Analisis y simulacion de transferencia de calor en
orbita de un CubeSat usando iOS

Roberto C. Cabriales Gémez¥, Luis A. Reyes Osorio¥, Carlos E. Chédvez Felix*,
Diana Cobos Zaleta*, Patricia C. Zambrano Robledo*

RESUMEN

DOIL /https://doi.org/ 10.29105/cienciauanl23.103-2

ABSTRACT

La estructura de un CubeSat permite realizar distintas
misiones en 6rbita terrestre baja, siendo de relevancia
sus condiciones de operacién en la prevencion y con-
trol de fendmenos térmicos. Dependiendo de su érbita
e inclinacién, el satélite estara sujeto a diferentes efectos
de transferencia de calor. En este trabajo se presenta el
desarrollo de un modelo matematico en la evaluacion de
las condiciones criticas de transferencia de calor en los
estados estable y transitorio de un CubeSat. Asimismo,
se desarroll6 una aplicacion en iOS que simula los resul-
tados obtenidos mediante la herramienta SceneKit para
producir graficos 3D.
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En las tltimas décadas, la industria acroespacial ha tenido un
significativo interés en el desarrollo e investigacion de satélites
cada vez mas pequenos para reducir su peso y costo. El estandar
CubeSat fue creado por la Stanford University y por la California
Polytechnic State University en 1999, éste especifica que una
unidad de 1U estandar es un cubo de 10 cm (10x10x10 cm?’)
con una masa de hasta 1.33 kg (Poghosyan y Golkar, 2017).
Un 1U CubeSat podria servir como un satélite independiente o
podria combinarse para construir una nave espacial mas grande.
Por ejemplo, un 3U CubeSat tendra un factor de forma similar a
tres 1U CubeSats combinados. Una de las principales ventajas
de esta estandarizacion es permitir a los fabricantes de vehiculos
de lanzamiento adoptar un sistema de despliegue comiin
independiente del fabricante CubeSat. Dada la naturaleza exitosa
del CubeSat, como las unidades 1U y 3U, se ha creado un estandar
para mayores CubeSat (6U, 12U y 27U). Por lo general, los
satélites pequefios se clasifican basandose sOlo en su masa, sin
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CubeSat’s structure allows to perform space missions
in low Earth orbit. Therefore, it is necessary to consi-
der at which conditions it will be exposed, focusing on
the prevention and control of thermal phenomena.
Depending on its orbit and inclination, the satellite
will be exposed to different heat transfer effects. In
this research, temperature gradient simulations were
performed using a mathematical model in order to
obtain the heat transfer critical conditions steady and
transient states. An iOS application was then created
to simulate the results using the tool SceneKit to pro-
duce 3D graphics.

Keywords: CubeSat, radiation, heat transfer; i0S, SceneKit.

embargo, en el caso del estandar CubeSat también se considera el
volumen. La figura 1 proporciona una clasificacion generalmente
aceptada para satélites pequefios junto con una comparacion con el
estandar CubeSat.
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Figura 1. Especificaciones CubeSat. El volumen de 1U equivale a 10x10x10 cm®
(Poghosyan y Golkar, 2017).
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La composicion relativamente simple de un CubeSat permite
realizar cualquier mision asignada en Orbita terrestre baja, por esta
razon, es necesario considerar las diferentes condiciones a las que
estara expuesto, prestando atencion a la prevencion y control de los
fenomenos térmicos. En los CubeSat el riesgo radica principalmente
en la operacion de los componentes electronicos, asi como en las
baterias si son expuestas a temperaturas extremas, sobre todo por
radiacion solar, por la radiacion reflejada de la superficie de la
Tierra (conocida como albedo), asi como la radiacion infrarroja
emitida por la Tierra.

El albedo es la fraccion de la luz solar reflejada desde cualqui-
er planeta al espacio, aumenta con la latitud, varia con la inclin-
acion de la orbita y depende tanto de la superficie local como de
las propiedades atmosféricas (Wen y Mudawar, 2004). El factor de
albedo promedio y la intensidad de la radiacion solar por planeta se
muestran en la tabla L.

Tabla L. Factor de albedo promedio e intensidad de radiacion solar de tres planetas
(Wertz y Larson, 2010).

Planeta Intensidad de radiacion | Factor de albedo
solar (% de 1 UA) promedio

Venus 191 0.8

Tierra 100 0.31-0.39

Marte 43.1 0.29

La actividad solar varia diariamente, y es la variacion entre
méximos y minimos solares la que a menudo dicta el disefio del
satélite. Los CubeSats estan disefiados para permanecer en 6rbita por
un corto periodo de tiempo y por lo tanto el promedio de flujo solar
durante un lapso prolongado es suficiente para el analisis de radiacion.

La transferencia de calor por radiacién ocurre en forma de
ondas electromagnéticas que pueden viajar por el vacio, la ley
de Stefan-Boltzmann se utiliza para obtener la razon maxima de
la radiacion de un cuerpo negro que se puede emitir desde una
supetficie a una temperatura.

Graa = 0 AT* O

donde la constante de Stefan-Boltzmann es o= 5.67x10® W/(im?
K*), 4 es el superficie de emision y T la temperatura absoluta.

Existen dos propiedades importantes relativas a la radiacion
sobre una superficie. La primera es la emisividad € que es la
relacion entre la radiacion emitida por la superficie real y la emitida
por un cuerpo negro. La segunda es la absortividad o, que es la
fraccion de la energia de radiacion incidente absorbida por la
superficie. Asi, la radiacion térmica emitida por una superficie real
puede ser obtenida como:

Grag =0 A T @

La radiacion térmica absorbida por una superficie real se ob-
tiene:

qmd=aaAT4=aG (3)

Donde a G se le conoce como irradiacion; otro parametro usa-
do es el factor de forma F' que representa la razén del flujo neto
entre sus superficies debido a su inclinacion, en el caso de un Cu-
beSat alrededor de la Tierra, debido a sus diferencias de tamaiio,
el factor de forma se aproxima a 1. De igual manera, entre el Sol
y el satélite, debido a su distancia, también se aproxima a 1 por lo
que no seré necesario considerarlo en el modelo 1 (Incropera et al.,
2007; Duffie y Beckman, 2006).

En el caso de la irradiancia solar, ésta se ha obtenido experi-
mentalmente a partir de satélites patrocinados por agencias espa-
ciales, principalmente la NASA. Siendo uno de los mas conoci-
dos el Experimento Solar de Radiacion y Clima (SORCE), que
se lanzo el 25 de enero de 2003 y ha recibido mediciones precisas
de radiacion solar; para este trabajo se usaron los datos del instru-
mento abordo llamado TIM (Total Irradiance Monitor). La nave
espacial SORCE fue lanzada en una orbita de 645 km y 40 grados
y es operada por el Laboratorio de Fisica Atmosférica y Espacial
en Colorado, EE. UU.

La absorcion del Sol al satélite puede ser calculada como el
producto de la absortividad solar 0., €l &rea expuesta del satélite €
irradiacion solar G. La absorcion del CubeSat por el albedo puede
ser calculada con la irradiacion solar G, multiplicada por el factor
del albedo /. La irradiacion infrarroja emitida por la superficie de la
Tierra puede ser calculada con base en la energia solar incidente 7,
sobre el area transversal de la Tierra considerando un radio R:

Iz = Gs x TR2 @

Esta radiacion se extiende sobre la supetficie esférica de la Tie-
tra, por lo que la energia emitida por unidad de supetficie puede ser
calculada (Cisneros, et al., 2017) como:

I

Er=—_
T~ 4nR2

= Gs/4 )

Los parametros previamente mencionados se deberan
considerar en el desarrollo del modelo térmico. La simulacion
se realizd a través de Swift, un lenguaje de programacion
multiparadigma creado por Apple para el desarrollo de aplicaciones
para i0S y macOS. Swift es un lenguaje de desarrollo rapido de
proposito general, usa el compilador LLVM incluido en Xcode que
es el entorno de desarrollo paramacOS. En 2015 este lenguaje pas6
a codigo abierto (Apple Inc., 2018). Este lenguaje es derivado de C
con conceptos de programacion similares a lenguajes de scripting
como Ruby o Phyton (Swift, 2016).
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La visualizacion grafica se elaboré usando SceneKit, un
conjunto de librerias y cdodigos que permite trabajar de acuerdo
con una metodologia que proporciona los recursos requeridos en
una escena 3D, este conjunto maneja automaticamente el codigo
necesario paraun renderizado de OpenGL (Open Graphics Library)
(Apple Inc., 2018), es decir, la especificacion multilenguaje y
multiplataforma para escribir aplicaciones que generan graficos
2Dy 3D.

CONTRIBUCION

En este trabajo se utilizaron modelos de transferencia de calor por
radiacion en estado estable y transitorio para elaborar una aplicacion
mévil en i10S que simule las condiciones térmicas criticas de
la Orbita de un CubeSat utilizando herramientas tecnoldgicas
que sean accesibles y faciles de entender para todo publico. Los
resultados obtenidos fueron comparados con datos experimentales
presentados en la bibliografia y la aplicacion ha sido publicada en
la appstore como aplicacion gratuita con el nombre de CubeSat en
la liga:
https://itunes.apple.com/us/app/cubesat/id 1358767556 7=es&ls=1
&mt=8

MODELO MATEMATICO

En condiciones estacionarias sobre el CubeSat se tiene la siguiente

relacion:
Z Qentran = z Gsalen

©6)
6.Is_sat + qalb_sat + qir_t_sat + qesp_sat = qsat_t + qsat_esp
Donde las energias de radiacion involucradas son:
La absorcion de sol a satélite:
qs_sat = asAs_sat Gs 7
La absorcion de albedo a satélite:
Jaib_sat = AsAaib_satfals ®)

La absorcion de infrarrojo emitido por la Tierra al satélite:
Qir t sat = a’irAtfsatET 9)

La absorcion del espacio al satélite:

. 4
qesp_sat = airAesp_satGTesp (10)
La emision del satélite a la Tierra:
. 4
Qsat t = girAsat_to-Tsat )
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La emision del satélite al espacio:
QSat_esp = eirAsat_esp GTsat4 (12)
Donde aes la absortividad solar (adimensional), a, la absorti-
vidad por radiacion ir de la Tierra (adimensional), £, la emisividad
por radiacion ir de la Tierra (adimensional), G, la irradiancia solar
(W), f, el factor de albedo (adimensional), E, la energfa ir emi-
tida por la Tierra (W/m?), T, la temperatura del espacio (K), A,

s sat
el area expuesta del satélite hacia el Sol (m?), A

b st el area expuesta

del satélite por el albedo (m*), A, _ =A_ el érea expuesta del saté-

lite hacia la Tierra (m?) yA __=A el area expuesta del satélite
esp_sat esp_sat

hacia el espacio (m?).

De la ley de Kirchhoff de la radiacion térmica se tiene la si-
guiente igualdad:

(13)

Considerando condiciones extremas donde una cara 4 del
CubeSat se encuentra de forma perpendicular al Sol, otra cara se
encuentra enfocada hacia la Tierra y las demas se encuentran diri-
gidas al espacio, podemos escribir:

a sAGs + asA f,Gs + aypAEr + 44 oTeg,"

14
= @, AT + @44 ol ” (14
aAGs(1+f) + anAEr + a,4A 0T,,"
= ay 54 UTsat4
Dividiendo los dos lados de la igualdad entre A4:
asGs(1+ fA) + a;-(Er + 40Tesp4) = airSJTsat4 (15)

_ L Gs(l + fA) + air(ET + 40Tesp4) _
sat — ai,.Sa — !satEst

Las condiciones en el estado transitorio en el CubeSat pueden
ser representadas por:

Z Gentran — Z Qsalen = au

aAG(1+ f) + awAEr + ap4AdoT,g,"

Y dr
_airSA aTsatTrans = mCPE

(16)

Donde T . es la temperatura del satélite en el tiempo, T
s I, 1atemperatura del sat¢lite en estado estable, siendo el limite
para el estado transitorio; Cpes el calor especifico del satélite (J/(kg
K) y m la masa del satélite (kg).

Ademas de las ecuaciones de estado estable se conoce que:

4
Air 54 UTsatEst

=aAG(1+fy) + ayAEr + a;4A GTES,,4 (17)
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airSAUTsatEst4 - Ay SAUTsatTrans4 = mCPE (18)

4 4 T

aiTSAO-(TsatEst ~— IsatTrans ) = mCPE

mCp = Z m;Cp; = Cr de i componentes

i (19)
airSAad _ aT 20)

CT (TsatEsi.‘4 - TsatTrans4)

a; 540 [t T dT
=) T —a_719
Cr t=0 TO (TsatEst =T )

La ecuacion (19) en notacion simple puede ser extendida a los
diferentes materiales que presenta el satélite en la superficie, siendo
C. ¢l calor especifico total considerando distintos materiales, en este
trabajo i tiene el valor de dos componentes: aluminio y la celda so-
lar. Ademas, descomponiendo en fracciones parciales e integrando:

|TsatE5t + Tl —1
|TsatEst - Tl |TsatEst - T[)

T T
+2 [tan‘1 ( ) —tan~! (—0 )]}
TsatEst TsatEst

En esta expresion 7 no se puede evaluar directamente; sien-
do T el cambio de temperatura con respecto al tiempo ¢, su valor
puede ser encontrado iterativamente debido a que la expresion del
lado izquierdo de la igualdad esta compuesta por cuatro constantes
y el tiempo como tnica variable, mientras la expresion del lado
derecho presenta dos constantes 7y T . , donde T, es la tempera-
tura inicial obtenida de los datos experimentales del CubeSat CP3
(Friedel y McKibbon, 2011) y 7, . se obtiene de (15). La variable
T dela expresion del lado derecho se puede calcular para un deter-
minado valor de ¢ desarrollando iteraciones en el valor de 7 hasta
encontrar el valor que satisfaga la igualdad. Mediante el desarrollo
de un algoritmo se puede variar el valor de # desde un tiempo cero
hasta un tiempo definido, dependiendo del tiempo que completa
media orbita para el lado iluminado o lado oscuro segin sea el
caso. En esta ecuacion, 7, representa el valor limite que podria
alcanzar 7, presentando un valor diferente para el lado iluminado
en comparacion al lado oscuro debido a la ausencia del término G,

en este Ultimo caso.

RESULTADOS

Para la validacion del modelo se utilizaron datos experimentales
recopilados del CubeSat CP3 (1U) lanzado en 2007 con una 6rbita
de inclinacion de 97.3 grados y un periodo de 99.14 minutos
(Friedel y McKibbon, 2011). En el CubeSat CP3, 42% del area
esta cubierta con paneles solares con una emisividad € = 0.825,
absortividad a. = 0.805 y ¢p,_,,.= 1600 J/(kg K), el resto de la

superficie puede considerarse 58% de aluminio 7075 con £=0.045,
0=0.25, ¢p,,, =960 J/(kg K), ademés, considerando que el estandar

|TsatEst + Tl}

CT - 4 TsntE5t3

a;5Ac 1 {

2]

CubeSat recomienda que la estructura de aluminio no debe pesar
mas de 30% de la masa total, 0.3 kg de aluminio, 0.03 kg de celda
solar y una temperatura del espacio de 2.7 K (Poghosyan y Golkar,
2017; Wertz y Larson, 2005). La energia emitida por la Tierra
también debe corregirse debido al albedo de (5).

Para un f,=35%, que puede variar con el angulo beta, y con
base en el modelo matematico, se obtuvieron dos temperaturas del
estado estable segun la irradiancia solar, una para el lado iluminado
(G=1355.827 W/m?) y otra para el lado oscuro (G =0 W/m?®), con
estas temperaturas se realizaron los céalculos del estado transitorio
con condiciones iniciales de 245 K (Friedel y McKibbon, 2011),
obteniendo la variacion de temperatura sobre su Orbita. Los
resultados del algoritmo para la Orbita se muestran en la figura
2, la linea negra representa los valores del modelo y la linea azul
los valores experimentales del CP3, es importante observar que el
traslape presente en los valores minimos es de esperarse debido
a que como temperatura inicial del modelo se esta utilizando la
misma temperatura inicial del satelite CP3. Se puede resaltar que
ésta se ajusta correctamente al comportamiento observado.

Temperature (°C)

Experimental
8 |  —— Simulated

T T T T T
0 100 200 300 400

Time (min)
Figura 2. Ciclo de temperatura para una 6rbita utilizando la aplicacion desarrollada y

comparativa con temperaturas experimentales (Friedel y McKibbon, 2011).

La simulacion y la visualizacion que se realiz6 mediante Sce-
neKit se muestra en la figura 3.
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Figura 3. Temperatura para un punto orbital especifico obtenida con la aplicacion

CubeSat.
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CONCLUSIONES

Se desarroll6 una aplicacion que proporciona un marco para com-
prender los efectos térmicos en un CubeSat accesible tanto para in-
vestigadores como para estudiantes, la aplicacion que se desarrollo
proporciona distribuciones de temperatura y capacidades de mo-
delado. Esta herramienta muestra la evolucion temporal del perfil
de temperatura del CubeSat. La aplicacion esta disefiada como una
herramienta eficiente para el analisis térmico de nanosatélites, la
cual complementara a las ya existentes herramientas de investiga-
cion,

REFERENCIAS

Apple Inc. (2018). https://swift.org

Apple Inc. (2018). https:/developer.apple.com/documentation/
scenekit

Chang-Da, W., y Mudawar, 1. (2004). Emissivity characteristics
of roughened aluminum alloy surfaces and assessment of
multispectral radiation thermometry (MRT) emissivity models.
International Journal of Heat and Mass Transfer. 47:3591-3605.

CIENCIA UANL / ANO 23, No.103, septiembre-octubre 2020

Cisneros, J.C., Martinez, N.S., Mendoza, U.A,, et al. (2017).
Analysis of the temperature of a 1U CubeSat due to radiation in
space, Advances in Structural Engineering and Mechanics, Seoul,
Korea.

Duffie, J.A., y Beckman, W.A. (2006). Solar Engineering of

Thermal Processes. Wiley and Sons, Hoboken, New Jersey, third
edition.

Friedel, J., y McKibbon, S. (2011). Thermal Analysis of the
CubeSat CP3 Satellite, Senior Project, California Polytechnic
State University, Aerospace Engineering Department.

Incropera, F.,, DeWitt, D., Bergman, T., et al. (2007). Fundamentals
of Heat and Mass Transfer. 6" Edition. John Wiley & Sons Inc.
USA

Lattner, C. (2016). Swift: Opportunities for Language and
Compiler Research IBM PL Day 2016, Yorktown Heights, NY.
Poghosyan, A., y Golkar, A. (2017). CubeSat evolution: Analyzing
CubeSat capabilities for conducting science missions, Progress in
Aerospace Sciences. Skolkovo Institute of Science and Technology.
88:59-83.

Wertz, J., y Larson J., W. (2010). Space Mission Analysis and
Design. Space Technology Library. California, USA.

47



