacionais para analisar o comportamento em fadiga da estrutura de um satélite

submetida ao stress térmico.

Tanto os efeitos devidos aos carregamentos gerados na etapa de lancamento quanto
aqueles relacionados ao stress térmico devem ser considerados na etapa de projeto de
um cubesat. Nesse contexto, ferramentas baseadas no MEF vém sendo constantemente
empregadas nas etapas de simulagdo numérica de tais efeitos. No entanto, ainda é comum
que tais analises sejam realizadas em ferramentas comerciais, o que pode encarecer bastante
o projeto. Dessa forma, é interessante fazer uso de ferramentas de uso livre ou que possuam
alguma forma de licenciamento educacional. Nesse contexto, o presente trabalho tem como
foco realizar a comparacao entre duas ferramentas que implementam o MEF, o Ansys,
uma plataforma comercialmente bastante consolidada, e o Autodesk Inventor, um software
multiproposito que oferece pacotes de ferramentas numéricas que podem ser aplicadas em

estudos de simulagao computacional. O principal objetivo é confrontar os resultados das
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analises modal e estatica da estrutura de um satélite obtidos por meio das duas ferramentas
de simulagdo numérica consideradas (Ansys e Autodesk Inventor). Ademais, planeja-se
avaliar os efeitos do stress térmico na estrutura de um cubesat. A realizacao deste trabalho
contribui para avaliar o desempenho de uma ferramenta de facil aplicacao em estudos de

simula¢ao numérica (Autodesk Inventor).

O presente estudo esta organizado da seguinte forma: a secao Metodologia contém a
descricao das etapas necessarias para a obtencao dos resultados apresentados e discutidos

na secao Resultados e discussdo, finalizando o trabalho na secao Conclusao.
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2 Metodologia

Neste capitulo a metodologia do trabalho seré detalhada. Inicialmente serao in-
dicadas as etapas da analise modal na sec¢ao 2.2. Em seguida, na se¢ao 2.3 o foco sera
na analise estatica e, por fim, a analise termo-estrutural serd apresentada na secao 2.4.
Ademais, um aspecto comum as trés abordagens sao os modelos CAD empregados, os
quais serao especificados na secao 2.1. A respeito das licencas dos softwares usados: uma
licenca estudantil do Autodesk Inventor foi utilizada nas simulagdes modal e estatica; em
relacdo ao Ansys, uma licenca de pesquisa, cedida pela ESSS, foi usada integralmente na
analise modal e parcialmente nas andlises estatica e termo-estrutural, além disso, uma

licenca estudantil foi usada parcialmente nas analises estatica e termo-estrutural.

2.1 Modelos CAD

Na Figura 1 observam-se os modelos CAD utilizados neste estudo. Os quais
correspondem a uma estrutura cubesat 1U, produzida pela empresa ISISPACE [18]. Nota-
se que os modelos analisados apresentam um grau crescente de complexidade, para avaliar
como esse aspecto influencia nos resultados obtidos. No decorrer do trabalho, os modelos
indicados nas Figuras 1 (a), 1 (b) e 1 (c) serdo referenciados, respectivamente, como
modelos My, My e M3. Note que o modelo M5, consiste no M; acrescido de quatro placas
internas, que representam as superficies onde encontram-se os componentes eletronicos
do satélite. Ja o modelo M3, nada mais é que o M, acrescido de placas em suas faces, o
que se aproxima ainda mais da configuracao real de um cubesat. Vale ressaltar que os
modelos CAD usados consistem na estrutura indicada em [18] com algumas simplificagoes:
a eliminacao de alguns furos destinados a elementos de fixacao e a desconsideragao do
mecanismo de separagao da estrutura. Na proxima subsecao encontram-se mais detalhes a

respeito da andlise modal realizada.
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Figura 1 — Modelos CAD

L~

Fonte: Autoria prépria (2022)

Outro aspecto a ser mencionado é o tipo de elemento empregado nas andlises, um
fator determinante nos resultados obtidos [19]. Neste trabalho foram utilizados elementos
solidos nao lineares. Especificamente, nas andlises realizadas no Ansys os elementos usados
majoritariamente foram tetraédricos de segunda ordem (Tet10) e hexaédricos com 20 nds
(Hex20).

Nas secoes seguintes serao indicados os pardmetros usados nas diferentes analises.
Ressalta-se que em todas as simulacoes as malhas usadas foram geradas automaticamente
tanto pelo Ansys quanto pelo Inventor, além de que o refinamento de tais malhas se deu

de forma manual. O material considerado em todas as simulagoes foi a liga de aluminio
6061-T6.

2.2 Analise modal

Nesta secao os principais aspectos tratados serao as condi¢oes de contorno usadas
e os parametros das malhas empregadas nas simulac¢oes. As condigoes de contorno foram

definidas a fim de simular as condi¢bes encontradas na fase de lancamento do satélite
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[3]. Dessa forma, as condiges de contorno consistiram em restringir os deslocamentos e
rotagoes em todas as dire¢oes nas faces hachuradas da Figura 2, ou seja, considerou-se
um suporte do tipo fixo. Note que, apesar de o modelo M; estar representado na Figura
2, as mesmas condi¢oes de contorno foram adotadas para os modelos My e M3. Além
disso, as faces simétricas aquelas destacadas na Figura 2 também foram consideradas ao

definirem-se as condi¢oes de contorno.

Figura 2 — Condigoes de contorno - analise modal
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R T

%
|
i
|
|
|
|
7
7
P
|
|
|
|
p
L
Z
&

Y
N

%
X |

<

A

Fonte: Autoria prépria (2022)

Com respeito a discretizagdo usada nas analises numéricas, conduziu-se um estudo
de convergéncia de malha. Essa etapa consiste em repetir a simulagao com malhas mais
refinadas e avaliar se ocorrem mudancas significativas nos resultados [20]. Para isso foram
geradas trés malhas distintas para cada um dos modelos considerados, por motivos de
organizacao as simulagoes serao referenciadas através de codigos definidos da seguinte

forma:

o A simulacao realizada na plataforma Ansys, usando o j-ésimo modelo, considerando
a k-ésima malha serd referenciada como MA ;. Onde o M indica andlise modal e o
A representa a plataforma Ansys. Além disso, j e £ podem assumir os valores 1, 2 e
3, indicando os trés modelos considerados e as trés malhas geradas com diferentes
graus de refinamento. Analogamente, as simulagoes realizadas no Autodesk Inventor

sao referenciadas como MIj;, onde o I designa o Inventor.

e Quando o subscrito £ for omitido, MA; ou MI; indicarao o conjunto simulacoes

realizadas usando o modelo j.
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Na Tabela 1 estao dispostas as quantidades de elementos e nos usadas nas simulagoes
MA1 (§] MIl

Tabela 1 — Pardmetros de malha das simulagoes MA; e MI;

Ansys Autodesk Inventor

MA;; MA;; MA;3; MI;; Ml Ml

Elementos 22472 26522 80287 23368 26913 76608
Noés 44456 53307 138614 43915 51087 137854

Fonte: Autoria prépria (2022)

Os aumentos percentuais nas quantidades de elementos e nos referentes as informa-
¢oes dispostas na Tabela 1 podem ser consultados na Tabela 2.

Tabela 2 — Aumento percentual nos pardmetros das malhas usadas nas simulacoes MA; e MI;

Ansys Autodesk Inventor

MA;; - MA;;, MA;;, - MA;3 Ml —» MI, MIj, — Ml
Elementos 18 % 202 % 15 % 184 %
Noés 19 % 160 % 16 % 169 %

Fonte: Autoria prépria (2022)

Na Tabela 3 estao dispostas as quantidades de elementos e nos usadas nas simulagoes
MA2 € M12

Tabela 3 — Pardmetros de malha das simulagoes MAy e MIy

Ansys Autodesk Inventor

MA; MAy MAy;; Ml Ml Ml

Elementos 24871 31856 54881 32860 38812 114218
Noés 60571 90832 164617 62110 73154 200883

Fonte: Autoria prépria (2022)

Os aumentos percentuais nas quantidades de elementos e nos referentes as informa-

¢oes dispostas na Tabela 3 podem ser consultados na Tabela 4.
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Tabela 4 — Aumento percentual nos parametros das malhas usadas nas simulagoes MAy e MIy

Ansys Autodesk Inventor

MA; — MAs, MAy — MAy; Ml — Ml Ml — Mo
Elementos 28 % 72 % 18 % 194 %
Noés 49 % 81 % 17 % 174 %

Fonte: Autoria prépria (2022)

Na Tabela 5 estao dispostas as quantidades de elementos e nés usadas nas simulacoes
MA3 e MIg

Tabela 5 — Pardmetros de malha das simulacoes MA3 e MIg

Ansys Autodesk Inventor

Elementos 30740 41612 81357 42143

098327 480569
Noés 79556 132875 276688 81520 112763 819053

Fonte: Autoria prépria (2022)

Os aumentos percentuais nas quantidades de elementos e nos referentes as informa-

¢oes dispostas na Tabela 5 podem ser consultados na Tabela 6.

Tabela 6 — Aumento percentual nos parametros das malhas usadas nas simulagoes MA3 e MI3

Ansys Autodesk Inventor

MA; — MA3;, MAj — MA3; Ml — Mg, Mg, — Ml
Elementos 35 % 95 % 38 % 723 %
Noés 67 % 108 % 38 % 626 %

Fonte: Autoria prépria (2022)
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2.3 Analise estatica

No caso da andlise estatica, as condi¢oes de contorno compreendem tanto aspectos
relacionados as restricoes de movimento do modelo quanto aos carregamentos aplicados.
Com respeito as restrigoes de deslocamento do modelo, as condi¢oes de contorno foram
definidas de modo a impedir deslocamentos em algumas faces do modelo. Na Figura 3
(a) é possivel observar as faces onde foram aplicadas as referidas condi¢oes de contorno.
Em relacao as cargas consideradas, adotaram-se condi¢oes que simulem uma situacao
real. Na Figura 4 é possivel observar um deployer de cubesats, ou seja, um dispositivo no
qual os satélites sao acomodados durante a operagao de lancamento. Durante a etapa de

lancamento em Orbita os cubesats sao empilhados no dispositivo ilustrado na Figura 4.

Figura 3 — Condigoes de contorno - analise estatica

(a) (b)

Aplicacédo das condigoes . o
i %e contorno ¢ E. Aplicacdo do
1 7 carregamento

Fonte: Autoria prépria (2022)

As condigoes de carregamento adotadas consideram que o cubesat analisado
encontra-se no nivel mais inferior do dispostivo ilustrado na Figura 4, com dois ou-
tros satélites imediatamente acima. Dessa forma, os carregamentos aplicados resultam da
massa dos outros dois cubesats submetidos & aceleragao da fase de langamento [3]. Consi-
derando que um cubesat possua uma massa m de 1,3 kg e que a aceleracao experimentada
pelo conjunto de satélites seja de dez vezes a aceleracao da gravidade g, obtém-se a carga

F por meio da equagao (2.1) [3, 21].

F=2ml0g=2-1,3-10-9,81 = 255,06 N (2.1)

A carga F' é suportada pelos pontos de contato do satélite com o cubesat seguinte
indicados na Figura 3 (b). Dessa forma, uma forga de magnitude F, = F'//4 = 63,765 N na
direcao negativa do eixo z considerado ¢ aplicada em cada ponto de contato indicado pela

hachura escura sélida na Figura 3 (b) [3].
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Figura 4 — Configuragao do deployer de um cubesat
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Fonte: Adaptado de Astrofein [22]

As simulagoes referentes a andlise estatica serao referenciadas de forma semelhante
aquelas da andlise modal. Dessa forma, EA ;;, corresponde a simulacao estatica realizada na
plataforma Ansys usando o j-ésimo modelo e a k-ésima malha. A indicagao EA; significa
que a simulagao refere-se ao modelo j. Uma referéncia analoga é usada para as simulagoes
realizadas por meio da plataforma Autodesk Inventor, ou seja, El;;. Nas Tabelas 7, 9 e 11

é possivel verificar os parametros das malhas utilizadas.

Tabela 7 — Pardmetros de malha das simulagoes EA; e EI;

Ansys Autodesk Inventor

EA;; EA;;, EAp Elp Elp El;

Elementos 22472 26522 43866 21157 30515 76608
Noés 44456 53307 86625 40872 57389 137854

Fonte: Autoria prépria (2022)

Os aumentos percentuais nas quantidades de elementos e nos referentes as informa-

¢oes dispostas na Tabela 7 podem ser consultados na Tabela 8.

Tabela 8 — Aumento percentual nos pardmetros das malhas usadas nas simulacoes EA; e EI;

Ansys Autodesk Inventor

EA,, - EA,, EA,;, - EA;; EI,; —» EI,, EIl,— Elj;
Elementos 18 % 65 % 44 % 151 %
Noés 19 % 65 % 40 % 140 %

Fonte: Autoria prépria (2022)
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Tabela 9 — Pardmetros de malha das simulagoes EAs e Ely

Ansys Autodesk Inventor

EAy EAy»p EAy  Ely Ely, El;
Elementos 24871 31856 54881 52841 75259 114218
Noés 60571 90832 164617 99235 134795 200883

Fonte: Autoria prépria (2022)

Os aumentos percentuais nas quantidades de elementos e nos referentes as informa-

¢oes dispostas na Tabela 9 podem ser consultados na Tabela 10.

Tabela 10 — Aumento percentual nos pardmetros das malhas usadas nas simulacoes EAs e Ely

Ansys Autodesk Inventor

EA, — EAy;, EAg — EAy; Ely — Ely, Elyy — Elos
Elementos 28 % 72 % 42 % 51 %
Noés 49 % 81 % 35 % 49 %

Fonte: Autoria prépria (2022)

Tabela 11 — Parametros de malha das simulacoes EA3 e El3

Ansys Autodesk Inventor

EA3;  EA;p EAg El3; Els, El3;3
Elementos 30914 41497 81679 104368 181735 315950
Noés 79721 131603 278186 188727 316578 542415

Fonte: Autoria prépria (2022)

Os aumentos percentuais nas quantidades de elementos e nos referentes as informa-

coes dispostas na Tabela 11 podem ser consultados na Tabela 12.

Tabela 12 — Aumento percentual nos parametros das malhas usadas nas simulacoes EA3 e El3

Ansys Autodesk Inventor

EA3; — EA3, EAjz, — EAsz El;p — Elyy,  Elzy — Elss
Elementos 34 % 96 % 74 % 73 %
Noés 65 % 111 % 67 % 71 %

Fonte: Autoria prépria (2022)
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2.4 Analise termo-estrutural

A avaliagao dos efeitos termo-estruturais no satélite foi realizada em duas etapas.
Em um primeiro momento foi realizada uma anélise puramente térmica, cujo objetivo foi
determinar a variacao de temperatura ao longo da estrutura. Em seguida, o campo de
temperaturas obtido foi utilizado como parametro de entrada em uma analise estrutural, a
partir da qual foram obtidas as tensoes geradas na estrutura. Na Figura 5 observa-se um
esquema geral da andlise termo-estrutural realizada. Ademais, a analise termo-estrutural

foi realizada na ferramenta Ansys.

Figura 5 — Organizacao geral da analise termo-estrutural

Analise térmica estacionaria

Analise estrutural
' Tensdes devidas 1

ao gradiente de !
\ temperaturana |

!

E : estrutura : estrutura .
| | Caso quente Caso frio H o '
1 1

1 1

Fonte: Autoria prépria (2022)

A etapa inicial da analise dos efeitos térmicos na estrutura do cubesat consiste em
definir as condi¢oes de contorno térmicas. Na Figura 6 encontra-se uma representacao das
condi¢oes térmicas consideradas no presente estudo. As setas vermelhas representam os
fluxos de calor que incidem sobre o satélite. Na equagao (2.2), ng ; representa o fluxo
de calor originado do Sol, em que a denota a absortividade da face e Sg,; representa a
irradiacdo solar em W/m? [23]. Na equacdo (2.3), Q'y; 5 indica o fluxo de calor devido &
radiagao solar refletida pela superficie terrestre, conhecida como albedo. Em que f. denota
o fator de vista e py; € o coeficiente de albedo, responsavel por mensurar a parcela da
irradiacao solar refletida pelo planeta. Nesse estudo considera-se p,; = 0,3 [24, 25]. Na
equacao (2.4), Q/I'V indica o fluxo de calor devido a radiacao emitida pela Terra, em que

Sy R Tepresenta a energia emitida pelo planeta na forma de irradiacio [24].

Q;OL = O‘S:S/‘OL (2.2)
Q:lLB = O‘fepaleg’OL (23)
Q/Ilv = feS;/“ER (2-4)

O fator de vista f. é determinado por meio da equacgao (2.5), onde R, representa o
raio da Terra, tomado como 6378 km, e h indica a altitude da 6rbita do satélite, igual a
540 km [26].
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O termo Sgp;, é tomado como 1412,9 W/m? e a parcela Sypp como 237 W /m?
[24, 27]. O fator «, para uma superficie de aluminio polido, é igual a 0,15 [25]. Considerando
essas informacoes, tem-se que Qgp; = 211,9 W/m?, Q4,5 = 54,0 W/m? e Q},, = 201,4
W /m?.

Figura 6 — Fluxos de calor considerados

Caso frio Caso quente

r " " "
Qarp + Qv Qsor,

Fonte: Autoria prépria (2022)

Na Figura 7 encontra-se uma representacao mais detalhada da incidéncia dos fluxos

de calor na estrutura considerada [26]. Note que as parcelas Q] e @, sio dadas por:

"
Q = Qsor, caso quente
1= .
0, caso frio

1" "
Q= Qarp + @y, caso quente
2 " .
Qrv, caso frio

Figura 7 — Condigoes de contorno térmicas
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Fonte: Adaptado de Lai [26]
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Além dos fluxos de calor especificados, também foram consideradas condigoes de
contorno de temperatura. As quais foram definidas baseando-se nas especificagoes de
um teste de ciclagem térmica realizado ao longo do desenvolvimento de um cubesat. As
temperaturas consideradas para os casos quente e frio correspondem, respectivamente,
aquelas empregadas nos testes do satélite brasileiro NanoSatC — BR 1, dadas por: T, =
—10 °C, Tyuente = 50 °C [28].

Na Figura 8 ¢é possivel observar as referéncias associadas as faces do satélite, as
quais serao usadas para indicar a aplicagdo das condigoes de contorno. A face 6, idéntica a
primeira, ndo aparece na imagem pois esta localizada no lado oposto a face 1. As condig¢oes
de contorno foram aplicadas da seguinte forma: para o caso quente os fluxos de calor Q]
e Qg foram aplicados as faces 1 e 6, respectivamente; as faces 2 e 4 receberam os fluxos
de calor indicados a 45° na Figura 7; nas faces 3 e 5 aplicou-se a temperatura 7j,ente-
Para o caso frio os fluxos de calor Q] e Qg foram aplicados nas faces 1 e 6; as faces 3 e 5

aplicou-se a temperatura T Frio-

Figura 8 — Detalhamento das condi¢oes de contorno térmicas

. Aplicacdo das condicdes
de contorno estruturais

Fonte: Autoria prépria (2022)

De posse da distribuicao de temperaturas obtida na analise térmica, as tensoes
resultantes foram obtidas por meio da anélise estrutural, nesse caso a condigdo de contorno
consistiu em considerar suportes fixos, indicados na Figura 8, nos apoios do satélite

localizados na face 4.

As simulagoes térmicas do caso quente serao indicadas por TQs,, as do caso frio
por TF3;. Em ambos os casos, o subscrito j é igual a 3 porque a andlise térmica foi
realizada somente no modelo M3, visto que o mesmo aproxima-se mais da situacao real. As
quantidades de elementos e nés empregadas nas simulagoes térmicas podem ser consultadas
na Tabela 13.
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Tabela 13 — Pardmetros de malha das simulagoes TQ5 e TF3

Caso quente Caso frio
TQ; TQ; TQ; TFy TFy, TFy
Elementos 24050 30913 48647 24050 30913 48647
Noés 68787 79717 114554 68787 79717 114554

Fonte: Autoria prépria (2022)

Os aumentos percentuais nas quantidades de elementos e nds referentes as informa-

¢oes dispostas na Tabela 13 podem ser consultados na Tabela 14.

Tabela 14 — Aumento percentual nos pardmetros das malhas usadas nas simulac¢des TQ3 e TF3

Caso quente Caso frio
TQ; — TQs TQs — TQs TF3 — TF3 TF3 — TFs3
Elementos 28 % 57 % 28 % 57 %
Noés 15 % 43 % 15 % 43 %

Fonte: Autoria prépria (2022)

A analise da vida em fadiga da estrutura devida ao ciclo térmico experimentado é
realizada por meio da equagao (2.6). A qual representa uma expressao empirica desenvolvida
para estimar a vida em fadiga, representada pelo nimero de ciclos até a falha (Ny), de
produtos fabricados com a liga de aluminio 6061-T6 [17, 29, 30].

log(Ny) = a1 — az10g[Smes(1 — R)" — ag] (2.6)

Na equagao (2.6), o operador log representa o logaritmo decimal. Os demais

parametros sao definidos da seguinte forma:

e a; = 20,68
e ay = 9,84
e az = 0,00
e n =063

o Sz Mmaxima tensao, medida em ksi, a qual o componente é submetido no ciclo de

tensoes.

e R: razao de stress, definida como R = Spin/Smaz- Onde S, é a minima tensao,

medida em ksi, a qual o componente é submetido no ciclo de tensoes.
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Uma vez obtido, o valor de Ny é entao comparado com numero de ciclos aos quais
o satélite estard submetido ao longo de sua vida 1til. O periodo de o6rbita do cubesat
considerado é estimado em T, = 5835 segundos [31]. Considerando uma vida util de
aproximadamente um ano, o satélite em questao serd submetido a n; = 5,4 - 10® ciclos de
tensoes térmicas. Uma forma de avaliar se os efeitos da fadiga térmica comprometerao a
estrutura do satélite consiste em determinar o chamado indice de dano térmico (Diermico)s
definido na equagao (2.7) [32].

L2/
Diermico = ~ 2.7
. 2.)

Note que a estrutura estara resguardada com relagao aos efeitos da fadiga térmica

s€ Diermico < 1. Além disso, quanto menor o valor de Dyerpmico, melhor.
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3 Resultados e discussao

O propésito dessa secao é apresentar os resultados obtidos e discutir as suas
implicacoes. A abordagem sequencial adotada na metodologia, na qual as diferentes
analises foram tratadas separadamente, serd mantida nesta secao. Inicialmente, aspectos
relacionados a geracao de malhas nas simulagoes serao tratados. Na Figura 9 é possivel
observar malhas tipicas usadas nas simulagoes na plataforma Ansys, Figura 9 (a), e na

ferramenta Autodesk Inventor, Figura 9 (b).

Figura 9 — Malhas tipicas usadas nas simulacoes

(a)

Fonte: Autoria prépria (2022)

Ao analisar a Figura 9 é possivel perceber que as malhas geradas sdo marcadamente
distintas, o que deve-se principalmente ao fato de que os softwares disponiveis no mercado
usam algoritmos de geracao de malha diferentes [33]. A seguir serdo apresentados os

resultados referentes as simulacoes realizadas.
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3.1 Analise modal

Nesta secao os resultados obtidos por meio da analise modal serdao discutidos,
os quais correspondem as frequéncias naturais dos modelos. Nas Tabelas 15, 16 e 17

observam-se, respectivamente, os resultados obtidos por meio dos modelos My, My e Ms.

Tabela 15 — Frequéncias naturais em Hz obtidas por meio do modelo My

Ansys Autodesk Inventor

MA;; MA, MA;; My, Ml Ml;;

3121,82 3113,76 3095,40 3151,61 3132,17 3109,36
3121,88 3113,83 3095,46 3151,81 3132,34 3110,41
3123,67 3114,08 3095,79 3152,18 3133,86 3111,03
3123,75 3114,14 3095,86 3154,09 3135,97 3111,50
4580,76  4574,53 4473,64 3976,60 4009,34 3826,95
4583,83 4575,00 447478 4262,86 4254,47 412246
4584,64 4575,84 4475,61 4569,22 4534,21 442415
4585,13  4578,75 4476,00 4592,07 4551,66 4469,17
4635,55 4635,78 4629,66 4613,62 4568,44 4471,78
4792,40 479145 4784,39 4689,62 4619,26 4543,60

Modo de vibracgao

| (N[ || = |W|N|H-

it
=)

Fonte: Autoria prépria (2022)

Tabela 16 — Frequéncias naturais em Hz obtidas por meio do modelo My

Ansys Autodesk Inventor
MAs MAy» MAy Ml Ml Ml
479,12 478,12 477,39 630,22 526,66 477,31
483,34 482,30 481,44 684,37 527,00 483,33
486,70 485,67 484,85 693,46 531,00 487,39
488,43 487,34 486,50 700,26 539,04 487,63
510,84 513,30 519,04 760,17 600,42 574,30
666,47 665,50 665,78 870,79 606,13 574,83
779,57 777,78 776,58 876,74 878,29 780,69
785,11 783,23 781,96 1073,01 930,91 785,22
789,26 787,30 785,99 1111,76 946,63 796,39
791,69 789,74 788,42 1133,80 963,22 798,35

Modo de vibracao

|l [N || k= |W(N|H~

p—t
e

Fonte: Autoria prépria (2022)
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Tabela 17 — Frequéncias naturais em Hz obtidas por meio do modelo M3

Ansys

Autodesk Inventor

Modo de vibragao
MA3;

MA 3

MA ;3

Ml

M1,

M3

476,38

475,39

474,60

666,69

514,50

477,77

481,52

480,49

479,64

691,96

519,25

477,81

485,48

484,42

483,54

713,06

535,93

484,92

488,19

487,09

486,18

724,90

536,23

485,14

609,20

608,47

608,57

732,13

607,40

582,81

610,97

610,38

610,17

892,20

608,63

585,02

774,85

773,10

771,93

941,93

887,41

775,50

782,06

780,22

778,97

1098,29

904,14

784,19

| (N[ || = |W(N|H~

787,81

785,90

784,62

1177,72

905,09

790,90

f—t
o=

791,30

789,35

788,00

1236,17

928,32

855,90

Fonte: Autoria prépria (2022)

As diferencas percentuais absolutas entre os valores de frequéncia natural determi-

nados por meio das simulagoes realizadas com as malhas mais refinadas estao dispostas na

Tabela 18. Os percentuais dispostas na Tabela 18 foram calculados considerando como

valores base as frequéncias naturais determinadas via Ansys.

Tabela 18 — Diferencas percentuais absolutas entre as frequéncias naturais determinadas via

modelo mais refinado

Modo de vibracao Modelo CAD
M, M, M;
1 0,45 % 0,02% 0,67 %
2 048 % 039% 0,38 %
3 049 % 052% 0,29 %
4 051 % 023% 021 %
5 14,46 % 10,65 % 4,23 %
6 787 % 1366 % 4,12 %
7 L1I5% 053% 0,46 %
8 0,15% 042% 0,67%
9 341 % 132% 0,80 %
10 503% 1,26 % 8,62 %

Fonte: Autoria prépria (2022)



Capitulo 3. Resultados e discussao 29

Ao observar os resultados dispostos nas Tabelas 15, 16 e 17, nota-se a convergéncia
daqueles obtidos por meio da ferramenta Ansys, visto que o refinamento das malhas
empregadas nao resultou em mudancas significativas nos valores das frequéncias naturais.
Ja ao observar as frequéncias naturais determinadas por meio do Autodesk Inventor,
percebe-se uma variacao consideravel nos resultados. Aliado a isso, nota-se que, apesar das
simulagoes realizadas no Autodesk Inventor com as malhas mais refinadas concordarem com
os resultados obtidos por meio do Ansys, as malhas mais refinadas do Autodesk Inventor
apresentam quantidades muito superiores de nés e elementos quando consideram-se os
modelos My e M3. Dessa forma, percebe-se que os modelos Ansys convergem com uma
quantidade consideravelmente menor de elementos, em relacao as simulacoes realizadas no

Autodesk Inventor.

Outro aspecto observado é a diminuicao das frequéncias naturais conforme os
modelos tornam-se mais complexos. Esse comportamento é devido ao aumento da massa
do sistema nos modelos mais complexos, visto que as frequéncias naturais sao inversamente
proporcionais & massa [34]. Vale ressaltar, também, a pequena variagdo observada nas
frequéncias naturais ao passarmos das simulagoes MA, para as MA3, o que pode ser
justificado devido a semelhancga entre os modelos M, e M3, que nao resulta em um
aumento consideravel da massa do sistema de modo a promover grandes alteragoes nas
frequéncias naturais. Na Figura 10 observa-se a variagao das frequéncias naturais com os
seus respectivos modos de vibracao para as simulagoes MA3 e Mly3, Figura 10 (a), MAg;
e Mlys, Figura 10 (b), e MAg3 e Ml33, Figura 10 (c).

Na Figura 10 nota-se que as frequéncias naturais nas trés simulagoes apresentam
valores semelhantes para uma série de modos de vibragao. Esse comportamento pode
estar relacionado ao fato da estrutura analisada apresentar caracteristicas simétricas
pois, estruturas com essa particularidade apresentam os chamados modos de vibracao
acoplados, cujas frequéncias naturais correspondentes sdo quase as mesmas [35]. Também
é possivel observar que, em geral, os resultados obtidos por meio das ferramentas utilizadas
sao semelhantes, como pode ser constatado analisando-se a Tabela 18. Dessa forma,
considera-se que, nas condigoes analisadas neste trabalho, o Autodesk Inventor apresenta
um desempenho promissor no que se refere as andalises modais, desde que se observem
as questoes relativas ao refinamento da malha. Visto que as simulagoes realizadas nessa
ferramenta, em geral, necessitam de uma quantidade bastante superior de elementos e nés

em comparacao com o Ansys.
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Figura 10 — Resultados andalise modal, malha mais refinada
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Fonte: Autoria prépria (2022)

Nas Figuras 17 a 26 no Apéndice A é possivel observar as formas dos modos de
vibracao correspondentes as frequéncias naturais apresentadas para os modelos MA3z3 e
MIs3. Em tais Figuras, os modos de vibracao determinados via Ansys tém a legenda (a) e
aqueles referentes ao software Autodesk Inventor sdo indicados pela legenda (b). Ao avaliar
a forma dos modos de vibragao, nota-se que é possivel agrupa-las em trés categorias: os
modos 1 a 4 sdo caracterizados pela flexao de placa com uma onda no centro da mesma; os
modos 5 e 6 correspondem a flexao das 4 vigas laterais, no qual as placas tendem a mover-se
rigidamente na horizontal; os modos 7 a 10 representam a flexdo das placas superiores.
Tais comportamentos podem ajudar a explicar o aspecto dos graficos apresentados na
Figura 10 (c). Nos quais os modos correspondentes as placas, 1 a 4 e 7 a 10, encontram-se
agrupados em um pequeno intervalo de frequéncias, ja aqueles correspondentes a flexao
das vigas, modos 5 e 6, estao separados dos demais ao mesmo tempo que apresentam

valores de frequéncia aproximados.
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3.2 Analise estatica

As tensoes resultantes das simulacoes que avaliaram os efeitos de carregamentos
estaticos na estrutura podem ser observadas nas Figuras 11, 12 e 13, nas quais a imagem
do lado esquerdo corresponde ao software Ansys e a da direita a ferramenta Autodesk

Inventor.

Figura 11 — Tensdes resultantes da andlise estatica do modelo M;

(a)

Fonte: Autoria prépria (2022)

Figura 12 — Tensoes resultantes da andlise estatica do modelo M,

Fonte: Autoria prépria (2022)
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Figura 13 — Tensoes resultantes da andlise estatica do modelo M3

(a)

Fonte: Autoria prépria (2022)

Nas Figuras 11, 12 e 13 as cores mais quentes indicam maiores tensdes. Ademais, é
possivel perceber um comportamento qualitativo similar nos resultados das simulagoes,
com os maiores niveis de tensdao concentrados nas vigas verticais da estrutura. Esse fato
pode estar relacionado a forma pela qual as solicitagdoes mecanicas foram aplicadas a
estrutura. Os resultados quantitativos correspondentes as Figuras 11, 12 e 13 podem ser
observados nas Tabelas 19, 20 e 21.

Tabela 19 — Tensoes em Pa determinadas via simulagoes E;

Ansys Autodesk Inventor
EAq, EA;, EAy; El;,; El, ElL;
Omin 5,16-107% 1,55-107% 1,96-107* 369,99 186,76 36,04
Omaz 1,50-107 1,66-10" 1,46-107 2,97-10% 3,73-10% 3,96 -10°

Tensao

Fonte: Autoria prépria (2022)

Tabela 20 — Tensoes em Pa determinadas via simulagoes Eo

~ Ansys Autodesk Inventor
Tensao
Omin 18,62 10,42 1,84 125,40 105,29 101,77

Omaz 1,20-107 1,26-107 8,44-10° 1,26-10° 1,27-10° 1,27-10°

Fonte: Autoria prépria (2022)
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Tabela 21 — Tensoes em Pa determinadas via simulagoes Eg

- Ansys Autodesk Inventor
Tensao
EAj EAs3 EAs3; El3 El3; El33
Omin 1,69-1077 6,15-107% 1,50-1078 24,63 26,94 13,41

Omag 1,13-10"  1,39-107 1,39-10" 93,37-10* 91,87-10* 90,86 -10*

Fonte: Autoria prépria (2022)

Ao analisar-se os resultados dispostos nas Tabelas 19, 20 e 21, percebem-se diferencas
marcantes nas tensoes determinadas por meio dos softwares empregados. Do ponto de
vista qualitativo, referente as distribuigoes de tensoes indicadas nas Figuras 11, 12 e 13,
notam-se algumas semelhancgas nos resultados das duas ferramentas, principalmente na
Figura 12, na qual percebe-se que os maiores niveis de tensdo concentram-se nas colunas
principais da estrutura. Ademais, também é possivel constatar que em geral os resultados
obtidos por meio do Autodesk Inventor apresentaram uma convergéncia mais adequada

do que aqueles associados ao Ansys.

Uma possivel razao para as divergéncias observadas pode estar relacionada aos
tipos de elementos finitos usados nas andlises, uma vez que essa caracteristica influencia di-
retamente na acuracia dos resultados obtidos [36]. Outro possivel motivo para as diferengas
observadas sao as modelagens do problema, ligeiramente distintas em ambas as ferramen-
tas, em razao das conexoes da estrutura na plataforma Ansys estarem representadas por
elementos de viga que emulam os efeitos de parafusos, o que nao foi possivel realizar no
Autodesk Inventor. Outra hipotese que pode justificar a divergéncia nos resultados é o uso

de formulagoes matematicas diferentes nos dois softwares.

Ainda é possivel, ao observarem-se as informacoes da Tabela 21 e a Figura 13,
notar que além da divergéncia nos valores das tensdes maximas, as mesmas ocorrem em
regides distintas da estrutura quando sdo comparados os resultados das duas ferramentas.
Ademais, ao confrontar os resultados obtidos com aqueles apresentados por Alhammadi et
al. [3], no qual os autores obtém tensoes maximas da ordem de 70 MPa, percebe-se que
os resultados obtidos por meio da plataforma Ansys aproximam-se mais no sentido da
ordem de grandeza observada. Nesse caso, as diferengas observadas podem ser devidas as

diferencas nos modelos considerados.
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3.3 Analise termo-estrutural

A primeira etapa desta andalise consistiu em uma simulagao térmica para determinar
a distribuicao de temperaturas na estrutura do satélite. Na Figura 14 é possivel analisar a
distribuigao de temperaturas resultantes das andlises do caso frio, Figura 14 (a), e do caso

quente, Figura 14 (b).

Figura 14 — Distribuigoes de temperatura na estrutura analisada

(a) (b)

53,5 Max
53,11
5312
52,31
51,94
51,55
5116
50,78
50,39

50 Min

-7.53 Max
-181
-8,08

-8,36

-8,63

-89

-5,18
-5,45

573
-10Min

Fonte: Autoria prépria (2022)

Na Figura 14 nota-se que a distribuicdo de temperaturas resultante é caracterizada
por valores mais elevados nas faces diretamente afetadas pelos fluxos de calor considerados.
Além disso, observa-se que o gradiente de temperaturas ao longo da estrutura nao é elevado,
com variagoes da ordem de 5 °C. Tais resultados se assemelham com aqueles apresentados
em Gorev et al. [1] e Olatunji et al. [2] indicados na Figura 15, na qual é possivel observar
pequenos gradientes de temperatura na estrutura além da distribuicao de temperaturas

com um aspecto eliptico nas faces sujeitas a fluxos de calor.
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Figura 15 — Distribuigdes de temperatura obtidas respectivamente em Gorev et al. [1] e
Olatunji et al. [2]

=513

Fonte: Adaptado de Gorev et al. [1] e Olatunji et al. [2]

As distribuicdes de temperatura indicadas na Figura 14 deram origem as distribui-
¢oes de tensdo ilustradas na Figura 16, na qual a Figura 16 (a) corresponde ao caso frio

(simulacao TF33) e a Figura 16 (b) diz respeito ao caso quente (simulagao TQss).

Figura 16 — Tensoes em Pa determinadas via andlise termo-estrutural

(a) (b)

5.2¢8 Max
4,638

5.73e8 Max
5,000
4058
34728
2,898
2,31e8
L73e8
Llged
5,787
6.02¢3 Min

44668
3,266
3,19e8
2,556
1313
L2Ted
§,37e7
4,56e3 Min

Fonte: Autoria prépria (2022)

Ao observar-se os resultados dispostos na Figura 16, nota-se que o maximo valor
de tensao associado ao caso quente é superior aquele referente ao caso frio, o que pode
estar relacionado ao gradiente de temperatura ligeiramente superior observado no caso
quente em relacao ao caso frio, como pode ser observado na Figura 14. Os valores das

tensoes correspondentes a Figura 16 podem ser consultados na Tabela 22.
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Tabela 22 — Tensoes em Pa determinadas via andlise termo-estrutural

- Caso quente Caso frio
Tensao

Omin  9,76-10° 6,49 -10° 4,56-10° 7,67-10° 9,92-10° 6,02-10°

Omaz  D,27-10% 6,27-10% 5,73-10% 6,17-10% 6,84-10° 5,20-10°

Fonte: Autoria prépria (2022)

A partir dos resultados indicados na Tabela 22 é possivel determinar a vida em

fadiga da estrutura analisada por meio da equagao (2.6). Para isso foram consideradas

as tensoes determinadas por meio das simulacoes TQ35 € TF33, de modo que S0, = 573
MPa e S, = 520 MPa. Nessas condigoes, Ny = 1,57 - 10%. Dessa forma, o indice de dano

térmico é: Diermico = 3,4 - 1075, Portanto, com relacao as condicoes avaliadas na anélise

realizada, a estrutura estara resguardada contra os efeitos da fadiga térmica, uma vez que

Dtermico < 1.



37

4 Conclusao

Neste trabalho os principais resultados sao referentes as analises modal, estatica
e termo-estrutural realizadas. Considerando a primeira, os resultados obtidos por meio
das duas ferramentas consideradas mostram-se compativeis entre si até certo ponto, tanto
no que diz respeito as frequéncias naturais determinadas quanto as formas dos modos
de vibragao. Nos resultados da andlise estatica observaram-se algumas divergéncias nos
resultados obtidos, para as quais foram indicadas possiveis causas. Por meio da analise
termo-estrutural foi possivel obter as distribui¢oes de temperatura ao longo da estrutura
analisada, bem como constatar que o satélite considerado suportard os efeitos da fadiga
térmica. Dentre as implicagoes deste estudo, a principal contribui¢ao consiste na indicacgao
do software Autodesk Inventor como uma ferramenta promissora para realizarem-se

simulacoes relacionadas ao MEF, principalmente andlises modais.

Considerando o escopo deste estudo, vale ressaltar que as limitagoes da pesquisa
se devem principalmente a configuracao simplificada do modelo analisado. Tais aspectos
podem ser tratados em trabalhos futuros, nos quais podem ser avaliados modelos mais
complexos que, por exemplo, considerem os componentes eletronicos do satélite, o sistema
de controle térmico e os efeitos transientes da variacao de temperatura. Com respeito aos
carregamentos explorados, uma possivel extensdao do trabalho pode focar na anélise dos
efeitos da vibracgao aleatéria na estrutura, visto que esse ensaio é essencial para certificar

o satélite na fase de testes anterior a etapa de langcamento em orbita.

Em linhas gerais considera-se que os objetivos dos estudos foram alcancgados e,
além disso, a realizagdo do trabalho contribui para o levantamento de novas questoes que

podem direcionar pesquisas futuras.
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APENDICE A — Modos de vibracio

Figura 17 — Modo de vibracao 1

Fonte: Autoria prépria (2022)

Figura 18 — Modo de vibracao 2

Fonte: Autoria prépria (2022)
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Figura 19 — Modo de vibracao 3

(a)

Fonte: Autoria prépria (2022)

Figura 20 — Modo de vibracao 4
(a)

Fonte: Autoria prépria (2022)

Figura 21 — Modo de vibracao 5

Fonte: Autoria prépria (2022)
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Figura 22 — Modo de vibracao 6

Fonte: Autoria prépria (2022)
Figura 23 — Modo de vibracao 7

Fonte: Autoria prépria (2022)
Figura 24 — Modo de vibracao 8

Fonte: Autoria prépria (2022)
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Figura 25 — Modo de vibracao 9

Fonte: Autoria prépria (2022)

Figura 26 — Modo de vibracao 10

Fonte: Autoria prépria (2022)

(b)
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