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Resumen

En este trabajo investigativo se indago sobre los satélites educativos con el fin de proponer
un disefio propio de hardware de un picosatélite CanSat de condiciones ambientales y sistema
Comeback. El cual consiste en un modelo que permita realizar una simulacién de una misién
espacial, al estudiar la metodologia para sistemas de ingenieria y desarrollar un prototipo que
sea capaz de capturar los datos climatolégicos del ambiente, entre los que se encuentran vari-
ables como temperatura, altitud y presién atmosférica, al momento que es capaz de volver a su
punto de salida, demostrando que es prototipo capaz de competir como un sistema cansat tipo
comeback.

Para lograr el cometido se siguié la metodologia para sistemas de ingenierfa NPR 7120.5,
para programas de vuelo espacial y gestién de proyectos de la NASA, con el cual se estudio el
concepto del proyecto, se abordo el desarrollo tecnoldgico, originando un disenio preliminar para
generar un diseno final y fabricacién, continuando con ensamble y pruebas, para terminar con
resultados, mantenimiento y conclusiones.

A través de todas estas fases, se establecid la misién general y submisiones por sistemas, asi
como las secuencias de operacién de cada una de ellas. Posteriormente se investigd los compo-
nentes con las caracteristicas mas 6ptimas compardndolos con sus competidores, con el propdsito
de disenar el PCB del picosatélite y definir sus subsistemas. Continuando con la propuesta de
la estructura y mecanismos de movimientos. Complementandolo con desarrollo del software de
vuelo y estacién terrena. Ademas de calcular las medidas del dispositivo de descenso apropiado
para este CanSat.

Por lo que finalmente se logro obtener un modelo tanto estructuralmente como electronica-
mente equipado para desarrollar diversas aplicaciones de software que le permitiran operar como
un modelo CanSat tipo ComeBack, transportable en cualquiera de los lanzadores propuestos y
utilizable en diferentes terreros de operaciones, debido a su resistencia y fiabilidad.



Justificacion

Desde el inicio de la carrera espacial en 1957 con el Sputnik 1, el desarrollo de sistemas espa-
ciales ha ido en incremento hasta nuestros dias, donde el desarrollo e innovacién en estas ciencias,
permite a paises ser potencias mundiales gracias a la hegemonia que les produce la cantidad y
calidad de la tecnologia espacial que poseen, debido a que les proporciona una preponderancia
econdmica sobre los servicios que proveeria este campo, como las telecomunicaciones, sistemas
de posicionamiento, procesamiento de datos e iméagenes, asi como estudio y experimentacion
espacial.

Consecuentemente los paises que no prosperan en este ambito son dejados atrds y deben
comprar los servicios a los paises desarrollados, por lo que en este mundo donde solo la inversién
en la implementacién de nueva tecnolégica nos permitird ir a la par con el resto del mundo, esto
representa una problematica. Enfrentando esta situacién, los mayores obstaculos resultan ser el
costo de desarrollo de un sistema espacial y la capacitacion del capital humano que posea los
conocimientos y habilidades de este ambito.

Para superar esta situacién, una tecnologia emergente de estos iltimos anos es la imple-
mentacion de pequenos satélites del tamano de una lata de soda, llamados CanSat para explicar
y experimentar el desarrollo de las fases que llevan a cabo para crear una misién espacial. Este
tipo de satélites actualmente estdn tomando un rol importante para la educacién espacial, ya
que reducen los costos comparados con los satélites de tamano estandar.

Los CanSat representan una propuesta muy completa, tanto para paises desarrollado como
para paises en vias de desarrollo, como México, ambos han mostrado intereses en estos pequenos
satélites, ya que ofrecen tres grandes ventajas, el bajo costo de produccion, el corto tiempo de
desarrollo y la amplia variedad de aplicaciones que solo se limitan a la imaginacién de su usuar-
ios, por lo que provee una excelente oportunidad préactica para que los docentes y estudiantes en
la educacién espacial. Debido a que béasicamente es un simulador de satélite ya que proporciona
los elementos operacionales basicos de una misién espacial que permite involucrarse en las dreas
de diseno, desarrollo de la misién, integracién de carga y lanzamiento de un satélite, subse-
cuentemente puede ser utilizado como una herramienta poderosa, en conjunto con dispositivos
cientificos para experimentos profesionales.



Objetivo

En esta investigacion “Propuesta de diseno del hardware de un picosatélite cansat de condi-
ciones ambientales y sistema comeback” se desarrolla un nuevo modelo de satélite educativo,
con el objetivo de disenar un prototipo desde cero, siguiendo la metodologia para sistemas de
ingenieria NPR, 7120.5, dentro de la cual se buscara estudiar un concepto, realizar el desarrollo
tecnolégico para originar un diseno preliminar, para luego proceder a la fabricacién, ensamble
y pruebas; con lo que se concluird demostrando resultados y la funcionabilidad del diseno.

Dentro del objetivo principal, el sub-objetivo es lograr un prototipo que sea capaz de cumplir
la misién principal de detectar las condiciones de su entorno, bajo las variables de temperatura,
presién y altura. Asi como la misién secundaria de activar su sistema Comeback mediante un
sistema de actuadores y verificacion de posicién para seguir una ruta controlada al punto de
partida.

Por lo que el objetivo se resume en disenar un prototipo de cansat funcional que sea capaz
de medir y enviar las condiciones del ambiente en tiempo real a una estacién terrena, mientras
regresa desde un punto a su punto de partida.



Estado del Arte

El concepto del CanSat surgio del profesor Robert J. Twiggs, asesor de la Universidad de Stan-
ford a partir de 1994, quien trabajaba estudiando satélites pequeiios académicos desde 1982,
[1] él se dio cuenta de que sus alumnos necesitaban experiencia practica para convertirse en
mejores ingenieros, porque las tarifas para exceder a los modelos satelitales eran extremada-
mente altas, incluso para los presupuestos universitarios. Por lo tanto en 1998, cerca de 50
estudiantes pertenecientes a 12 universidades de los Estados Unidos y Japdén se reunieron en
el primer ”Simposio de Sistemas Espaciales Universitarios” celebrado en Hawai, [2] donde el
profesor T'wiggs propuso la idea inicial de lo que més tarde se convertiria en los conceptos origi-
nales para CanSat, CubeSat, PocketQub y CricketSat para aprendizaje de ingenieria espacial. [3]

(a) CanSat (b) CubeSat (c) PocketQub (d) CricketSat

Figura 1: Conceptos del profesor Robbert Twiggs [3] y [4]

Posteriormente gracias a los esfuerzo del profesor Twiggs, comenz6 el proyecto ARLISS (A
Rocket Lauch for International Student Satellites) como un programa cooperativo entre varias
universidades de todo el mundo, inicialmente involucraba instituciones estadounidenses y japone-
sas, pero el desarrollo del proyecto se ha ido expandiendo hasta nuestros dias. El primer evento
ARLISS tomo lugar en Black Rock, Nevada y se realizé el 11 de septiembre en 1999 [5] contin-
uando cada afio sin interrupcién, donde en conjunto con AeroPAC (La Asociacién de Coheteria
Experimental del Pacifico) se experiment6 por primera vez con el lanzamiento de cargas utiles
como el CanSat, del tamafio de una lata de refresco de 350 mililitros, la idea inicial, atin im-
plementada hoy en dia, era lanzar satélites tipo CanSat en un cohete, con lo cual se abriria la
oportunidad a vuelos espaciales de bajo costo, alrededor de 400 dolares. [2] A continuacién se
muestra en la tabla (1) el alcance internacional de la competencia ARLISS en la tabla 1, donde
se visualiza las nacionalidades de los participantes asistentes por ano.
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ESTADO DEL ARTE ESTADO DEL ARTE

COMPETENCIA INTERNACIONAL ARLISS
ANO | CANTIDAD DE EQUIPOS PARTICIPANTES

1999 | 2 Japédn, 2 Estados Unidos

2000 | 4 Japdn, 2 Estados Unidos

2001 | 5 Japén, 2 Estados Unidos y Lockeed Martin

2002 | 7 Japén, 3 Estados Unidos

2003 | 6 Japon, 2 Estados Unidos

2004 | 6 Japén, 3 Estados Unidos

2005 | 7 Japdn, 1 Estados Unidos

2006 | 8 Japdn, 3 Estados Unidos, 1 Espana

2007 | 10 Japén, 1 Estados Unidos, 1 Corea

2008 | 11 Japon, 1 Estados Unidos, 1 Corea

2009 | 11 universidades y 1 preparatoria Japén, 5 universidades y 1 preparatoria Estados Unidos, 1 Corea
2010 | 15 universidades y 1 preparatoria Japén, 5 Estados Unidos, 1 Corea, 1 Noruega
2011 | 20 Japdn, 2 Estados Unidos

2012 | 13 Japén, 3 Estados Unidos, 1 Corea

2013 | 15 Japdn, 3 Estados Unidos, 1 Hawai

2014 | 17 Japén, 2 Estados Unidos, 1 Corea, 1 Perd

2015 | 17 Japon, 8 Estados Unidos, 4 Corea, 2 Egipto, 2 Pert

2016 | 12 Japén, 2 Estados Unidos, 2 Corea, 1 Egipto, 1 Pert

2017 | 14 Japon, 4 Estados Unidos, 1 Corea, 1 Egipto, 1 Perti, 1 Costa Rica

Tabla 1: Equipos representantes en ARLISS 1999-2017. [8]

Luego en el 2000, las misiones fueron incluyendo diferentes sensores y microcontroladores,
conforme iba avanzando la tecnologia en los sistemas micro-electromecanicos. Mas delante en
2001 el proyecto lleg6 a una situacién mas compleja cuando se comenzé a plantear la categoria
Come-Back, segun la cual el satélite con un mecanismo de control deberia dirigirse a un ob-
jetivo en particular sin intervencién humana. En esta categoria incursionaron las instituciones
japonesas pertenecientes a la Universidad de Tohoku en 2002. Debido a que en quincuagésimo
sexto Congreso Astrondutico Internacional (IAC), celebrado en Fukuoka, Japén, en octubre de
2005 [2], el Consorcio Universitario de Ingenieria Espacial (UNISEC) organiz6 un Taller CanSat,
donde los estudiantes de varios paises trabajaron juntos en la configuracién final y pruebas de
un CanSat, con lo que al terminar del taller se realizé una demostraciéon de un CanSat tipo
Come-Back. Por lo anterior, este conociento se empezo a incluir en las competencias ARLISS,
el cual es evaluado conforme el CanSat llega a un objetivo predeterminado, sin embargo como
podemos observar en la grafica siguiente este propésito no se logra todos los afios:

11



ESTADO DEL ARTE ESTADO DEL ARTE

2500 A n
IN A\
RVAS
A\ AAN
-

2001 2p02 2003 2004 2005 2Q06 2007 2(¢08

Aiio 6
en ARLISS . 0 m! 1|

45 m | —a@— Fly-Back —gg— Come-Back

Distancia de separacion
del objetivo
(=]
=
(==]

Figura 2: Resultados obtenidos en ARLISS, ilustrando la distancia de separacién obtenida cada
ano. [11]

Consecuentemente en los iltimos afios, el interés por este tipo de satélite ha estado creciendo
y extendiéndose, por lo que se han desarrollado varios concursos siguiendo el mismo concepto
propuesto por el profesor Twiggs tanto a nivel nacional como internacional.

Desde entonces, varios institutos y universidades europeas no se han quedado atrds y han
organizado sus competiciones nacionales CanSat en sus respectivos paises. Por lo cual la Agencia
Espacial Europea,EESA; organiz6 un taller el 5 de octubre 2006 en Valencia, Espana, durante el
quincuagésimo séptima reunién de la TAC [9] para intercambiar informacién sobre cémo realizar
modelos CanSat y estimular el interés entre los estudiantes europeos de participar en competi-
ciones de satélites tipo CanSat.

Un muestra de ello, el 16 de abril del 2010 la ESA realizo en los paises bajos, el programa
“ESA Hand-on space education Projects activities for university students: Attracting and train-
ing the next generation of aerospace engineering”, donde proporciono a ntmeros estudiantes
adiestramiento para ganar experiencia préactica en proyectos de ingenieria espacial, donde se
experiment6 con modelos de mini y pico-satélites. Lo que propicio la primera competencia de
CanSat del 15 al 19 de agosto del 2010 en Europa, realizada en Noruega, en conjunto con el
Centro de Educacién Espacial Noruego (NAROM) y el Centro Espacial Noruego (NSC), para
el cual se seleccionaron 10 equipos de los paises miembros de la ESA [10], como iniciativa de la
agencia para inspirar a los jévenes a estudiar ingenieria espacial y crear una industria espacial
fuerte y calificada en el futuro, dicha competencia se ha realizado afio tras ano hasta este 2018,
como se muestra en la tabla 2

COMPETENCIA EUROPEA DE CANSAT

ANO PAIS SEDE EQUIPOS PARTICIPANTES FECHAS
Diversos equipos provenientes de: Bélgica,
Andoya Rocket Republica Checa, Dinamarca, Grecia, Italia, 16 Agosto — 18
2010 Range en - . .
Irlanda, Noruega, Espana, Suecia y Reino Agosto 2010.
Noruega Unido

Tabla 2 — Continua en la siguiente pdgina
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Continuacion de la pdgina anterior

ESTEC, Taller de trabajo introductorio a los CanSat
European Space C . . - .
, con participacion: Austria, Bélgica, Republica ..
Agency’s . . . , 2 Diciembre -3
2011 ; Checa, Dinamarca, Francia, Grecia, Paises ..
Technical Centre . . - Dicimebre 2011.
. Bajos, Noruega, Portugal Rumania, Espana,
en los Paises . . .
. Italia, Irlanda y Reino Unido.
Bajos.
14 Equipos: Austria, Bélgica, Republica Checa,
Andoya Rocket Dinamarca, Francia, Grecia, Paises Bajos, 22 Abril -26 Abril
2012 Range en . - .
Noruesa Noruega, Portugal Rumania, Espana, Italia, 2012.
& Irlanda y Reino Unido.
Delft University 15 equipos diversos provenientes de: .
. . . . 10 Abril — 13
2013 of Technology, Dinamarca, Italia, Polonia, Portugal, Reino Abril 2013
Paises Bajos. Unido, Alemania, Rumania y Irlanda. )
Andoya Rocket 9 equipos: Aleman.la (2 equ‘lpos), Gre01~a (2 1 Junio — 5 Junio
2014 Range en equipos), Rumania (2 equipos), Espana, 92014
Noruega. Republica Checa, Polonia. '
Aerédromo de 16 eflmpos: Austrla, Dlnam'arca (2 equlpos?, ‘
92015 Santa Cruz en Espana (2 equipos),, Republica Checa, Grecia, 24 Junio - 28
Portueal Italia, Alemania, Finlandia, Polonia, Irlanda, June 2015.
ga Rumania, Reino Unido, Noruega y Portugal.
Aerédromo de 14 .equlpos: Noruega, Bumama, I?landa., .
92016 Santa Cruz en Grecia, Portugal, Polonia, Italia, Finlandia, 22 Junio — 26
Portusal Republica Checa, Dinamarca, Paises Bajos, Junio 2016.
gak Espana, Reino Unido y Alemania.
Aerédromo de 15 equipos: Suiza, Grecia, Irlanda, Polonia,
9017 Rothenbur Portugal, Italia, Paises Bajos, Reino Unido, 28 Junio — 2 de
. & Republica Checa, Alemania, Bélgica, Rumania, Julio 2017
Alemania. . :
Dinamarca y Hungria.
Santa Maria, 18 equipos: Austria, Bélgica, Republica Checa,
Region Dinamarca, Alemania, Grecia, Irlanda, Italia, .
. . . . . 28 Junio — 1 de
2018 | Auténoma de las | conjunto Finlandia-Suecia-Noruega, Portugal, Julio 2018
Azores (Isla Polonia, Rumania, Paises Bajos, Espana, Reino
portuguesa) Unido y Hungrfa.

Tabla 2: Representantes en la Competencia ESA, 2010-2018

[10]

Mientras tanto en México, mediante las redes de UNISEC profesores de instituciones mexi-
canas comienzan a participar en el “CanSat Leader Training Program (CLTP)” un programa que
se imparte en Japon desde el 2010 al cual asisten profesionales de todas partes del mundo para
obtener certificaciones en el desarrollo y metodologia para construccion, pruebas y lanzamiento
de satélites CanSat, con el objetivo de llevar este conocimiento a su pais de origen, actualmente
México cuenta con 8 profesores en todo el pais que tienen esta certificacion.

A consecuencia de este programa la Agencia Espacial Mexicana (AEM) comienza a tener
gran interés en impulsar sector aeroespacial, mediante capacitacion ofrecida por profesores asis-
tentes al CLTP y la red de ciencia y tecnologia espacial (REDCYTE) de Conacyt, inicia su
apoyo al campo CanSat para divulgar el conocimiento a los alumnos de universidades en todo
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el pafs.[11]

El inicio de estos temas espaciales en satélites educativos fue con la Universidad Auténoma
de México (UNAM), esta ofrecié un curso de CanSat tinicamente a los estudiantes de su insti-
tucion entre los dias 29 de julio y 2 de agosto del 2013, siendo el primer curso de este ambito
que se ofrecia dentro del pais donde se les entregé un kit-basico disenado por los propios pro-
fesores y se les explicé a detalle el funcionamiento de un CanSat. [9] Al finalizar el curso la
Red Universitaria del Espacio (RUE) perteneciente de la UNAM en 2013, se llevé a cabo un
concurso CanSat en enero de 2014, donde la competencia a cumplir era idear e implementar la
mejor misién con sentido social y beneficios para la comunidad ejecutada por un CanSat. [10]

En 2014, la AEM realizé un proyecto de capacitacion en sistemas de ingenieria aplicados a
una misién CanSat, el mes de diciembre de 2014 en en la universidad auténoma de baja Califor-
nia Campus Tijuana en la unidad valle de las palmas en la Escuela de Ciencias de la Ingenieria
y Tecnologia (ECITEC), en la cual participaron més de 50 profesores de todo el pais.[2] Como
resultado se realizaron una serie de concursos regionales como los organizados por el Centro Uni-
versitario de Ciencias Exactas e Ingenierfas (CUCEI) de la Universidad de Guadalajara en 2015,
en la que participaron siete instituciones educativas de la Zona Metropolitana de Guadalajara.
[13] El mismo ano que se realizé un concurso por parte de la AEM, donde los estudiantes enviaron
sus propuestas de misiones y los finalistas ganaron un curso para obtener las habilidades para
construir su CanSat. Mientras para otofio llevé a cabo un curso en la ciudad de Tijuana, siendo
el ler Concurso Nacional e Interinstitucional de Satélites Educativos, celebrado el 8 octubre de
2015 en Valle de las Palmas, Tijuana, Baja California, por parte de la Escuela de Ciencias de la
Ingenieria y Tecnologia (ECITEC) de la Universidad Auténoma de Baja California (UABC).[14]

Posteriormente, con la colaboracién de profesores pertenecientes al capitulo UNISEC-México,
se continian con los esfuerzos de difusiéon de educacion espacial, por lo que ano tras ano en ve-
rano y otono llevan a cabo programas de entrenamiento en pico-satélites CanSat. Lo que ha
conlleva a que se siga una anualidad de los concursos Nacionales, para el 2do. Concurso Na-
cional de Pico-Satélites la sede fue la Universidad Auténoma de Nuevo Leén (UANL) en 2016
y el tercero en Tepeaca, Puebla por el Instituto Tecnolégico de Tepeaca, en 2017. Los cuales se
pretenden continuar ano tras ano con la finalidad de obtener experiencia en el diseno y elabo-
racion de proyectos espaciales, el incremento de la educacién espacial y para participar en las
competencias internacionales.
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Introduccion

1 HISTORIA DE LOS SATELITES

Un satélite se define como un objeto que érbita alrededor de un cuerpo celeste, particularmente
de mayor tamafio, a través del equilibrio de la atraccién gravitacional,[15] en este trabajo se
hablara de los satélites artificiales, que son puestos con injerencia del hombre, por lo que se
abordaran sus inicios.

El uso de esta tecnologia inicia en 1950, cuando primer satélite artificial fue enviado al es-
pacio, mundialmente conocido como el Sputnik I, lanzado el 4 de octubre por la entonces Unién
Soviética. Solo siete afios después, el 3 de noviembre de 1957, [15] se lanzé el primer sistema es-
pacial con contenido biolégico, el Sputnik II, que llevaba dentro a una mascota Samoyed-Terrier
llamada Laika.

Para el 31 de enero de 1958, Estados Unidos puso en Orbita su primer satélite artificial y
tercero en el mundo el Explorer I, el cual contenia un sensor capacitado para medir los rayos
coésmicos con el cual descubrié de los cinturones de Van Allen, [14] que es una capa de energia
de particulas cargadas que permiten mantener a la Tierra en su sitio.

El mundo se encontraba en la Guerra Fria y en medio de la llamada carrera espacial, por lo
que Estados Unidos y la Unién Soviética, continuaron compitiendo en el lanzamiento de satélites,
con la integracion de Vanguard 1, el 17 de Marzo; el Explore este tltimo probo por primera vez
un sistema de comunicacién que trasmita del espacio a la Tierra. Todos lanzados en 1958, de
igual manera que el Sputnik 3, cuya misién era estudiar la atmosfera y el espacio cercano.

Para 1960 Estados Unidos contintio lanzando sistemas satelitales, comenzando ese afio por
el TIROS 1, el primer satélite exitoso para la observacion del tiempo. Seguido por el ECHO
1 el 12 de agosto y el Courier 1B, el 4 de octubre de ese mismo ano,[19] el primero de es-
tos tenia la mision de reflejar senales de microondas, para mejorar comunicaciones de un punto
de la Tierra a otro y el segundo transmitia mensajes de la Tierra a la estacién dentro del satélite.

Posteriormente, los casos exitosos de los anos anteriores alentaron a los demas paises a seguir
este desarrollo, por lo que para el 26 de abril de 1962 Reino Unido lanza su primer satélite en
colaboracion con la NASA, el ARIEL 1, para estudios de la iosfera. De igual manera se lanzo
el ler satélite canadiense el mismo ano, llamado ALOUETTE el 29 de septiembre.[16] Sin em-
bargo, los lanzamientos activaron la comunicacién global fueron el TELSTAR 1, el 10 de julio y
el RELAY el 13 de diciembre.

En 1964 el ler satélite geoestacionario, SYNCOM 3, dio cobertura a todo el mundo de los
Juegos Olimpicos de Tokio. Mientras que para el 15 de diciembre Italia lanzaria su primer
satélite el SAN MARCO 1, [16] que permitirfa suministrar datos de la densidad del aire y las
caracteristicas de la ionésfera.
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Después en 1965 surgié una nueva aplicacion para los satélites, las comunicaciones militares,
con el primer satélite formado por la Unién Soviética, el MOLNIYA-1, el 19 de octubre. Ese
mismo ano se propulso el ASTERIX el 26 de noviembre,[25] convirtiendo a Francia en el sexto
pais en poseer un satélite.

Para 1966 los satélites se usan para aplicaciones tecnolégicas, como el ATS-1, implementado
desde el 7 de diciembre de ese ano, enviaba imégenes y video de observacién meteorologica, asi
como senales para television satelital. Con el paso de los anos hablar de satélites era cada vez
mas hablar de proyectos mas ambiciosos, ya que para 1967 se comenzé a formar una serie de
cuatro satélites para implementar la telecomunicacién global, con el INTELSAT, el 26 de enero.
Mismo ano en que ascendié el primer satélite australiano, en el 29 de noviembre, WRESAT.
Luego en un ano més se dio paso el primer satélite aleméan, el AZUR, el 8 de noviembre de 1969,
que estudiaba las particulas solares, las auroras y los cinturones de Van Allen.[16]

Maés tarde, en 1970, Asia demuestra que no se quedaria atrds, enviando al OHSUMI el
gobierno japonés y DONG FANG HONG, el gobierno chino, como sus primeros satélites respec-
tivamente el 11 de febrero y 24 de abril. Mismo afio en que Estados Unidos lanza el UHURU, su
primer satélite astronémico dedicado a estudiar los rayos-X. El ano siguiente Reino Unido lanza
PROSPERQ, para pruebas tecnoldgicas para comunicacién y el ARIEL 4,[19] para investigacién
en la arriba de la ionosfera sobre ondas electromagnéticas, plasma y particulas energéticas.

En 1974, otros paises se unen al lanzamiento de satélites, los Paises Bajos el 30 de agosto
enviando un telescopio para observacién de rayos X y ultravioleta y Espana con el INTASAT el
15 de noviembre para estudios aeroespaciales. De igual manera se une la India en 1975 ascendi-
endo el ARYABHATTA el 19 de abril para estudios astronémicos. Mismo ano en que Estados
Unidos lanza el RCA-SATCOM para redes televisivas y en 1976 lanzé su primer satélite para
telecomunicaciones de la marina MARISAT. También ese ano se celebré el primer lanzamiento
de Indonesia con el PALAPA-A1 el 8 de julio.[16]

Por lo que a lo largo de la historia, los principales paises en establecer satélites mas artificiales
han sido Estados Unidos, China y la Unién Soviética, ahora Rusia, con la aparicion de SPOT
(1986), RADARSAT (1995), TERRA (1999) e IKONOS (2000), entre otros en estos ultimos
anos.[15]

México entrd a la era satelital en 1968, afio en que las Olimpiadas se celebraban en nuestro
pais ya que millones de televidentes las presenciaron alrededor del mundo, a través del satélite
ATS-3 -propiedad de la NASA y rentado por INTELSAT, organismo piblico internacional del
que México es miembro.

En octubre de 1982, el gobierno mexicano, a través de la Secretaria de Comunicaciones y
Transportes, tomoé la decisiéon de adquirir su primer sistema de satélites: el Sistema Morelos,
constituido por los satélites Morelos 1 y 2 v el centro de control satelital ubicado en Iztapalapa,
D.F., con un consto de 92 millones de ddlares.[16]

El primero de estos satélites fue colocado en érbita en junio de 1985, por el transbordador
Discovery de la NASA y el segundo en noviembre del mismo afo, para darle mayor seguridad
y respaldo al sistema del Morelos 1, en caso de que se esté tuviera algtin fallo. El Morelos 2 es
bastante recordado por ser llevado al espacio por transbordador Atlantis y porque en él viajé
en la tripulacion el doctor Rodolfo Neri Vela, primer mexicano en el espacio. Los satélites de
este sistema brindaron servicios de comunicaciones de television, telefonia y datos hacia y desde
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cualquier punto de la Republica Mexicana.

Al pasar de los anos, la demanda de usuarios privados mexicanos siguié creciendo, provocando
que el gobierno mexicano adquiriera de la empresa Hughes Aircraft Company (actualmente Boe-
ing) la segunda generacién de satélites los Solidaridad 1 y 2, con el fin de lograr la unificacién
de zonas urbanas y lugares remotos entre si y con el resto del mundo.

Hasta este punto en la historia no se habian creado satélites mexicanos, por lo que el sector
académico, en nuestro pais, la UNAM, comenzé a intervenir en 1995 lanzando el microsatélite
UNAMSAT de érbita polar LEO, ambos con fines experimentales en fenémenos astronémicos y
atmosféricos, y asi promover el desarrollo de tecnologia de punta en nuestro pais y la formacién
de recursos humanos en el area espacial, lo cual puede lograrse con la implementacién de los con-
ceptos de los CanSat, debido a su menor costo de operacion y simplificacion del sistema, ademas
de contar con todas las funciones de un satélite, implicando el diseno, la fabricacién, operacion,
potencia y comunicaciones, instrumentado electrénicamente para realizar misién especifica.[16]

En resumen a través de los anos se ha reconocido en los satélites una forma para globalizar la
informacién, debido a que tener un satélite orbitando el planeta se ha vuelto algo vital, porque
permite ofrecer servicios como lo son la conexién a internet, la telefonia de larga distancia, la
television, radio, educacién a distancia, videoconferencias, telemedicina, sistema de rastreo y
posicionamiento global, esto en el caso de los sistemas de uso comun, pero también se utilizan
para experimentos cientificos, astronémicos, geofisicos, climatoldgicos, entre otros, dentro y fuera
de la tierra.

2 TIPOS DE SATELITES

Estas maquinas sofisticadas que se envian al espacio exterior por medio de cohetes, siguen una
orbita o ruta dependiendo de la misién que tienen que cumplir ya que tienen diversa aplicaciones,
entre ellas las mas conocidas son para sistemas de posicionamiento global, generacién de mapas
y sistemas de telecomunicaciones como la televisién y la cobertura celular, pero tienen muchos
mas usos dependiendo de su funcionamiento y su tamafo, de lo cual desprende una clasificacion
para los satélites, por el “tipo de misién”

2.1 SATELITES METEOROLOGICOS

Los satélites meteoroldgicos se utilizan principalmente para conocer el clima y las condiciones
climaticas de la tierra. Estos miden continuamente la cantidad de energia térmica liberada de
la superficie de la tierra, dicha informacién ayuda a los meteordlogos a predecir las condiciones
climaticas, mediante sensores llamados radiémetros para medir la intensidad de la radiacién lib-
erada de la superficie de la tierra. Estos satélites también capturan la masa de nubes cubiertas
en el cielo para ayudar a predecir la lluvia, tormentas o huracanes.

El primer satélite meteoroldgico se lanzé el 17 de febrero de 1959. Sin embargo, no se pudo
recopilar la informacién meteoroldgica precisa de la tierra. Fue hasta el TIROS-1 lanzado por
la NASA el 1 de abril de 1960, cuando se logré el primer satélite meteorolégico exitoso. [25]

TIPOS DE SATELITES METEOROLOGICOS

Los satélites meteorologicos, se dividen en dos subcategorias, ya que se lanzan en dos tipos de
orbitas: érbita geoestacionaria y érbita polar:
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SATELITES METEOROLOGICOS GEOESTACIONARIOS

Los satélites meteorolégicos que se colocan en Orbita geoestacionaria giran alrededor de la Tierra
a una altura de 35,880 km, con una velocidad en 6rbita igual a la velocidad de rotacién de la
Tierra. Por lo tanto, los satélites meteoroldgicos capturan facilmente las imagenes de la tierra
con sus sensores, debido a que la Tierra parece estar en posicion de reposo.

SATELITES DE CLIMA POLAR

Los satélites meteorolégicos que se colocan en orbita polar giran alrededor de la Tierra a una
altura de 850 km, también se denominan satélites meteorolégicos sincronizados con el sol, debido
a que la velocidad y direccién orbital del satélite de clima polar es diferente de la velocidad de
rotacion y direccion de la Tierra. Por lo tanto, la Tierra no se ve estacionaria desde los satélites
del clima polar.

Figura 3: Imagen tomada por satélite meteorolégico.[21]

2.2 SATELITES DE COMUNICACIONES

Los satélites de comunicaciones transmiten senales a larga distancia, como senales de teléfono,
television, radio o internet.

Para transmitir la informacion de forma inaldambrica, se utilizan senales de luz u ondas
electromagnéticas. Sin embargo, las senales de luz o las ondas electromagnéticas no pueden

curvarse alrededor de la curvatura de la tierra. Por lo tanto, para transmitir la informacién o
sefial a largas distancias, se utilizan un solo satélite o miltiples satélites para redirigir las senales.

TIPOS DE SATELITES DE COMUNICACION

Los satélites de comunicacién son de dos tipos: satélites pasivos y satélites activos.
SATELITES PASIVOS

Los satélites pasivos reciben la senal electromagnética de la fuente o transmisor y la redi-
reccionan hacia el receptor o el destino. La senal electromagnética transmitida desde la fuente
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colisiona continuamente con las particulas atmosféricas, debido a esta colisiéon continua, la in-
tensidad de la senal se reduce. Por lo tanto, el receptor recibird una senal débil.

SATELITES ACTIVOS

Un satélite activo es un satélite que recibe la senal de la fuente, amplifica la senal y redirige
la senal hacia el receptor. La senal electromagnética transmitida desde la fuente colisiona con-
tinuamente con las particulas de la atmosfera, debido a esta colisién continua, la intensidad de
la senal se reduce. Sin embargo, el satélite activo amplifica la senial a un nivel deseado y redirige
la senal hacia el receptor.[22]

(a) Satélite pasivo (b) Satélite activo

Figura 4: Tipos de satélites de comunicacion. [22]

2.3 SATELITES DE NAVEGACION

Estos satélites utilizan senales para conocer la posicién exacta del receptor en la tierra. El
sistema de navegacién por satélite con cobertura mundial se denomina Sistema Mundial de
Navegacién por Satélite (GNSS), que se refiere a una constelacién de satélites que proporcionan
seniales desde el espacio que transmiten datos de posicionamiento y temporizacion a los recep-
tores GNSS,[22] los cuales usan esta informacién para determinar la ubicacién para servicios de
posicionamiento, navegacion y temporizacién a nivel mundial o regional.

La senal emitida por cada satélite es una onda de microondas que viaja a la velocidad de
la luz, calculando la diferencia de tiempo entre la senal del satélite y su receptor que contiene
el tiempo de transmisién y la posicién orbital actual del satélite, generando como resultado la
distancia precisa que la senial ha recorrido.

Entre los ejemplos de GNSS se incluyen el Galileo de Europa, el Sistema de Posicionamiento

Global NAVSTAR (GPS) de los Estados Unidos. El Sistema Global Navigatsionnaya Sputniko-
vaya (GLONASS) de Rusia y el Sistema de Navegacién Satelital BeiDou de China.

19



2. TIPOS DE SATELITES INTRODUCCION
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Figura 5: Funcionamiento de satélites de navegacion.

2.4 SATELITES DE OBSERVACION DE LA TIERRA

Los satélites de observaciéon se utilizan principalmente para observar la Tierra desde su érbita.
Estos satélites detectan los cambios en la vegetacion de la tierra, el color del océano, la ra-
diacién de la superficie de la tierra, asi como conjuntos montanosos o anormalitas volcdnicas.
Estos satélites también se usan para mapear el terreno, ya que son herramientas dedicadas al
estudio y seguimiento de nuestro planeta.

Los diversos satélites de observacién de la Tierra incluyen proba-1, proba-2, ERS-1, ERS-2
y Environmental Satellite (Envisat) [20], los cuales se dedican a la vigilancia de los recursos de
la tierra y son responsables de adquirir imagenes de alta resolucion de la atmosfera, la tierra y
el hielo, en una amplia gama de bandas espectrales, con el fin de tener una excelente resolucién
se requiere la adopcion de franjas pequenas que necesitan de varios dias de exploracion para una
cartografia detallada de la superficie de la Tierra.

Figura 6: Imagen de satélite de observacién de la Tierra.[20]

2.5 SATELITES ASTRONOMICOS

Los satélites astronémicos se utilizan para observar galaxias distantes, estrellas, planetas, satélites
naturales y otros objetos en el espacio. Ademas tienen la tarea principal de encontrar los nuevos
planetas, estrellas y galaxias.
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Este es basicamente un gran telescopio que flota en el espacio. Debido a que esta en orbita
sobre la Tierra, la visién del satélite no estd nublada por los gases que componen la atmdsfera
de la Tierra, y su equipo de imagenes infrarrojas no se confunde con el calor de la Tierra. Los
satélites de astronomia, por lo tanto, pueden ver en el espacio hasta diez veces mejor que un
telescopio de fuerza similar en la Tierra.

El telescopio espacial Hubble es uno de los satélites astronémicos mas famosos y mas grandes.
Captura imagenes de muy alta resolucion del espacio. Estas son algunas imagenes tomadas por
el satélite de astronomia Hubble de fendmenos estelares como supernovas, galaxias distantes,
agujeros negros y cudsare. [24]

(a) Supernova (b) Galaxias Lejanas

Figura 7: Imdgenes obtenidas por un satélite astronémico.[25]

Al analizar el espectro electromagnético, las diferentes longitudes de onda de la luz se crean
una imagen de algo muy lejano en el espacio. Por lo tanto, las imagenes que provienen del
Hubble y otros satélites de astronomia no son fotografias de una cdmara normal, sino imagenes
creadas a partir del andlisis de ondas electromagnéticas, que componen el espectro de luz

2.6 SATELITES PEQUENOS

El tamano y el costo de los satélites varian segin la aplicacién, los satélites pequenos (SmallSats)
giran alrededor de la Tierra al igual que los satélites normales, sin embargo, estos satélites tienen
una masa y un tamano fisico pequenio, con una masa inferior a 180 kilogramos.[26]

La clasificacion por masa es 1til porque tiene una relacién directa con el costo de lanzamiento.
La siguiente tabla ilustra un esquema para clasificar satélites en términos de masa desplegada
que se ha adoptado generalmente en los ltimos anos. Las masas enumeradas se refieren a la
masa que se lanza cuando el combustible inicial de la misién aun no se ha gastado, denominada
“masa humeda”. Dentro de este esquema, el término ” satélite pequeno” se utiliza para abarcar
masas en 6rbita de menos de 180 kg.

SATELITES PEQUENOS | MASA HUMEDA (KG) |

Mini satélite 100 - 180
Micro satélite 10 — 100
Nano satélite 1-10

Pico satélite 0.01-1
Femto satélite 0.001-0.01

Tabla 3: Subclasificacién de satélites pequenos. [26]
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Las agencias y organizaciones particulares pueden tener sus propios nombres para ciertas
categorias. Por ejemplo, los pequenios satélites son referidos por la Agencia de Proyectos de In-
vestigacion Avanzada de Defensa de EE. UU. Como LightSats, por el Comando Naval Espacial
de los EE. UU. Como SPINSat (Sistemas de Satélites Econémicos de Propdsito Unico), y por
la Fuerza Aérea de los EE. UU. Como TACSat (Satélites Técticos).

3 ESTRUCTURA DE UN SATELITE

Hasta ahora se ha hablado de los tipos de satélites y las misiones para las cuales han sido de-
sarrollados a lo largo de su historia, pero para conocer que tanto se asemejan los CanSat a un
satélite es fundamental conocer su anatomia.

Por lo que comenzaremos visualizando un satélite como ser sistema controlado por una
computadora semi-independientes que érbita un cuerpo astronémico mas grande. Ademas como
ya hemos mencionado, estos tienen cargas ttiles y misiones asociadas a un determinado tipo de
satélite para el que se cred, sin embargo hay elementos siempre representes que pueden explicar
la anatomia general de todo satélite, que les permitiran cumplir con funciones elementales como
generacion de energia, control térmico, manejo de datos, tembletearia y control de oérbita, asi
como ser apoyado por un sistema de control en tierra. Una representaciéon simplificada de esto
se observa en la figura 8:

PLAFORMA
pra—
ESTRUCTURAY TELEMETRIA Y CONTROL DE TENCLA ADMINISTRACION ONTROL TERMICO| PULIES
CoMTRIEATEN CRETACEN o

e PERIMENTACION|

il

OESERVACION

Figura 8: Anatomia de un satélite, representando sus subsistemas.

A continuacién se dara una descripcién de los subsistemas que componen un satélite.

3.1 CARGA UTIL

Comenzando por la carga 1til, conocida mayormente con su termino en ingles payload, este
componente es considerado el mas importante del satélite, debido a que es la parte dedicada a
ejecutar la mision, razén principal por la cual todo el diseno del satélite sera correspondiente a
apoyar este subsistema.

Como se mencioné en la seccion pasada, existen diferentes tipos de satélites, pero en lo que
respecta a su carga util, estas basicamente se pueden englobar en tres términos:

Transportacion: Se embarcan seres vivos o materiales diversos para construcciéon en el espacio.
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Experimentacién: Con seres vivos, materiales o objetos no fisicos, como senales o ondas, con
el fin de comprobar una hipétesis sobre ellos.

Observacion Astrondmica, meteoroldgica o rastreo.

3.2 PLATAFORMA

A la cual se le refiere tipicamente como BUS se componen de los subsistemas que permiten
mantener operativa y funcional al satélite, proporcionando la plataforma para desarrollar la
misién para la que fue disenado.

Los subsistemas que conforman el Bus son mostrados en la figura 8, los cuales serdan puestos
a prueba para replicar en un sistema CanSat, con excepcién del control térmico y propulsion,
debido a las caracteristicas morfolégicas de una lata de refresco.

Continuando con esta subseccion se presenta una especificaciéon de cada uno de los subsis-
temas de la plataforma del satélite:

ESTRUCTURA Y MECANISMO

Se denomina estructura y mecanismo a todos los elementos involucrados en la conexién al lan-
zador y la estructura del satélite, asi como las partes méviles asociadas.

Este sistema comienza su disefio dependiendo de la capacidad de carga y volumen que se
necesita de acuerdo a los requerimientos de la misién, ademas de considerar las caracteristicas y
restricciones de los sistemas de lanzamiento. De modo que la configuracién elegida debe permitir
cumplir los requisitos de todos los subsistemas, entre los que se encuentran:

e La estructura debe ser lo suficientemente rigida para soportar la carga 1til y sus respectivos
instrumentos.

e Capaz de resistir los factores ambientales de operacién, atmosféricos, radiacion, térmicos
y vibratorios.

e Considerar los efectos de los mecanismos méviles unidos a la estructura rigida por ejemplo,
motores, ruedas y sistemas de despliegue para antenas plegadas o paneles solares. [5]

Particularmente, la estructura de los picosatélite CanSat se generalizan por tener como
cubierta exterior una lata de 355 ml, pero con el pasar de los anos y aumento de dificultad
de los concursos de han ido anadiendo estructuras méviles con llantas o alas, disefiadas para
desenvolverse en climas desérticos, donde suelen tener lugar los concursos internacionales como
el ARLISS. Ademas de adaptarse a llevar baterias, sistemas de potencia y antenas de mayor
tamano, éptimos para estas condiciones.

TELEMETRIA Y COMUNICACION

Este subsistema proporciona los elementos para la telemetria, seguimiento y comando que respal-
dan la gestion del satélite con el sistema en tierra. Especificamente los datos de telemetria rep-
resentan la informacion que describe el estado y la configuracién de la carga 1til y la plataforma.
Dicha informacién se envia mediante un canal de comunicaciéon de radiofrecuencia, a través del
uso de antenas especializadas.

Las principales funciones de este sistema son:
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Monitorear el rendimiento de todos los subsistemas satelitales y enviar los datos obtenidos
al centro de control en tierra.

Ayuda para determinar los pardmetros orbitales.

e Proporcionar una senal a las estaciones de la Tierra para el seguimiento.

Recibir comandos del centro de control para realizar diversas funciones del satélite. [10]

En el caso de un sistema CanSat, este subsistema generalmente consiste en dos radio bidirec-
cional de comunicaciones, se monta uno en el picosatélite y se coloca otro en la estacion terrena.
Sin embargo la principal diferencia de este subsistema con un satélite real es la distancia, ya
que mientras un CanSat mantiene un rango de 50 m a 4000 m, [5] dependiendo de la fidelidad
de sus componentes, un sistema aeroespacial real puede comunicarse hasta distancias orbitales
terrestres.

CONTROL DE ORIENTACION

Un satélite, una vez colocado en su orbita, experimenta varios pares de torsion perturbadores,
debido a fuerzas gravitacional de otros cuerpos como la atraccién solar y lunar, la interaccion
del campo magnético, la presion de la radiacién solar, etc. Debido a estos factores, la érbita del
satélite tiende a desviarse y su orientacién también cambia, para controlar estas variables existe
el subsistema de orientacién de control.

Dicho subsistema, es indispensable para posicionar el satélite o algin componente, como
antenas o paneles solares en una direccién determinada. Dicha orientacién, siembre se debe
obtener con respecto a una referencia, que puede basarse en el campo magnético de la Tierra o
en algin otro astro como el sol o la luna.

Ademsds este subsistema requiere una gran precision, exactitud y velocidad de respuesta en
la toma de decisiones para asegurar el movimiento correcto del satélite, mediante su toma de
mediciones de los tres ejes sobre los cuales obtenga el control del posicionamiento. Dentro de
los més utilizados en los satélites se conoce el Local Vertical Local Horizontal, LVLH, cuyo sis-
tema estd en el centro del sistema y apunta a la Tierra, midiendo la variacién de los tres ejes
perpendiculares, X como roll, eje Y como pitch y Z como yaw, en dngulos de Euler.[10]

Después que se logra el apuntamiento correcto, la forma en que un satélite corrige su posicién
es utilizando un sistema de control cerrado donde se compara la medicién de ese momento con el
valor deseado, para obtener la diferencia de estos valores y generar una sefial que active un torque
y por lo tanto un movimiento correctivo, el cual se implementa mediante actuadores abordo.
Dicha medicién se obtiene por sensores del subsistema de control y orientacién, ejemplos de ellos
son los que se muestran en la siguiente tabla:
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y SENSOR \ DESCRIPCION ILUSTRACION

|

Mide el angulo formado entre
Sensores de Sol el sol y el satélite, en
diferentes resoluciones.

Sensor infrarrojo con

Sensores del horizonte de la codificadores, que permiten
Tierra obtener las transiciones

angulares de la Tierra.

Mide la posicion del satélite,

con respecto a cuerpos
Sensores seguidor de estrellas celestres en determinada m
época del ano, mediante '
procesamiento de imagenes.

Tiene la capacidad de medir
Magnetémetro en vectores los componentes q
del campo magnético.
Mide la razén de cambio de [/
Giroscopio los angulos. Roll, yaw y pitch @

del satellite.

Tabla 4: Sensores del subsistema de control y orientacién.[10]

Existen varias configuraciones para estabilizar un satélite, cominmente denominados sis-
temas de movimiento giratorio o giroscopico, los cuales pueden ser de tres tipos:

Giro estabilizado: Estos satélites son generalmente de forma cilindrica y toda su estructura
gira, incluyendo las antenas, ya que todo el sistema estd actuando como un giroscopio, por
lo tanto la actitud del satélite se vuelve muy estable. El movimiento en tres direcciones
opuestas que logran estabilidad el giro en los tres ejes (x, y, z), se logra usando varillas
con bobinas de alambre alrededor de ellas a través de las cuales se produce una corriente
eléctrica y en consecuencia un campo magnético, que interactiia con el campo magnético
de la Tierra.

Doble giro: Funciona segtin el mismo principio que el giroscopio anterior, pero particularmente
en este caso se busca que las antenas apunten hacia su objetivo en todo momento, por lo
cual se monta el equipo en una plataforma controlada que apuntara en la misma direcciéon
todo el tiempo, independientemente de la rotacién del satélite.

Tres ejes estabilizado: La estabilizacion se logra controlando el movimiento del satélite a lo
largo de los tres a ejes (x, y, z), proporcionado por un sistema de control activo, con
respecto a un punto de referencia, para lo cual el sistema utiliza ruedas de reaccién o de
impulso para corregir el perturbaciones de la 6rbita, de modo que el satélite gire en una
direccién opuesta a la del cambio de velocidad de la rueda. [10]

En el caso de los CanSat, este subsistema si se encuentra presente y es posible llevarlo a la
practica, los sensores y actuadores que se relacionan con la orientacién son:

e Giroscopio, para sensar el movimiento angular, determinando las variaciones de movimiento

del CanSat.
e Magnetémetros para orientar el CanSat con respecto al suelo.

e Sensores de aceleracion para medir la variacién de las fuerzas y los cambios de velocidad
en el CanSat.
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e Una serie de actuadores y servomotores variados, para controlar el movimiento del CanSat,
apartir de cualquiera de los sensores anterior o algin sensor de la misién. [5]

POTENCIA

El subsistema de potencia también conocido como subsistema de poder o energia, genera, al-
macena, controla y distribuye la energia dentro de la banda de voltaje especificada a todos los
equipos del bus y carga 1util, en pocas palabras se encarga de proporcionar energia al satélite,
regulando la tension para cada uno de sus subsistemas con el fin de realizar sus funciones en
determinadas etapas de la misiéon. Dicho subsistema generalmente tiene los siguientes elementos:

e Fuente de energia principal, como lo son paneles fotovoltaicos, energia nuclear, etc.
e Baterfas, como fuente de energia secundaria.

e Sistemas de regulacion, distribucién y carga de baterfas.

Particularmente, se elige dependiendo de la energia que requiera la misién y concordando
la mejor distribucién de potencia en las etapas de operaciones, ademas de tener en cuenta las
restricciones como la selecciéon de la 6rbita, la duracién de su mision, etc.

Entre las fuentes de energia més utilizadas para alimentar un satélite se encuentran los
arreglos de paneles solares, los cuales estan montados en el cuerpo del satélite o en caso de no
ser lo suficientemente grande para la cantidad de paneles solares necesarios, los paneles pueden
extenderse por fuera del satélite.

Figura 9: Subsistema de energia con paneles solares.[35]

Ademss se utilizan junto con una bateria, que se recarga cuando el satélite esta frente al Sol
y proporciona la potencia del satélite cuando los paneles solares no pueden hacerlo.

Dichas baterias suelen ser una fuente de alimentacién secundaria, debido a que son muy
pesadas, por lo que aumentaran el costo del lanzamiento del satélite. Algunas baterias son re-

cargables, pero recargarlos requeriria alguna otra fuente de energia en orbita.

Como dato general una bateria, la electricidad se produce mediante la transferencia de elec-
trones de un metal a otro, sumergidos en un electrélito, una soluciéon que conduce electricidad.

Otra opcién mas en los satélites, también se utilizan los generadores termoeléctricos de ra-
diois6topos (RTG),[35] que se trata de un generador eléctrico que obtiene su potencia de la
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desintegracion radiactiva, cuyo calor liberado por la descomposicién de un material adecuado se
convierte en electricidad.

Por otra parte, cuando se habla de los CanSat se puede aprender sobre el control y dis-
tribucién de energia a lo largo de todo el sistema, ya que este subsistema cuenta con una fuente
de energia, a partir de baterias alcalinas o de litio y un arreglo para convertir el voltaje y/o
controlar la corriente deseada.

ADMINISTRACION DE DATOS

Este subsistema esta estrechamente relacionado con el de Telemetria y Control de Orientaciéon
ya que maneja todos los datos enviados y recibido de la nave utilizando unidades de radio trans-
misor y receptor, para lo cual utiliza un canal de comunicaciones entre el satélite y la estacion
terrena.

Hablando un poco mas a detalle, el subsistema de administracion de datos proporciona el
hardware para ejecutar el software de operaciones del satélite, incluyendo el control de ori-

entacion y las funciones de la misién, asi como sus diferentes etapas de telemetria.

Para cumplir sus objetivos, este subsistemas cuenta con los siguientes componentes:

Computadora de vuelo, se encarga de ejecutar el software de vuelo, para envié de comandos
a los subsistemas de telemetria y control de orientacién.

Sistema de comunicaciones y control

Unidades remotas de administracion de datos para el manejo de sensores y actuadores de
los subsistemas del satélite.

Procesadores y memorarfas ROM y RAM para almacenamiento masivo.

Por otro lado, entre las caracteristicas de este sistema que se pueden poner en practica y
replicar en menor escala dentro los sistemas CanSat, se encuentra el manejo y administracion
de interfaces, desarrollo de software de vuelo, disefio de envié y almacenamiento de telemetria,
manejo de secuencias de la misién y solucién de fallas durante pruebas y experimentacién. Sin
embargo hay situacién que no se pueden experimentar con un sistema CanSat como lo son
administracién de comandos avanzados y fallas a las condiciones espaciales, como la radiacion.

CONTROL TERMICO Y ALTITUD

Aunque este subsistema, no se encuentre presente en los picosatelites CanSat, los satélites que
salen de la atmdsfera terrestre requieren de dicho sistema para salir al espacio, ya que permite
mantener las temperaturas internas dentro de los pardmetros establecidos para mantener op-
erables y funcionales los componentes en su misién asignada, sin sufrir dafios por el ambiente
térmico, cuyas condiciones se muestran en la figura siguiente:
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Eventos Heliosfera
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Figura 10: Condiciones en el ambiente térmico espacial.[36]

Como muestra la figura 10, el nivel de temperatura de un satélite estd dictado por el equi-
librio que prevalece entre las condiciones de entrada de energia solar externa y el calor que se
produce internamente por los equipos electrénicos. Lo cual es contrarrestado con dispositivos
de aislamiento, que rechazan el calor del satélite al espacio, a través de radiadores.

PROPULSION

Este subsistema tampoco se encuentra presente en el concepto del CanSat, pero es un factor
muy importante en el proceso de diseno de los satélites reales, ya que determinar la propulsion
post-lanzamiento adecuada permitira llegar a la 6rbita propuesta por la misién.

Sobre su érbita un satélite presenta un equilibrio entre dos fuerzas: la velocidad a la que
viaja en linea recta, y la fuerza de atraccién gravitacional de la Tierra. Establecer dicha relacion
sera muy importante, dependiendo del tipo de misién, por ejemplo: un satélite que tiene una
orbita muy alta no podra ver objetos en la Tierra con tanto detalle como en érbitas mas bajas
y mas cercanas, lo cual seria indispensable para satélites de observacién. De manera similar,
la velocidad del satélite, el angulo que toma y la frecuencia con la que pasa sobre las mismas
porciones de la Tierra son factores importantes a considerar, al elegir una érbita.

Bajo estas consideraciones, ya se tienen establecidas en la tabla la 6rbita correspondiente a
algunos tipos de misiones generalizadas:

MISION ORBITA

Comunicacion Geoestacionaria o Orbita Baja Terrestre, LEO
Recursos de la Tierra | LEO-Polar para cobertura global

Clima LEO-Polar o LEO

Navegacién Orbita Media Terrestre, MEO

Astronomia LEO, MEO, Orbita Alta Terrestre, HEO

Tabla 5: Orbitas correspondientes al tipo de misién.[5]
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4 CONCEPTO DEL CANSAT

El termino CanSat es una palabra compuesta por abreviaturas cuya procedencia son las pal-
abras en inglés Can (Lata) y Sat (Satellite), cuyo propésito engloba el concepto de simulador
de satélite real integrado dentro del volumen y forma de una lata de refresco de 350 ml.[29]

El desafio que propone desarrollar y operar el concepto del CanSat para los estudiantes es in-
corporar todos los subsistemas principales que se encuentran en un satélite real con el propdsito
de comprobar su funcionalidad al cumplir una misién especifica, para experimentar dentro de la
atmosfera a menor escala el desarrollo de una misién espacio.

Figura 11: Concepto del CanSat, los subsistemas de un satélite real dentro de una lata comuin.[29]

Entre los subsistemas que se incluyen en el desarrollo de los CanSat se encuentran el sub-
sistema de energia, también llamado generador de potencia, el subsistema de comunicacién, el
subsistema de la computadora y el subsistema de la misién, siento este ltimo el que determinara
las habilidades y caracteristicas tinicas del cada CanSat.

Dentro del concepto del CanSat se busca un costo relativamente bajo en comparacién con un
proyecto espacial real, con el fin de ser accesible para estudiantes, tanto el disefio, fabricacion,
pruebas y lanzamiento, el cual es definido como la expulsién del CanSat desde una altura de
varios kilémetros mediante algin dispositivo, en las competencias se han visto el uso de cohetes,
globos de aire caliente y drones.

Este concepto abrié las competencias de CanSat en las cuales los participantes idean una
misién como probar un experimento cientifico en especifico del cual ellos tengan interés, pero
también deben cumplir con los requerimientos que proponga la competencia. Luego de selec-
cionar los objetivos de la misién, los participantes disenan el CanSat, integrando los subsistemas
requeridos. Posteriormente se realizan pruebas necesarias para su funcionabilidad. Para final-
mente el dia de la competencia se realice el lanzamiento y se pruebe el cumplimiento de la mision,
cuando el CanSat cae en paracaidas u otro medio de descenso a la Tierra mientras realiza su
misién y transmite telemetria a una estacién terrestre.

Finalmente es el analisis de adquisicién de datos post lanzamiento y la recuperacién lo que
permitird a los participantes evaluar el rendimiento y éxito de la misién. Con lo cual el CANSAT
ofrece una oportunidad tnica para los estudiantes de tener una primera experiencia practica de
un proyecto espacial real.
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Figura 12: Descenso de un CanSat.|8]

4.1 CATEGORIAS PARA CANSAT

Como se mencioné en el estado del arte, la aparicién de los CanSat comenzd a finales de los
90’s y su desarrollo se ha logrado a lo largo de los afios gracias a universidades, instituciones y
asociaciones, que divulgan el concepto del CanSat a través de cursos y competencias, por lo que
es complejo definir los tipos de CanSat porque la misién de cada desarrollador define el tipo de
satélite. Sin embargo la clasificacién por categorias mas aceptada es la utilizada en la mayoria
de las competencias, las cuales son en Telemetria, y Comeback o Flyback, que se explicaran a
continuacién.

TELEMETRIA

El termino telemetria, en las competencias CanSat, se refiere a la adquisicién remota e inaldmbrica
de datos, el cual se utiliza como una categoria para los picosatélites que tienen como misién la
captura de datos de cualquier caracteristica sobre la que indague el desarrollador del CanSat,
mediante el uso sensores integrados, que se convierten en la carga 1util, ya que permiten el
cumplimiento de la misién. Ademas de otra caracteristica muy importante de los CanSat de
este tipo es una gran antena sobresaliente del volumen de los 350 ml, que permita confiabilidad
en la transicion. A continuacién se muestras algunos ejemplos:

Figura 13: Ejemplos de prototipos tipo Telemetria.[11]

El proceso de telemetria se muestra en la ilustracién inferior, donde se puede observar que
se inicia con el lanzamiento del CanSat, en este caso por un cohete. Una vez alcanzada la altura
determinada por la competencia o el desarrollador del CanSat este se deja caer mediante un
paracaidas. A continuacién entra en una etapa de descenso, desde la altura de separacién del
lanzador hasta tocar el suelo, durante la cual el CanSat debe recopilar y transmitir los datos de
la misién en tiempo real a una estacion terrena para que sean procesados. Finalmente el CanSat
cae al suelo y comienza el proceso de bisqueda y recoleccién.

En esta categoria, el sitio del aterrizaje no es controlado, por lo que se complica el proceso de
recoleccion del CanSat, ademds la recoleccion de datos tiende a ser mas aleatoria, dependiendo
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Figura 14: Proceso de prueba de la telemetria de un CanSat.[54]

de a donde dirija las condiciones climaticas al CanSat.

COMEBACK

El termino Comeback, del inglés, significa volver o regresar, el cual es utilizado en las competen-
cias de CanSat para referirse a aquellos picosatélite que generalmente ademas de cumplir con el
requerimiento de telemetria, van mas alla, teniendo como objetivo disenar el CanSat para que
se posicione en una localizacién establecida, frecuentemente en las competencias desde el lugar
donde aterrizé hasta el lugar del lanzamiento, por lo que se considera una categoria de mayor
jerarquia en complejidad que telemetria.

Estos CanSat se disefian para estar en movimiento sobre la tierra, por lo que se les permite
tener mas peso e equipamiento para lograrlo, como carcasas con alta confiabilidad al impacto y
robustez para moverse por sitios inestables, aditamentos extras como motores, llantas y sistema
de direccién para orientarse y moverse hacia el objetivo.

Figura 15: Ejemplos de prototipos Comeback.[11]

Con el fin de cumplir su objetivo de navegar controladamente a un punto determinado, las
técnicas més utilizadas en la categoria Comeback son el uso de programacién a base de sistemas
como marcado por coordenadas de GPS o combinacion de compas, acelerémetros y giroscopios.
Ya que estos dispositivos permiten tener informacion de la posicion del CanSat, trazar una ruta
y guiarlo hasta un punto fijo. En la siguiente ilustracién se muestran ejemplos de CanSat tipo
Comeback.

Con lo que respecta al proceso de la una mision Comeback, este se desarrolla inicialmente
como las del tipo Telemetria, comienza lanzando el CanSat y lo suelta a una altura determinada
donde este se libera y se deja caer. Durante el proceso de descenso transmite y recibe datos si se
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requiere. Sin embargo cuando toca el suelo es cuando comienza las acciones que diferencian esta
categoria de la anterior, ya que lo primero que deberd hacer un tipo Comeback es separarse de
su dispositivo de descenso o cualquier otro mecanismo que no le permita moverse. Siguiente, el
CanSat identifica su posicién actual y la compara con la posicién final deseada, en este paso se
realizara un analisis de estos datos para calcular el &ngulo y la trayectoria al que debera dirigirse
el CanSat, mediante las instrucciones apropiadas al sistema de direccién, proceso que se repite
continuamente mientras avanza y hace correcciones en el camino, hasta llegar al objetivo. Este
proceso se ilustra en la siguiente figura.

ALTUEA
DETEMINADA

DESCENRSO
DEL CANSAT

&"

SEPARACION.
DEL CANSAT

CALCULA EL ANGULOD
¥ LA TRAYECTCRIA

- A
e ATERRIZAJE

SEPARACION .
DEL PARACAIDAS LLEGA AL
y \ OBJETIVG
IDENTIFICA SU AVANZA Y HACE

POSICION ACTUAL CORRECCIONES

Figura 16: Proceso de prueba de un CanSat tipo Comeback.[54]

Por tdltimo es importante mencionar que aunque la misién de este tipo de CanSat sea llegar
a un punto en especifico, en los concursos no todos los participantes logran este objetivo, aunque
todos sus sistemas se encuentren funcionando, debié a las condiciones del clima, interrupciones
de la transmision, confiabilidad del GPS, entre muchas otras variables. Por lo tanto, en los
concursos Comeback se evaliia como al ganador al participante que logre la menor distancia del
punto propuesto, lo que también se ha logrado en varios afnos.

FLYBACK

La palabra Flyback, del inglés significa, regreso en vuelo. En las competencias este tipo de
CanSat, son similares a las de Comeback, con la excepcion de que esta vez no se disena para
moverse sobre ruedas sino para volar de regreso al punto establecido.

Ya que este cuenta con el objetivo de volar, a la estructura de la lata de 350 ml se le disena
un mecanismo de vuelo, con diversos tipos de alas de acuerdo al ingeniero de cada desarrol-
lador, ademas se utiliza autopropulsion con motores brushless o rotores, imitando aviones o
helicépteros. En estos modelos se involucra mayor dificultad mayor, que en los tipos de CanSat
de Telemetria y Comeback, ya que involucra control de vuelo de los y requiere de mayor proce-
samiento de seniales. A continuacién se muestran algunos ejemplos de este tipo de CanSat.

En cuanto al desplazamiento de estos modelos, estos avanzan por el aire auténomamente
desde el momento en que se llega a la altura establecida para la separacién del CanSat del sis-
tema de lanzamiento. Comenzando un descenso controlando como planeador o aerodeslizador
por el operador del vuelo, el cual se evalia de igual manera que el Comeback, el prototipo que
aterrice mas cerca del punto establecido sera el ganador.
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4. CONCEPTO DEL CANSAT INTRODUCCION

Figura 17: Ejemplos de prototipos CanSat-Flyback.[54]

ALTURA
DETEMINADA
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SEPARACION.
DEL CANSAT

DESCEN3C
DEL CANSAT
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CONTROLADC
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é\ iy, /‘{‘3‘} SEPARACION V/dj = _
Lr ‘,.\-" ) DEL PARACAIDAS - o . ATERRIZA EN
-‘-l‘_l J‘I-\)

| EL CEJETIVO

-]

Figura 18: Proceso de prueba de un CanSat tipo Comeback.[54]

4.2 SISTEMAS DE LANZAMIENTO

Este sistema es muy importante porque es el que pone a prueba la mision, contando de 3 tipos
de lanzadores, que se presentan a continuacion.

COHETES

Desde los inicios de las competencias CanSat, en ARLISS 1999, los primeros sistemas de lanza-
miento utilizados fueron los cohetes, debido a que es el modo en que se haria con el lanzamiento
de un satélite real, brindando el movimiento, aceleracién y vibraciones de una misién aeroespa-
cial real.

Figura 19: Cohete utilizado en las competencia ARLISS 2018
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4. CONCEPTO DEL CANSAT INTRODUCCION

Especificamente, se definird como cohete: un dispositivo que se propulsa mediante la emision
de una reaccion quimica, a la vez que se acelera mediante un impulso en la direccion opuesta al
arrastre del cohete.[1]]

Dicha fuerza que representa el impulso F¢ se define a continuacién como la ecuacion de los
cohetes:

Fo=1m- v, (ecuacién 1)
En la cual:
e m Es el flujo mésico del combustible del cohete.
e v, Es la velocidad de los gases de salida por la tobera.

Con mas detalle, la reaccién que propulsa el cohete puede ser propiciada por tres tipos de
combustibles:

e Combustible s6lido: Contiene agentes oxidantes y combustibles en un solo bloque sélido.
Cuya configuracion de ensamble es bastante sencilla, ya que consta de una cubierta, una
tobera, carga y el encendedor.

e Combustible liquido: Requiere de dos liquidos, denominados oxidante y combustible,
que al mezclarse se genera la reaccién que dard impulso al cohete. La mezclas mas comunes
en este tipo son de queroseno, hidrégeno liquido u oxigeno liquido.

e Hibridos: Este combustibles es un combinacién de sistemas sélidos y sistemas liquidos,
con la ayuda de valvulas y canales para controlarlos. Estos a su vez se pueden hacer en
tres configuraciones diferentes:

— Hipergdlicos: Por medio de una reaccién quimica se auto encienden e inician la com-
bustién.
— Catalizados: Un catalizador provoca una reaccion y esta enciende el combustible.

— Pirotécnico: Una combustién violenta enciende el combustible y por la temperatura
continua la reaccién.

Ahora que se conoce un poco mas de este sistema de lanzamiento, cabe realzar sus ventajas
y desventajas, en la siguiente tabla:

VENTAJAS DESVENTAJAS

Permite una mayor similitud con los
sistemas de lanzamiento reales de
proyectos aeroespaciales.

Es un sistemas costoso, debido al costo de
su combustible y a que no es reutilizable.

No es necesario que los organizadores
cubran los costos de lanzamiento, por lo
que representa una restriccién a la
participacion de equipos que no cuenten
con este capital.

Brinda las condiciones de movimiento y
vibratorias semejantes al salir de orbita.

Proporciona mayor desarrollo de Se debe contar con un mayor espacio,
habilidades y cooperacion entre proyectos | libre de interferencias aéreas para realizar
aeroespaciales. los lanzamientos.

Tabla 6: Uso de cohetes en competencias CanSat.
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4. CONCEPTO DEL CANSAT INTRODUCCION

GLOBOS

Por otro lado, este sistema de lanzamiento, también se encuentra entre los primeros en utilizarse
para prototipos CanSat. Se trata de un aerostato, clasificaciéon de una aeronave que genera la
fuerza de sustentacion mediante un fluido més ligero, aire caliente, en comparacién del fluido en
el que se desplaza, aire mas fri6; provocando un empuje estatico en la atmaésfera, dicha condicion
la cumplen los globos aerostaticos y dirigibles.

El uso de globos con una cuerda anclada a tierra, para lanzamientos de CanSat, permite
misiones de gran altitud. Ademas se encuentra entre las opciones mas accesibles para pruebas
y competencias, debido a que este puede ser desde un globo simple con helio y un cortador que
libere un CanSat, hasta incluso un globo mas grande que pueda levantar mas de un CanSat a
la vez, como lo muestra la figura siguiente de la competencia de CanSat francesa de 2016.[37]

(b) Globo liberando CanSat

(a) Globo con forma de Zepellin

El empuje que desplaza este sistema hacia arriba se debe a la accién del peso del fluido
desplazado dentro del sistema, ya que por lo general el peso del aerostato W es menor, por lo
que la elevacion Lg esta dada por:

LG = VG (paire - pgas) (ecuaci(')n 2)

En la cual:

e Vi Volumen del gas que encierra el globo.

® Paire — Pgas Diferencia de densidades entre el medio externo, aire a la temperatura at-
mosférica de la zona, y el medio interno, gas dentro del globo.

Para continuar nuevamente se analizaran los pros y contras del uso de globos para lanza-
mientos de CanSat.

| VENTAJAS |

Es un sistema relativamente econdémico,
ya que su capacidad de carga permite
lanzar mas de un prototipo a la vez y ser
reutilizable.

DESVENTAJAS |

Descender el vehiculo para rellenar su
carga podria ser un trabajo laborioso
debido al tamano y peso del sistema.

P i It trolad . . o
roporciona una atura coltrolada No seria posible su estabilidad con

estatica, que no interfiere con rutas
aéreas o danos en la zona de lanzamiento.

rafagas de vientos presentes.

Al determinarse la altitud se somete a los
prototipos al clima externo de las capas
superiores de la atmodsfera,

No genera las condiciones de movimiento
y vibratorias de lanzar un experimento
espacial real.

Tabla 7: Uso de globos en competencias CanSat.




4. CONCEPTO DEL CANSAT INTRODUCCION

DRONES

Esta opcién se trata de un multi-rotor que impulsa con motores, generalmente brushless, equipa-
dos con hélices fijas. El cual es programado para levantarse cuando la mitad de sus rotores giran
en un sentido de las manecillas del reloj y los otros en sentido contrario.

Figura 20: Dron utilizado para en el ler concurso nacional mexicano, 2015[55]

Esta es una opcion de lanzamiento que ha ganado una gran preferencia en los tultimos anos
gracias a la reduccion de costos de este sistema, debido a las plataformas y modelos prefabricados
a la venta listos para funcionar que se han vueltos mas accesibles para la comunidad. Ademas de
que su ciclo de vida es el mas extenso de los tres otros métodos de lanzamiento mencionados en
esta seccién, debido a que la mayoria de estos modelos vienen con garantias y repuestos sencillos
de obtener.

Por ultimo, se contrastaran algunas de sus caracteristicas:

VENTAJAS | DESVENTAJAS

Es un sistema reutilizable que puede
adaptarse para realizar varios
lanzamientos simultaneos.

Debe tenerse practica piloteando este
tipo de sistemas, para lograr ascensos y
descensos estables.

Funciona con baterias recargables, sin
costo de combustible o gas para su
elevacién

No genera condiciones de vibracién y
movimiento del lanzamiento de un
sistema, espacial.

Se puede programar la altura y momento
de descenso.

La altura va a depender del alcance de la
senal del control de radio.

Tabla 8: Uso de drones en competencias CanSat.

Estas caracteristicas en tabla 8 lo hace en mi opinién la mejor opcién para lanzamientos y
prueba de CanSat. Ademas controlar y pilotear este sistema ya representa un reto, por lo que
cabe mencionar que disenar este sistema de lanzamiento adaptado a un CanSat, es del interés de
ingenieros aeroespaciales debido a que involucran el desarrollo de un proyecto de manera similar
al de un satélites.
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PRE-FASE: Estudio del Concepto

Para el desarrollo del sistema CanSat se empleara la metodologia para sistemas de ingenieria
NPR 7120.5, NASA Space Flight Program and Project Management Requirements,
la cual se divide en la fases presentadas en la figura siguiente:

Esztudio del
Concepto

Desarrollo
tecnoldgico

Disefio preliminar

Dizefio final v fabricacion

Ensamble, pruehaz v lanzamiento

Resultados y mantenimiento

Cierre v conclusiones

Figura 21: Sistema de ingenieria NPR 7120.5, empleado en este trabajo.[30]

Dentro de esta metodologia, se define como el principal desafio de la gestién de proyectos
lograr todas las metas y objetivos, teniendo en mente las restricciones y fallos posibles, como
probables consecuencias por ejemplo del presupuesto o el tiempo empleado. Por lo cual, se
definird una misién del proyecto que se dividird en subjetivos y metas que se clasificaran por
orden prioritario para lograr el éxito, total o parcial de la misién con seguridad y calidad.

5 CONCEPTUALIZACION DE LA MISION

Antes que nada, en la gestiéon de cualquier proyecto se requiere establecer primeramente los
objetivos y por lo tanto la alcanzabilidad del proyecto, por lo que ante todo se debe comenzar
reflexionando que se pretende que tenga el sistema CanSat, debido a que en la ingenieria aeroes-
pacial, la misién de un satélite determina por completo su diseno.
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5. CONCEPTUALIZACION DE LA MISION PRE-FASE: ESTUDIO DEL CONCEPTO

En este punto, se vuelve importante puntualizar que se entiende como mision, lo cual se
define como: Los objetivos establecidos a partir de toda funcion o funciones a las cuales se com-
promete a desempenar el sistema, en las que se basard el diserio y la construccion del CanSat,
con el fin de operar y obtener resultados.

Consiguientemente, para establecer la mision del CanSat, los objetivos son impuestos al
sistema por el usuario, quien determinara la relevancia de los datos recopilados por el picosatélite.
Por lo tanto, en la siguiente tabla se generan ideas que son recopiladas y analizadas, donde se

puede observar las ventajas y desventajas que tienen cada una de ellas.

MISION VENTAJA DESVENTAJA PRIORIDAD
Si el lanzador no
proporciona una altura
Medicién de Medir la temperatura a considerable, solo se ALTA
Temperatura diferentes alturas obtendrdan mediciones
de una temperatura
constante
Si el lanzador no
. roporciona una altura
Medir presién Permite conocer la pcolilsiderable solo se
L presién del ambiente , . ALTA
atmosférica externo del CanSat obtendran mediciones
de una presién
constante
Caleulo de la Permite analizar la Es depe?fiiente de las
altitud de la zona altura a la que se posibilidades del ALTA
encuentre el CanSat lanzador utilizado
Darle movimiento Permitira utilizarlas Aportar |
a las llantas del para recibir pOTtaial mas peso a ALTA
sistema, instrucciones por GPS sistema
Calculo de Permitira calcular una La precision del (.;PS
.. . puede no ser suficiente
posicionamiento ruta para que llegue a MEDIA
por GPS un punto para ll§gar exz'ictamente
al sitio designado
Debido a la precisién
Dirigir el sistema Permitiria. cumplir con de los Comp(f)nente se
a un punto la categoria Con.leback ha visto en varias
determinado por y no perder el sistema competencias de este MEDIA
. despues de su .
el usuario lanzamiento estilo que no se alcance
el punto determinado

Tabla 9: Determinacién de la misién.

Ademas en la tabla 9 se observé la prioridad que tiene determinada funcién para establecer
la misién, por lo tanto en base a dicha tabla se definira la misién como :

MISION GENERAL: Proponer un disefio del hardware de un picosatélite de condiciones

ambientales y sistema comeback con la capacidad de enviar datos sobre las condiciones del sis-
tema, especificamente sensores de temperatura, presién y altitud, por lo que se disenara una
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6. SECUENCIA DE LA MISION PRE-FASE: ESTUDIO DEL CONCEPTO

placa electrénica en la cual se permita implementar un sistema de movimiento del CanSat con
direcciones generadas con coordenadas GPS, para cambiar su posicién. Todo ello bajo un disenio
confiable, ligero y econémico.

Es importante tener en claro que para lograr la misién general, deben cumplirse varias
submisiones que permitirdn paso por paso llegar a cumplirla, por esta razén en la siguiente
seccion se hablara de la secuencia de la mision.

6 SECUENCIA DE LA MISION

Como se recordard en el capitulo anterior, en la seccién Concepto del Cansat el proceso del
lanzamiento, se resume en la figura a continuacién:

(- - 7

PREPARACION LANZAMIENTO DESCENSO \ ATERRIZAJE

*Se comprueha *5e enciende el *El sisterna snelta al *5e busca y recupera
funcionalidad del picosatélite ¥ se asegura CanSat el CanSat
sisterna dentro del lanzader *Fl picosatélite realiza *Se inspeccionan
*5e eleva el sisterna de su misién dafios

 RESULTADOS

*5Se analizan resoltados
*5Se generan praficas de
los datos

*5e corrigen pequetios

lanzamiento

desperfectos

Figura 22: Secuencia de la misién general.
Por lo que vemos en la figura 22 estas son la secuencia de la mision general, por lo que para

lograr disefiar un sistema que pueda lograrla como trabajo futuro se pueden definir el ciclo de
vida de la mision el cual propone submisiones por etapa de la metodologia.
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7. ARQUITECTURA

PRE-FASE: ESTUDIO DEL CONCEPTO

‘ PRE-FASE ‘ FASE A FASE B FASE C FASE D FASE E FASE F
Seleccionar los . - Lo
. . L Realizar diseno Diseno final y Ensamble y Resultados y dar .
SUB-MISION Definir la misién | componentes del . A L Conclusiones
. preliminar fabricacién pruebas mantenimiento
sistema
Interpretar la
Determinar funcién del Presentacion de
3 a P
L, CanSat en graficos,
funcion del L — L
. desarrollo Diseno de la Diseno final, explicacién de
CanSat, fijar - P . - Pruebas de .
. tecnolégico, placa electrénica, impresién de la . L. datos obtenidos,
sub-misiones por . . - integracién de los
investigar diseno del modelo placa PCB, . . presentar
etapa del . N N L. sistemas, como lo | Apagar sistemas, L L.
o posibles compras, | CAD del CanSat, | construccién del . informacion,
proyecto, decidir L, Lo . son sistema de la procesar
requerimientos adquisicion de diseno del paracaidas, misién, sistema informacién. evaluar
OPERACIONES d componentes, sistema de impresién y ] . . cumplimiento de
del sistema, . . N de potencia, generar graficos y s,
L . debatir descenso, disefio ensamble de la . la misién,
dividir el sistema e L, sistema de procesar . L.
caracteristicas y de la estacién estructura del S . . examinar éxitos y
general en . s comunicacién y informacién.
. operaciones de terrena y CanSat, revisién . fallos y
subsistemas y ., sistema de la
cada componente, desarrollo del de la fabricacién plantearse
general . o . ., computadora L
- revisar propdsito software. e integracion. aplicaciones y
arquitectura del .
rovecto y momento de oportunidades de
pros activacién de mejora.
cada elemento.
;La placa
(Los disenada cumple (El diseno final Bl CanSat
L. componentes con las funciones cumple los o= L, .
;La misién es . o L o resistié la (El CanSat envia
L seleccionados son | establecida? ;El requerimientos? . o
realista? . § . pruebas? ;Las datos? ;Se ;Pueden
ligeros? ;Tienen modelo CAD iSe cumple la .. .
‘ joportuna con el . . . mediciones de los | graficaron satis- comprobarse los
PARAMETROS . . . una buena satisface las implementacion K ; .
D tiempo asignado? .. . . . sensores son factoriamente? resultados?
DE MEDICION | | s relacién costo- condiciones del satisfactoria- o . .
a misién puede . R . confiables? uede volver a ompararse con
L d fiabl (Puede vol LG
. funcionalidad? terreno de mente? ;Hace . . e
cumplirse con el ;Estara listo para realizar otra la realidad?
N ;Se evaluaron pruebas? ;Es falta volver a . o
presupuesto? . . A el lanzamiento prueba’
suficientes conveniente el disenar o agregar futuro?
. . | . uturo?
opciones? material algin elemento?
propuesto?
Podria no
s ., Puede demorarse Se deben . . .
La misién podria Puede no . . Podria requerir localizarse el
mas tiempo en el | considerar costos L ) .
no lograrse con el contarse con mantenimiento CanSat después Podria no
. - desarrollo del extra por .
- . tiempo y costos suficiente L pos-pruebas y de una prueba o | haberse obtenido
RESTRICCIONES| . . . L, software y fabricacién . . L,
establecidos, si inversién para . podria haber encontrarse con | ninguna medicién
) modelo CAD, por apropiada y R N . R
10 se definen sensores o cambios o errores | danos. No recibir para analizar.
constantes disenos extras -
correctamente. confiables. . . de diseno. los datos
cambios. pos-construccion.
correctamente.

Tabla 10: Ciclo de vida de la misién. Sub-misiones por etapa.

7 ARQUITECTURA

Ademas, el ciclo de vida de la misién, puede representarse en el conocido Modelo V (vease figura
23) que permite visualizar de forma general todas las etapas de desarrollo del sistema CanSat,
como lo son todos los subsistemas y sus respectivas relaciones con la misién.

Por otro lado, otra cuestién importante a puntualizar con los requerimientos, mostrados en
la tabla 12. Los cuales deberdn cumplirse para considerar una mision exitosa, en la tabla se
hace referencia a los subsistemas, que se explicaron en la introduccion, estructura de un satélite,
los cuales se nombraran: subsistema de la mision, subsistema de energia, subsistema de comu-
nicacién, subsistema de la computadora. Ademas de anadir otros dos sistemas que son externos
al satélite como el sistema de descenso y el sistema comeback.
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8. REQUERIMIENTOS GENERALES

PRE-FASE: ESTUDIO DEL CONCEPTO

ETAPAS
| CONCEPTO || DESARROLLO || PRODUCCION || OPERACION |
MISION
Concepto Operacion N
Se defino la misidn del La muion del Canfat, e
CanSat, sus  objetivos, ] UE\'Q a__a{::ibo, mediantz la
facilidades, ventajas v Sistema del CanSat realizacion de prusbas v se
desventajas, L recolaccion los datos.
Requenimientos Sistema
Se  selecciomarom los Verificacidn da los
sensores, fransmiscres ¥ la / resultados obtenidas,
cimara necesarios  para - andlisiz, graficas de los
cumplir con la mizidn del Subsistemas datos.
CanBat. Arguitectura Integracion
Ge dividieron en IMPLEMENTACION Ohbtencién de informacicn
subsistemas: computo, de los datos telamétricos,
comumicacicn, Duson ¥ L4 condiciones ambientales ¥
emergia FABRICACION 2l CanBat regrese al puato
de imcio. Mision cumplida.
Dizefic del cireuite ¥
estructura mecanica.
Enzamble de los componentes.
Programacion
Prusbas
MES 1 MES 2-4 MES 3-6 MES 7

Figura 23: Arquitectura del CanSat representada en un Modelo V

8 REQUERIMIENTOS GENERALES

| REQUERIMIENTO | SUBSISTEMA | PRIORIDAD |
Todos los componentes y sistemas, con
excepcién del sistema Come-back y las antenas, . Todos los
deben estar dentro de un volumen equivalente sistemas, excepto ALTA
a una lata de refresco de 355 ml. Come-back
El Cansat debe pesar menos de 1 Kg para Todos los ALTA
continuar en la categoria de picosatélite. sistemas
El sistema CanSat debe transmitir telemetria a ..,
una estacion terrena. Comunicacion ALTA
El satélite debe caer con un dispositivo de Sistema de ALTA
descenso. descenso
El CanSat debe caer con el minimo de dafos, Bstructura
ser aun operable posdescenso para efectuar el pro.tetc tora y ALTA
sistema Come-back. C(S)lrigs;k
El sistema debe recolectar datos de las Sistema de la
condiciones ambientales, temperatura, presion ., ALTA
y altura. ision
El CanSat debe volver desde el punto donde Sistema MEDIA
aterrizo al punto donde fue lanzado. Come-back

Tabla 11: Requerimientos generales del sistema CanSat.[55] [31]
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9. REQUERIMIENTOS POR SUBSISTEMA PRE-FASE: ESTUDIO DEL CONCEPTO

9 REQUERIMIENTOS POR SUBSISTEMA

y REQUERIMIENTO | SUBSISTEMA | PRIORIDAD |
El sistema CanSat debe comunicarse con la Sistema de ALTA
estacién terrena. comunicacion
La bateria del sistema debe mantener Subsistema de
operacionales todos los componentes durante el , ALTA
., energia
desarrollo de la misién
El sistema CanSat transmitir datos ambientales Sistema de la
., .., ALTA
de la zona explorada con la estacién terrena. misién
El satélite debe caer con un dispositivo de Sistema de ALTA
descenso. descenso
El CanSat debe poder alimentar la potencia Sistema de
demandada por las ruedas y sistema de , MEDIA
energia
engranes
El satélite debe comparar la coordenada de su Sistema de la
.. .. MEDIA
posicién con la coordenada de inicio computadora
El CanSat debe desplazarse hasta la Sistema
coordenada de inicio Comeback MEDIA

Tabla 12: Requerimientos generales por subsistema.
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FASE A: Desarrollo tecnolégico

En esta fase se realiza la investigacién de las bases tecnoldgicas que se planean implementar en
el CanSat, las cuales parten de los requerimientos general y secundarios, por lo que se buscaran
los elementos fisicos que transformaran el concepto en algo tangible.

Esta tarea comenzara por seleccionar los componentes electrénicos necesarios para cumplir
con los objetivos de comunicacién, misién, potencia y procesamiento de la computadora.

El objetivo de esta seccién sera elegir los sensores y componentes electrénicos apropiados
de acuerdo a sus caracteristicas, tales como: costo, tamafo, masa, resolucién, rango, voltaje
requerido, entre otras.

10 SUBSISTEMA DE LA MISION

Comenzando por el subsistema de la misién, este contendra todos los sensores y sistemas micro-
electrénicos que aporten valor al picosatélite en el d&mbito de conseguir los datos, considerados
la carga 1til, que permitan confirmar la misién como exitosa.

Esta se definié como: obtener mediciones de las condiciones ambientales de la zona explo-
rada por el CanSat, particularmente temperatura, presion y altura, mientras se desplaza hasta
un punto de inicio. Por lo que se comenzara con una comparativa de sensores que realicen
estas mediciones. Y después se continuara con la investigacién de los componentes necesarios
para realizar efectivamente un sistema comeback, entre los que se incluyen GPS, acelerémetro,
giroscopio y magnetémetro.

10.1 CARACTERISTICAS
SENSOR DE PRESI ON DEL AIRFE

| OPCIONES [ COSTO | TAMANO | MASA [ RESOLUCION | RANGO | PRESION [ VOLTAJE

BMP085 22.5 Dlls | 16.5 x 16.5 mm 5g 0.03hPa / 0.25m | 300-1100 hPa | 2.5 hPa 1.8 - 3.6V
BMP180 10 Dlls 10 x 10 mm 10 g | 0.03hPa / 0.25m | 300-1100 hPa | 2.5 hPa 1.8 - 3.6V

Tabla 13: Eleccién del sensor de presién del aire.[39] [40]
SELECCIONADO: BMP180 MODULE (GY-801)

El sensor se selecciond, tal cual como muestra la tabla por su precio més bajo en com-
paracién con la misma resolucién, rango y precisiéon del otro médulo, asi como también, se
incluyé la medicién de temperatura. La razén principal para presentar estos sensores es que
ambos estan integrados en los tableros multisensor GY-80 y GY-801, ya que el uso de uno de
ellos reduciria el peso y el espacio de los sensores ademas de facilitar el cableado.
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10. SUBSISTEMA DE LA MISION FASE A: DESARROLLO TECNOLOGICO

El BMP180 emite presién absoluta en pascales (Pa), pero por razones de conveniencia, pre-
sentamos mas medidas en kilopascales (1 kPa = 1000 Pa).

(a) Sensor BMP180  (b) Sensor BMP085

Figura 24: Sensores de Presion y Temperatura Atmoferica propuestos.

SENSOR DE TEMPERATURA

| OPCIONES | COSTO | TAMANO | MASA | RESOLUCION [ RANGO [ PRESION | VOLTAJE

BMP085 22.5 Dlls | 16.5 x 16.5 mm 5g 0.03hPa / 0.25m | -40 +85C 2C 1.8 - 3.6V
BMP180 10 Dlls 10 x 10 mm 10 g | 0.03hPa / 0.25m | -40 +85C 2C 1.8 - 3.6V

Tabla 14: Eleccién del sensor de temperatura [39] [40]

SELECCIONADO: MODULO BMP180

Debido a que la temperatura afecta la densidad de un gas, y la densidad afecta la masa de
un gas, la presion atmosférica cambiard con la temperatura.

Por lo tanto, podemos usar el mismo médulo BMPOS85, previamente seleccionado, para este
objetivo también, que primero toma una lectura de temperatura, luego combine eso con una lec-
tura de presion cruda para obtener una medicién de presion final compensada por temperatura.

Conocer la altitud es bastante 1til para la misién ya que el sistema reconocera cuando abrir
el freno de aire y el paracaidas.

Se continua con los sensores que permitiran realizar el sistema ComeBack, comenzando por

la seleccién del sensor de posicionamiento global.
SENSOR DE POSICIONAMIENTO GLOBAL

| OPCIONES | COSTO | TAMANO | MASA | RESOLUCION | CANALES | PRESION | VOLTAJE |
[ ULTIMATE-GPS [ 39 Dlls | Modulo: 26x35 mm. Antena: 15x15 mm [ 85g | 9600 bps | 66 | 3m [ 33V-5V |
‘ GP -735 ‘ 40 Dlls ‘ Modulo con antena:8x35x6.5 mm ‘ 16 g ‘ 9600 bps ‘ 56 ‘ 2.5 m ‘ 3.1V-55V ‘

Tabla 15: Eleccién del sensor de GPS. [41] [42]
SELECCIONADO: ADAFRUIT ULTIMATE GPS BREAKOUT
La razon principal porque se eligi6 el Ultimate GPS Breakout es porque es el médulo mas
rentable de las opciones del mercado, ofrece una excelente relacién calidad-precios, debido a un

peso muy bajo y una cantidad de canales superior. Ademads su placa breakout, lo hace menos
sensible y lo protege en caso de conexiones de voltaje elevadas para su rango de operacién.
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(a) Sensor GP-735 (b) Sensor
NEO6MV?2

Figura 25: Propuestas de sensor GPS.

SENSOR MAGNETOMETRO

| OPCIONES [ COSTO | TAMANO [ MASA [ RESOLUCION |  RANGO [ PRESION | VOLTAJE

HMC5883L | 5.5 Dlls | 14 x 15 mm 10 g | 4.35 milli-gauss | 0.88 — 8 gauss 1 gauss 3-5V
LSM303DLH | 7 Dlls 5 x 20 mm 10g 2 milli-gauss 1.3 — 8.1 gauss 2 gauss 25-33V

Tabla 16: Eleccién del sensor de magnetémetro.[43]

SELECCIONADO: MODULO HMC5883L

Las razones por las que se eligié es, tal y como muestra su tabla de caracteristicas, el moédulo
HMC5H883L cuenta con una mayor resolucién y precision, asi como con un precio mas bajo. Este
sensor es una brujula digital de 3 ejes en la que el resultado de la comunicacién es simple a
través de una interfaz 12C.

Ademsds, es posible encontrar este sensor en las placas multi sensor GY-80 y GY-801, lo que
reducird las condiciones de espacio y peso en la mision.
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(a) Modulo HMC5883L (b) Modulo LSM303DLH

Figura 26: Propuestas del sensor de magnetémetro. [52] [44]

11 SUBSISTEMA DE COMPUTADORA
11.1 CONCEPTOS Y OPERACIONES

Este sistema se denomina brevemente asi, porque se trata de una microcomputadora, que se en-
cargara de procesar todos los datos que maneje el picosatélite, mediante puertos de entrada, para
recibirlos, una unidad central de procesamiento, para realizar las operaciones que se requieran y
unidades de memoria temporales para acumular la informacién, antes de transmitirla al usuario.
Por lo que esta corta subseccion se enfoca en elegir un circuito integrado que encapsule estas
caracteristicas.
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£ MOMENTO DE
COMPONENTE MODELO PROPOSITO ACTIVACION
Procesar la informacién
Micro recolectada por los
Arduino Micro sensores y mandarla al | Desde el ascenso
controlador ’
subsistema de
comunicacion.

Tabla 17: Eleccién del microcontrolador.[47]

Consecuente de experiencias previas en el uso de microcontroladores Arduino, se ha optado
por elegir uno de ellos de entre sus gama de productos, tomando como delimitadores las dimen-
siones del componente, masa, cantidad de pines de entrada y voltaje requerido, resultado elegido
el Arduino Micro, cuyas caracteristicas se encuentran en la tabla 18.

11.2 CARACTERISTICAS

| OPCIONES [ COSTO | TAMANO | MASA | FRECUENCIA | PINES | VOLTAJE |
| Arduino Micro | 15Dlls [ 18 X33mm | 9g [ 16 MHz [ 14 digital, 6 andlogos | 3.3 - 3.4V |

Tabla 18: Microcontrolador propuesto.

12 SUBSISTEMA DE COMUNICACION
12.1 CONCEPTOS Y OPERACIONES

Pasando al sistema de comunicacién, este se define por aquel que permite el enlace ente el re-
ceptor y el emisor de los datos de la misién. Por lo que se orienta a buscar una dispositivo que
cumpla la funciéon de una antena que proporcione la informacion al usuario de la estacién terrena.

La tabla 19 presenta el componente elegido, asi como su propdsito y momento de activacion
en una mision futura:

MOMENTO DE

COMPONENTE MODELO PROPOSITO ACTIVACION

Comunicar la
computadora de
vuelo con la
estacién terrena

Antena para
transmision de XBee S2C
datos

Desde el ascenso

Tabla 19: Propdésito de subsistema de comunicacién.[48] [49]

12.2 CARACTERISTICAS
ANTENA PARA LA TRANSMISION DE DATOS

| OPCIONES | COSTO | TAMANO | INTERFAZ [ RANGO [ VOLTAJE | CORRIENTE

XBee Pro S2B | 33 Dlls | 24 X 33 mm | Serial Port 1500m | 3.0-34V 45 mA
XBee S2C 27 Dlls | 22 X 27 mm | Serial Port 1200m | 22-36V 45 mA

Tabla 20: Eleccién de la cdmara de video.

46



13. SUBSISTEMA DE ENERGIA FASE A: DESARROLLO TECNOLOGICO

SELECCIONADO: XBee S2C

Se selecciono el XBee S2C, debido a que en comparativa con el otro modulo ambos ofrecen
caracteristicas bastante similares, pero este tiene un menor costo, conservando una relacién
costo-funcionalidad favorable.

(a) Modulo XBee Pro S2B (b) Modulo XBee S2C

Figura 27: Propuestas para comunicacion inaldmbrica.

13 SUBSISTEMA DE ENERGIA
13.1 CONCEPTOS Y OPERACIONES

Se continua en esta seccién, donde se abordaran cuales elementos se utilizan en el sistema de
energia, definiendo componentes, modelos, propdsitos y momentos de activaciéon en un lanza-
miento futuro.

Primeramente los componentes indispensables son elegir una bateria y reguladores de voltaje.
Para este punto sabemos que queremos dar movimiento al picosatélite por lo que se busca una
bateria compacta pero eficiente.

Las mas utilizas en los sistemas CanSat son las baterias de litio, por lo que se procede a
analizar sus ventajas y desventajas, entre las cuales se encuentran:

VENTAJAS

Aprovechan mejor la carga respecto al volumen y peso, esto implica que sean mas com-
pactas y de menor peso.

e Proporcionan aproximadamente de 3.6 a 3.7 voltios por celda.

Tienen efecto reversible, por lo que pueden recargarse.

Voltaje suministrado estable.
e Tienen una baja tasa de auto-descarga en el desuso.

DESVENTAJAS

e Su duracién media, posterior a los 500 ciclos de eso su rendimiento comenzara a disminuir.

e Debe recordarse que si ya no se usan se deben guardar con al menos el 40 por ciento de
su capacidad para preservarlas con vida 1til algunos anos mas.
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e Son mas costosa que las baterias de niquel.
e Su rendimiento se ve afectado por las alta y bajas temperaturas.

Con la comparativa, se opta por una bateria de litio debido a su versatilidad y tamano
compacto, las cuales se encuentran hoy en dia en los celulares, tabletas, bocinas, etc. En las
cuales cada una de las celdas de iones de litio proporcionan un voltaje 3.7 volts por celda, las
cuales pueden conectarse en serie para aumentar el voltaje, lo que viene manufacturado desde el
proveedor de esa forma, por lo que basta con investigar la cantidad de voltaje que necesitemos,
en este caso para cubrir la necesidad de 5 voltios minimo, una bateria de dos celdas cubre la
demanda. Por lo que se procede a buscar componentes y definir sus propositos en la tabla 21:

MOMENTO DE

COMPONENTE MODELO PROPOSITO ACTIVACION
Suministrar el
Bateria LiPo2S 74V voltaje requerido Desde el ascenso

por todos los
componentes

Reducir el voltaje

Utilizar el de la bateria para

Regulador de
voltaje a 3.3V

integrado en la
placa Arduino

que pueda ser
utilizado por
ciertos

Desde el ascenso

componentes

Reducir el voltaje
de la bateria para
que pueda ser
utilizado por
ciertos
componentes

Regulador de

voltaje a 5V 78LMO5

Desde el ascenso

Tabla 21: Propdsito de los componentes del subsistema de energia.

Para las baterias se consideran las caracteristicas para seleccionar la mas idénea:

13.2 CARACTERISTICAS

BATERIA
‘ OPCIONES ‘ COSTO TAMANO MASA | CAPACIDAD | RAZON DE DESCARGA
Turnigy 2S 15 Dlls | 70 x 35 x 13mm 62 g 1000 mAh 20 C
Gens Ace2S | 12Dlls | 71 x 36 X 13mm | 68 g 1000 mAh 25 C

Tabla 22: Eleccién de bateria.

SELECCIONADO: Turnigy 2S5 20C
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14. SUBSISTEMA COME-BACK FASE A: DESARROLLO TECNOLOGICO

14 SUBSISTEMA COME-BACK
14.1 CONCEPTOS Y OPERACIONES

Y por ultimo se describen los propdsitos de los componentes utilizados para implementar el
sistema ComeBack, comenzando con la 23

£ MOMENTO DE
COMPONENTE MODELO PROPOSITO ACTIVACION
Motor con caja Low-power micro Propf)r(?lonar el Después del
movimiento al
de engranes gearmotor 210 6V . descenso
sistema.
Decodificar la
informacién
Controlador de Puente HL293D mandada desde Desde el ascenso
motores la computadora
de vuelo a los
motores.

Tabla 23: Propésito de los componentes del subsistema Come-back

Como vimos requeriremos micro motores que muevan las llantas, con su respectiva caja de
engranajes y un controlador, para instrumentarlos, comenzando con la comparativa, se propone

la tabla 24
MOTOR CON CAJA DE ENGRANES

OPCIONES [ COSTO [ TAMANO [ MASA [ VELOCIDAD ANGULAR [ GASTO DE CORRIENTE
Low-power Micro Gearmotor 6V | 16 Dlls | 10 X 12 X 26 mm | 10 g 60 RPM 40 mA
Metal Gearmotor 6V 20 Dlls 20 X 44 mm 45 g 75 RPM 0.0245V - 170 mA

Tabla 24: Eleccién del motor con caja de engranes.
SELECCIONADO: Low-Power Micro Gearmotor 210 6V

Fue seleccionado debido a diversas razones, las cuales se pueden observar claramente en sus
tablas de caracteristicas, siendo la principal el tamano y el peso. Ademds de la diferencia que
tienen de gasto de corriente.

Mientras que para elegir el controlador de los motores, se implementa la tabla 25
CONTROLADOR DE MOTORES

| OPCIONES | COSTO | TAMANO | MASA [ RANGO DE VOLTAJE | CORRIENTE MAXIMA |

L293D 2 Dlls 19 X 6 mm 10g 1.5-36V 600 mA
L298N 7Dlls | 43X43mm | 3lg 5-35V 0.0245V - 2 A

Tabla 25: Eleccién de Controlador de Motores.
SELECCIONADO: L293D

Debido a su liviano peso y compatibilidad con el microcontrolador arduino elegido.
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FASE B: Diseno Preliminar

Una vez que se han elegido todos los componentes y elementos del sistema CanSat, se procede
al diseno en las siguientes secciones, utilizando el software Eagle.

15 DISENO DE PCB PARA EL SATELITE

Para el diseno de la placa electrénica, se comenzara realizando los respectivos esquematicos para
casa uno de los subsistemas. En esta seccién se aprovecho para dibujar los graficos y describir
Sus conexiones.

15.1 SUBSISTEMA DE LA COMPUTADORA DE VUELO

Este subsistema, se compone del micro-controlador Arduino-Micro, para el cual se realizo el
siguiente esquematico.

ARDUINO-MICRO

Sedal de KX del
_-_ microcontrolador al TX del

GPS (RXMC-TXGPS) v Sedial
Sefales de control del —_ = S . de TX simulada del
sentido de giro del : n:ll::fm:f]nlm‘lm.inr al kX del
primer motor, que va < GPS (TXMC-RX( =
conectado al doble — 2 | establecer 1 comuni
puente H 12930, \ — —_— 4= sorial v obtener informaci
\ . ) o de la posicion del CANSAT.
»— A2 O I
Sedi |{.:E'> dex {:(J[.IlI'U| del / W = N Sesal de SDA (DATA) v Sedal
sentido de giro del & ; | | SCL (CLOCK), para establecer
segundo motor, que va / ) « na comunicacion por el
i SR . — e . = 1
concetado "‘]r df‘hl"’ . protocolo 120 | conectado
puente H L230. - — modulo CY-801.
o P —
Sefal de RX del arduing al TX
o — .
4 = TXXB) v Sedal TX del arduino
—— — al RX de la antena XBEER
— A S (THARFXXE), parapstablecer
una cominicacion via
radiofroc acon la
- - RSLACI O 1 LRTeni Para Mostrar
5V - = Alimentacion 5V los datos recabados por los
GND - > Tierra SENSOres.

Figura 28: Esquemaético presentando las conexiones del Arduino-Micro.

15.2 SUBSISTEMA LA MISION

En este otro subsistema se disefio mas de un esquematico, ya que en este apartado se presentaran
las conexiones de todos los componentes que contribuyan directamente a la misién del CanSat,
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como clasificamos al modulo GY-801, al GPS y al integrado L.293D que permite controlar los
motores.

CONEXIONES DEL MODULO GY801

La comunicacién del médulo es por 12C, esto le permite trabajar con la mayoria de microcontro-
ladores. Los pines SCL y SDA tienen una resistencia pull-up en placa para una conexién directa
al microcontrolador o Arduino:

Sofalos de alimentacion de
Voltaio VOO, coneotado
can 1.3V,

Sedial de SDADATAY y Seiial \

SCLACLOCK), para establecer

una cominicacion por ol !

protocolo FAC del arduing., |

G O
=)

£l
]

noo

L B & R R E B R R

LU

[
3

Sedales de contral no utilizadas en
osta aplicacion. Consultar el
Datashoel para mas informacion,

Figura 29: Esquematico presentando las conexiones del modulo GY-801.

CONEXIONES DEL MODULO GPS

GPS_LS20031

Figura 30: Esquematico presentando las conexiones del modulo GPS.
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INTEGRADO L293D

Terminal que defing ¢l
nivel de potencia maxima
que el primer puente H
entrogara al primer motor.

Pin o terminal de

— [ — alimentacion del Circuito
Conectado a una sefal L» ' T “ Integrade L2930 de 5V, para
FWM para variar [ED» ) ) 5 g0 poner en operacion el
pradualmente la velocidad. '

Senales que definen el
sontido de giro del
motor 1.

\ circuito.
J

Senales que definen el

/j sentido de giro del motor 2.
',/

Pin o terminal de
alimentacion con la cual

Lrabajara t!l_ doble puente H, o B ) Torminal que define ol nivel
_ oste pin puede ser ) [rm—) V5 \ ) [ de potencia maxima que el
alimentado con un voliaie

- segundo puente H entregara
entre 0V v 36V, Pormite

al segundo motor.
saber cual sera el voltaje ] . - =
maximo entregado a las Conecciones o salidas de Conecciones o salidas de Conectado a una seial PWM
B ntregado a la i 5 ari: .
salidas de los motores de alimentacion del Motor 1. alimentacion del Motor 2. para "’r""l"'”_'j"zlm“"m la
salidas de los 5 de velocidad.
los dos puentes H.

Figura 31: Esquematico presentando las conexiones del controlador del motor L293D.

15.3 SUBSISTEMA LA COMUNICACION

Por parte de este subsistema, la comunicacion es llevada a cabo principalmente por el modulo

Xbee y sus conexiones con la computadora de vuelo. Por lo que se presentara dicho componente
en esta seccion.

MODULO XBEE

XB1l

DUT_EN 8
LEEP_RQ/DIB

! /DIOS
X/AD4/DIO4
D_SEL/AD3/DIO3

Figura 32: Esquemadtico presentando las conexiones del modulo Xbee

15.4 SUBSISTEMA DE ENERGIA

Y finalmente el subsistema de energia, es un conjunto de reguladores, capacitores y una bateria

lipo de 7.4 V de dos celdas, que alimenta todo el circuito, un esquematico lo muestra a contin-
uacién.
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Torminalos para
encendor ol sislemaa |yl . -
partir de un conector " — i

JUMPER. |\<'.|!|||.H|i)|li|l‘\"IJ“'{II'
TROG, sealimenta de la
y N /’ Baleria lila cual s

una bateria de YAV a

| | - ' EN
'\ ./-" T “ 10000mAR, teniendo en la
’ sitlida un voltaje nominal
_l_ = 1Y
Mimentacion de la [ do b

biateria die T4V

Figura 33: Esquematico presentando el subsistema de energia.

16 ESTRUCTURA DEL SATELITE CANSAT

Un componente fundamental en un CanSat es su estructura protectora, la misma debe ser
disenada tomando en cuenta ciertos requerimientos con el fin de que proteja de manera ade-
cuada la integridad del sistema. Los requisitos que hay que tomar en cuenta al proponer un
disenio son los siguientes: [55] [31]

Todos los componentes deben caber y estar protegidos dentro de una lata de refresco de
355 ml, con excepcion del paracaidas y las llantas del sistema come-back.

El limite maximo de la masa para la categoria come-back es: 645 gr incluyendo CanSat y
Vehiculo que regresard al punto de partida.

La bateria debera tener un facil acceso para ser reemplazada en caso de ser necesario antes
de su lanzamiento.

e El CanSat debera tener el interruptor principal en un lugar accesible.

16.1 DISENO DEL MODELO CAD DEL CANSAT

Bajo estos requerimientos se opté en desarrollar el modelo en el software de diseno Solidworks
para su posterior impresién en 3D con material, el cual estd adaptado a las dimensiones de una
lata de 355 ml y tiene un compartimiento de facil acceso para encender o apagar sistemas del
CanSat, ademas de permitir reemplazar la bateria o algin dano interno del sistema.

Por lo que se comenzo6 con una forma cilindrica, de dimensiones de una lata de refresco.
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D

(a) Simulando una lata de 355 ml (b) Superficie plana para apoya el PBC

Figura 34: Requerimiento de tamano del modelo CAD-CanSat.

Lo siguiente es considerar el requerimiento del peso, retirando el méximo posible:

Yl

(a) Vaciado maximo de la lata (b) Retirar paredes innecesarias

Figura 35: Cumplimiento del requerimiento del peso.
Finalmente se remueve material considerando uniones con el PCB y eje de los motores. Se

implementan barrenos y aperturas para los motores. Ademas de considerarse un segundo piso,
espacio extra, para componentes electronicos y unas ranuras para dejar pasar cables.
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%l

a) Segundo nivel de electronicos. ) Barrenos y ranuras im-
plementadas

Figura 36: Requerimiento de accesabilidad.

Ademas también se ideo utilizar una tapa que protegiera los componentes del sistema, con
las mismas dimensiones que el modelo del CanSat, 355 ml.

*N

(a) Tapa vista isométrica b) Tapadera vista lateral

Figura 37: Tapa para el requerimiento de proteccion y seguridad del los componentes internos.

Finalmente por parte de las llantas se compré un par de Pololu Wheels, con 60 mm de
didmetro x 8 mm de espesor con el fin de ser lo suficiente ligeras para no forzar a los motores,
de modo que no demanden la maxima corriente. Asi como ser asperas para aumentar la friccién
en su movimiento y adherirse al terreno. Dichas llantas se modelaron como se presenta a
continuacién:

55



17. DESARROLLO DEL SOFTWARE FASE B: DISENO PRELIMINAR

%®

(a) Llanta Pololu, vista ) Llanta Pololu, vista frontal

isométrica
Figura 38: Llantas para el requerimiento de movimiento.

Finalmente el ensamble del diseno completo, incluyendo los micro motores, se visualizaria
como se muestra continuacion:

(a) Diseflo de la estructura (b) Diseflo de la estructura (c) Disefio de la estructura,
sin tapa, vista isométrica sin tapa vista isométrica v1sta frontal

(d) Diseno de la estructura
con corte en el plano medio

Figura 39: Ensamble del disenio final de la estructura del CanSat.

17 DESARROLLO DEL SOFTWARE

En esta seccién se presentara el proceso de desarrollo del software para cumplir con la misién de
enviar datos sobre las condiciones del sistema CanSat, especificamente sensores de temperatura,
presion, altitud y humedad, asi como caracteristicas del sistema como aceleracién, orientacion y
posicionamiento, con el fin de implementarlas para mandar instrucciones al CanSat para avanzar

a un punto determinado.

Dicho software debera contar con los siguientes requerimientos, que permitaran el cumplim-
iento general de la mision:

e Capacidad de recibir los datos telemétricos.

e Extraccién de datos para analisis posterior a la misién.
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e Graficar en tiempo real las variables utilizadas.

Por lo que se procederd a presentar los diagramas de flujo correspondientes. Comenzando
por la secuencia de la misién, desde el punto de vista del software, definida aqui abajo:

ENCENDIDO DEL

REVISION FINAL CANSAT E INTEGRACION
pri-LANZAMIENTO [ ToDosLOS [ 2 i b DENTRO DEL

ST TELEMETRIA LANZADOR

LANZAMIENTO LIBERAGION DEL DESPLIEGUE DEL IMPAGTO EN
CANSAT PARCAIDAS TIERRA

SEPARACION REGRESO DEL

RECUPERAGION
-LANZAMI CAD
POS ENTO DEL CANSAT A PUNTO o

PARACAIDAS DETERMINADO
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Figura 40: Secuencia de operacién del software en la misién.

Mas especificamente el diagrama de flujo siguiente explica los pasos y acciones del programa
durante la misién.

INICID

Conectar bateria

l

Bisqueda de
satélites Se despliega el
l CanSat
Mediciones GPS,
acelerbmetro, Checar altitud
giroscopio ¥
magnetémetro o s
Determinar
estado en tierra |

Segmir ruta en
tienrra
* Temperatura @
*  Altura
* Altitod

Figura 41: Diagrama de flujo del software en la misién.

Y a partir del marcador 2, se comienzan las operaciones para activar el sistema ComeBack.
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l

No l 8 Mediciones GPS
Objetive “
determinado

e —

Figura 42: Diagrama de flujo del sistema ComeBack.

Una vez que se tiene definido la visién futura y objetivos del software, se procede a desarrol-
lar el c6digo, para lo cual primeramente hay que tener en cuenta, que el GY801 es una unidad
de medicién inercial de 9 grados de libertad, ya que combina un acelerémetro, un giroscopio
y un magnetometro de 3 ejes respectivamente cada uno de ellos, considerado un componente
microelectromecanicos (MEMS, Microelectromechanical Systems), que realiza comportamientos
mecéanicos y electrénicos de orden nanémetrico.

Figura 43: GY801, mostrando sus ejes.

Donde la principal ventaja de utilizarlo enconjunto con el GPS, para el sistema ComeBack
es corregir sus errores acumulativos mediante sus mediciones a 9 grados de libertad. De modo
que este dispositivo calcule su nueva posicién agregando los cambios detectados a las posiciones
previamente calculadas. Ademas mediante la medicién de la gravedad se puede determinar la
orientacién del sensor, al registrar la aceleracién en tres ejes y un poco de trigonometria, para
explicar esto véase la imagen siguiente:
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Figura 44: Diagrama de cuerpo libre para ejemplificar rotacién en los 3 ejes

De modo que, si el sensor se encuentra horizontal, lo consideraremos en su plano X-Y, con
7 apuntando hacia arriba, y Unicamente giramos en el eje Y, obteniendo la ecuacién para el
angulo resulte.

Sin embargo esto no es suficiente para lograr una medicion decente, ya que utilizar solo un
acelerémetro acumula errores y ruido, resultado de efectos de deriva, por lo que individualmente
no resulta un sensor adecuado para determinar la posicién. Es ahi donde entra el giroscopio, que
mide desplazamiento angular por unidad de tiempo, es decir velocidad angular, complementando
al acelerémetro porque responde bien a cambios bruscos y es relativamente inmunes al ruido, en
rangos temporales cortos, debido a que mide la rotacién girada por un determinado mecanismo.

Lo anterior no quiere decir que registre el angulo girado si no la velocidad angular, que es
la relacién de variacion del angulo respecto del tiempo. Para obtener el dngulo de posicién del
sensor es necesario realizar la integracion respecto del tiempo y combinar los angulos calculados
de ambos sensores, para lo cual se implementaran filtros al cédigo.

De forma que el angulo buscado del acelerémetro estd pasando por un filtro pasa bajos,
amortiguando las variaciones bruscas de aceleracién; y el angulo calculado por el giroscopio
tenga un filtro pasa altos teniendo gran influencia cuando hay rotaciones rapidas, cuyos valores
constantes deben de sumar 1, como en la ecuacién siguiente, denominada, filtro complementario:

angulo = 0.98(angulogiros + Velocidadgirosdt) + 0.02(Velocidadgceierometro) (ecuacién 3)

Lo cual apoyara a los sensores utilizados a reducir los errores en los datos proporcionados.
Sin embargo debido a la complejidad de trazar el movimiento del picosatélite, mediante las 9
variables de grados de libertad y coordenada GPS, se decide afiadir un segundo filtro, Kalman,
que es un estimador matematico iterativo que elimina el error cuadratico medio de un conjunto
de datos, es decir realizando una prediccion de los datos recibidos mas 6ptima y fiable a partir
del promedio de datos.

En una iteraciéon normal del filtro Kalman el primer paso es la prediccion, para el instante
actual, del valor de la variable de estado, utilizando el modelo del sistema y en base al valor
estimado de la variable en la iteracién anterior. Lo que en palabras mas simples implica fu-
sionar las senales del acelerometro, giroscopio y magnetémetro para que entren al filtro como
una unica fuente de medida de posiciones y velocidades. Lo que provoca que se realice la toma
de datos de posicién en forma matricial, para estimar datos obtenidos de sensores instalados en
el picosatélite.

Por lo que el programa de obtencién de datos ejecutado sobre el arduino constara de una
funcién set-up, donde se configuran las velocidades de la comunicacién serie entre el Arduino y
la velocidad entre el canal del médulo GPS a 9600 baudios. Ademas de inicializar los sensores
del GY801, el acelerémetro, giroscopio, magnetéometro y barémetro, junto con la respectiva con-
figuracién de los motores como dispositivo de salida, debido a que realizaran sus movimientos a
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partir de la toma de datos y los respectivos calculos.

Una vez inicializados los sensores, se inicia el bucle principal del programa, llamado loop
(), el cual consiste basicamente en mandar a llamar todas las funciones que nos permitirdn in-
terpretar a los sensores del CanSat. Comenzando con la toma de variables como temperatura,
presién y altitud, asi como la lectura en hertz de los datos procedentes del GPS, los cuales son
empaquetados en una linea de registro y transmitidos al monitor serial de Arduino.

Para ello, se configura el GPS para que busque triangularse con al menos cinco satélites, para
tener una posiciéon mas acertada, habilitando el envio de los mensajes, una vez haya cumplido
este requisito.

Luego se obtiene la latitud y longitud de la posicién actual del CanSat, mediante el uso de la
libreria TinyGPS, lo cual continuara cada 10 segundos, en inicial, osea el punto de partida, de
modo que localice la ubicacién actual por cuadrantes y cada 10 segundos que compare y no sean
iguales, se activara la funcién avanzar, que desplegara el movimiento de las llantas, a determi-
nado angulo, el cual se calcula en las funciones mag, transformation, vector length stabilasation,
getHeading, tiltCompensate, correctAngle, calibrate, donde se implementa el filtro complemen-
tario y kalman a los datos proporcionados por el acelerémetro, giroscopio y magnetémetro, para
la eliminacién de ruido y errores estadisticos.

Finalmente, el algoritmo se completa cuando latitud y longitud actual han logrado ser iguales
a latitud y longitud inicial, lo que se define como que el picosatélite ha vuelvo a casa. Para saber
mas, se anexa el cédigo en el Apéndice A.

18 ESTACION TERRENA

Hasta el momento solo se ha hablado del diseno de los elementos que compondran al picosatélite,
sin embargo, en esta seccién se discutird el diseno de otro componente sin el cual no se podria
lograr su propdsito, ya que como en los sistemas satelitales reales es necesario establecer un
enlace a tierra, con el objetivo de permitir una comunicacion directa con el satélite para mandar
o recibir informacién, este elemento es conocido como estacién terrena.

Una pequena comparativa es que los sistemas satelitales reales con gran capacidad de trafico
son respaldados con grandes redes de antenas asociadas cuya infraestructura se llama telepuertos
que incluye sistemas de antenas, edificios para oficinas e instalaciones para equipos de cémputo,
como funcién de apoyo para la misién, equivales a lo que en un satélite constituye su plataforma
o bus.

La estructura mas compleja y reconocible de los telepuertos son las antenas pesadas con
sistemas de seguimiento, como la que se muestra a continuacién:
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Figura 45: Telepuerto de SATMEX, México.

Ademas, las estaciones terrenas, cuentan con un edificio o drea central de equipos interconec-
tados entre si, donde se controlan todas las operaciones y se hacen las conexiones de interfaz y
el encaminamiento de seniales de mando remoto. -3-

Figura 46: Centro de control satelital del SATMEX.

Por otra parte desde el punto de vista educativo, los picosatélite CanSat simulan esta tec-
nologia mediante el uso de antenas de radiofrecuencia de menor tamano, generalmente moédulos
inalambricos que permiten enlazar dos sistemas, mediante comunicacién serial, colocando uno
de estos médulos dentro del picosatélite.

Mientras que se coloca otro modulo conectado via USB a un dispositivo de computo que
simulara el edificio de operaciones. Por lo que la funcién de este médulo es recibir los datos que

manda su par dentro del CanSat, bajo los siguientes requerimientos:

e Ancho de banda apropiado
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Antenas omnidireccional

e Frecuencia de operacién idéntica en transmisor y receptor.

Computadora para el almacenamiento y andlisis de datos.

Antena de comunicacién

Transceptor USB

Dichos requerimientos se utilizan para disefiar el grafico siguiente:

~—
) s ,
xBee COM r— ﬁ’_‘
CANSAT
D . q E
USBE CONNECTION . -
ELACK BOX COMPUTER
. @

Figura 47: Diagrama de la estacién terrena.

La figura 47 muestra que posterior a la recepcién telemétrica en la computadora, se procede
a la interpretacion de datos, mediante el uso de software especializado, Matlab, Labview, Pro-
cessing, etc. Con el fin de que el usuario procese los datos y obtenga de forma visible, gréafica y
presentable la informacién recolectada de su misiéon propuesta.

Por lo tanto, la estacién terrena, que se encuentra dentro del subsistema de comunicacién,
es parte crucial de la misién ya que le corresponde recibir los datos telemétricos, visualizarlos
y procesarlos en una interfaz que permita la apreciacién los resultados durante las diferentes
etapas de la misién como el pre-lanzamiento, el ascenso, despliegue, descenso y aterrizaje.

Para realizarse se opto programacion por bloques en Labview, donde se implementa el pa-
quete NI-VISA de National Instruments para habilitar los puertos e interfaces de comunicacion
con Arduino.

Para utilizarlo, primeramente debe tenerse nuestro sistema ya programado, de modo que
se continuo con la programacién grafica, donde cada bloque que se empleara del paquete de
Arduino instalado en Labview representa una funcién tal cual del lenguaje y cada entrada del
bloque en Labview representa los parametros de entrada para dicha funcién.

Para facilitar esta tarea se utilizo del VI Package Manager, LabVIEW Interface for Arduino,
ya que permite manipular nuestra placa Arduino desde LabView, por lo que se puede ver en
la imagen 48 primeramente se abre la comunicacién serial en un ciclo, que se repite con un
temporizador cada 2 segundos, luego se define la senal obtenida del sensor y se separa en sus
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tres mediciones, las cuales se obtienen como un valor que se despliegara en la interfaz grafica

final.

VISA resource name

& & [Ex [2EF]
WISH E-:'E::Ell H == |pstr H
L0
[LLTT Bytes at Portk £ v

Figura 48: Diagrama por bloques de la interfaz de la estacién terrena.

El diagrama de bloques anterior, nos proporciona la interfaz que se muestra en la 49
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0 | 0 0
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40- g{‘/“\‘\ 1000 1000-
20- ’ -

- 00~

0- z
.D_'

VIS4 resource name

W -] r |]

. Stop

Figura 49: Diseno de la interfaz de la estacion terrena.

La cual muestra todos los valores de manera amena para el usuario como un tablero de
control y se vera en uso en la fase de pruebas y resultados.

19 SISTEMA DE DESCENSO

El descenso lento y controlado de un CanSat es una parte crucial para la toma de datos, ya que
del sistema de descenso dependera que tan prolongada serd la toma de datos en el aire. Esta
etapa empieza desde la separacién del sistema de lanzamiento hasta que hace contacto con el
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suelo.

Por lo tanto se propone emplear un paracaidas cuyo propdsito serd reducir la velocidad del
descenso y proteger de un brusco impacto al sistema CanSat, por lo cual se buscaria cumplir
con los siguientes requerimientos:

e FEl sistema debe poder descender de manera controlada un peso de al menos 500 g y como
maximo de 1 kg.

e El dispositivo de descenso no debe ser més pesado que la carga.
e El paracaidas debe poder recudir la velocidad de descenso a al menos 12 m/s.

e El sistema de descenso deberd abrirse considerando una altura maxima de 500 m para
comenzar la caida del CanSat.

e Se debe usar un material resistente para las cuerdas y debe estar cocido con el material
del paracaidas, ya que esta union, podria representar un punto débil.

e Colocar un agujero de derrame, en el centro del paracaidas, para que se libere el aire
excedente y se mantenga el sistema en equilibrio.

e Debe contar con una longitud de cuerda de 1 a 2 pies, de 30 a 60 cm aproximadamente,
entre el paracaidas y CanSat, la cual amortiguara cualquier oscilaciéon del paracaidas al
CanSat.

e Se recomienda utilizar nylon rip stop como el material de paracaidas, debido a su ligereza
y alta resistencia que incorpora hilos més gruesos que impiden que se corran o expandan
los posibles cortes o desperfectos.

19.1 AERODINAMICA DE UN PARACAIDAS

El paracaidas se analizara como un dispositivo que disminuye la velocidad de caidas del CanSat,
el cual funciona bajo la resistencia aerodindmica que propone el desplazarse sobre un fluido,
particularmente el aire. Por lo tanto el paracaidas se convierte en un elemento crucial para la
seguridad de la mision del CanSat, evitando que impacte contra el suelo.

Figura 50: Ejemplo de paracaidas con un sistema CanSat
En esta subseccion se estudiara la caida del CanSat, para lo cual es importante identificar las

fases del descenso, asi como las fuerzas involucradas, a continuacién se presenta esta informacion
en la tabla 26:
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ETAPA DE CARACTERISTICAS FUERZAS COMPORTAMIENTO
DESCENSO DEL DESCENSO INVOLUCRADAS DE LA VELOCIDAD

El CanSat cae en caida Esta sometido a la Su velocidad irfa
LANZADOR | libre, en esos momentos fuerza de gravedad, aumentando al
LIBERA AL | la gravedad tirard de la | compuesta por el peso transeurric el tiemno de
CANSAT lata y la acelerard de todos los sistemas caida P
hacia el suelo. del CanSat.
La forma del
paracaidas abierto
impone resistencia La fuerza de arrastre . .
o , Cuando la resistencia
aerodinamica del paracaidas e .
rmitiend dentr lcanzard el ilibri aerodindmica iguala el
CANSAT pe endo que denmtro ) - alcanzata ¢ equ © peso del CanSat,
de la parte interior del con la fuerza de la . .
CON aracaidas exista una ravedad, en la limitar la velocidad de
PARACAIDAS| resion superior a la d;greccién 07 uesta descenso, por 1o que
ABIERTO P P P ’ reduce su velocidad de
parte exterior, lo que provocado por la , .,
.. h e caida, manteniéndose
equilibra el paracaidas distribucién de
.y . constante
provocando la tension presiones.
de los cordones del
sistema de descenso.
La fuerza de arrastre .
, . La fuerza de arrastre La aceleracion se
del paracaidas continta depende de 1 locidad 1 - locidad
ATERRIZAJE,|  actuando sobre el delfec eS i ave OZ ? vie V: Cet © dy Ye Otc &
ANTES DE CanSat en la direccién © vAnbal y cuando fa | constante de fa clapa
. velocidad es baja, la anterior se vuelve la
LLEGAR AL | opuesta y reduciendo la . .
. fuerza de arrastre es velocidad terminal con
SUELO velocidad de descenso,
. menor que la fuerza de la que llegara el
evitando un brusco
. la gravedad. CanSat al suelo.
impacto contra el suelo.

Tabla 26: Comportamiento de un paracaidas para un CanSat.

A consecuencia de la tabla anterior, se explicaran las ecuaciones presentes en el descenso de
un paracaidas, con el proposito de considerarlas en el disenio de este sistema.

Para lo cual, lo primero que determinara el movimiento del paracaidas son las fuerzas y los
momentos que actdan sobre el. Como lo son la fuerza normal IV, orientada al eje del vuelo, la
fuerza tangencial T, orientada al eje del paracaidas, la fuerza resultante R, la fuerza de levan-
tamiento L y la fuerza de arrastre D.

Todas ellas representadas con respecto al paracaidas en la figura 51. Ademas de representar
la velocidad de caida V y el angulo de ataque del paracaidas (¥

! /”?5/-

Q
3
Figura 51: Fuerzas actuantes en un paracaidas.

Las fuerzas mostradas en el grafico se pueden determinar mediante mediciones en el tinel
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de viento, pero una vez que se conocen T y IN y OC se puede calcular D, mediante ecuacién 4:

D =Tcosa+ Nsina (ecuacién 4)

La ecuacion anterior se considera cuando el paracaidas cae aun determinado angulo de
ataque, pero si este es igual a cero, a = 0 , la fuerza de arrastre se vuelve igual a la fuerza
tangencial, lo cual lo veriamos en un equilibrio de fuerzas de un paracaidas en descenso contante,
como lo muestra la 52. La cual presenta un paracaidas estable en descenso no acelerado, lo que
representa un equilibrio entre la fuerza de arrastre total, D y el peso total de la carga con el
paracaidas W

Dy

Figura 52: Paracaidas estable en descenso no acelerado.

Cuando el paracaidas se encuentra en descenso constante, la fuerza de arrastre total se
obtiene mediante:

Dp+ Dc =Wp + We (ecuacién b)

Lo anterior se puede simplificar en:

Dy =Wy (ecuacién 6)

Donde:

Dy Arrastre total.

W Peso total del paracaidas y del CanSat.

Dp Fuerza de arrastre del paracaidas.

D¢ Fuerza de arrastre del CanSat.

Wp Peso del paracaidas.

We Peso del CanSat.

Para calcular dichas fuerzas se requiere conocer los coeficientes aerodinamicos Cn, Cr, CRr,
Cr vy Cp, cuyos significados son:

e Cn Coeficiente de la fuerza normal.

e Cr Coeficiente de la fuerza tangencial.

66



19. SISTEMA DE DESCENSO FASE B: DISENO PRELIMINAR

o C'r Coeficiente de la fuerza resultante.
o (', Coeficiente de la fuerza de levantamiento.

e Cp Coeficiente de la fuerza de arrastre.

En este caso en particular, donde la carga tiene forma de una lata, la fuerza de arrastre
del CanSat sera despreciable en comparacién con la mayor fuerza de arrastre producida por el
paracaidas, el cual se obtendra con la ecuacién 7:

(CpS)p

Pr="om

(ecuacién 7)

Donde:

Cp Coeficiente de arrastre del paracaidas.

2

S Area superficial del paracaidas en m

p Densidad del aire en Kg/m3

V Velocidad de descenso en m/s

Para fines de diseno, se busca construir un modelo de descenso que nos permita obtener una
velocidad determinada, para lo cual se pueden combinar la ecuacién ecuacién 6 y ecuacion 7
para obtener una despejada para la velocidad vertical de descenso en la ecuacién 8:

2
V=4 SCI/I;T;) (ecuacién 8)

La ecuacién 8 representa la ecuacion en su forma basica, pero si queremos un resultado mas
apegado a la realidad, también se puede expresar esta ecuacién para cualquier altitud, como en
la ecuacién 9 donde el subindice presente en Cpg y po simboliza las condiciones al nivel del mar
y p la densidad del aire a una altitud en especifico.

2 1
V= Wr (ecuacién 9)
SCpopo \/p/po

En lo que respecta al coeficiente de arrastre Cp se ha utilizado en algunas ecuaciones, pero
no se ha indagado en el, por lo cual en este momento se definird mas detalladamente como: una
cantidad adimensional que se usa para cuantificar el arrastre o resistencia de un objeto en un
fluido (como el aire en este caso) y de la geometria del objeto (el paracaidas del CanSat).

Este coeficiente se suele obtener mediante experimentacién, por ejemplo en un tunel de
viento o por la prueba de gota, donde se determina la medicién de la fuerza de arrastre a cierta
velocidad o presién dindmica, para lo cual se utilizaria la ecuacién 10:

Dp

“r="4p

(ecuacion 10)

En la cual:

e Dp Fuerza de arrastre del paracaidas en Newtons(N) .
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e A Area del paracaidas en m? .

e P Presién dindmica sobre el paracaidas en N/m? .

Sin embargo la ecuacién 10, solo es capaz de brindar un Cp aproximado, para determinarlo
se tienen en cuenta factores como:

e Velocidad vertical de descenso.

Area de la superficie del paracaidas.

Patrén de flujo del aire alrededor del paracaidas.

Forma del paracaidas, entre los mas comunes que se encuentran: plano, semiesférico, cruz,
hexagonal, octagonal y ram air.

Longitud de las lineas del paracaidas.

Por ejemplo, como se explico en la figura 51 debido a la naturaleza deslizante de un paracaidas,
este puede tener tanto un componente vertical como uno horizontal, provocando que en lugar
de descender hacia abajo como suele idealizarse, en la vida real descendera con un angulo, com-
puesto por una fuerza de levantamiento y otra de arrastre que reduciran la velocidad de descenso
y en consecuencia también el Cp.

Por ultimo, cabe mencionar que la permeabilidad del paracaidas no afecta el coeficiente de
arrastre, siempre y cuando la tela no tenga una rigidez o porosidad excesiva, ya que con el
aumento de esta ultima, el Cp se vuelve nulo, debido a la influencia del nimero de Reynolds,
ya que el flujo de aire atravesaria los poros de la tela.

Para resumir esta seccién, en base a la teoria representada, se pueden resumir los siguientes
puntos del funcionamiento del paracaidas:

e La velocidad de descenso del CanSat, depende del arrastre que genere el paracaidas para
equilibrar la fuerza de gravedad.

e El paracaidas se abre debido a la diferencia de presiones en su interior y exterior, conocida
como presion dinamica.

e El didmetro del paracaidas, determina el area sobre la que actia la presiéon dindamica.
e La fuerza de arrastre del paracaidas debe ser mayor que la presién dinamica.
e La velocidad de descenso depende de la geometria del paracaidas

e La presién dindmica es una funciéon de la velocidad y la densidad del aire, que a su vez
depende de la altitud y de la temperatura.

19.2 DISENO DEL PARACAIDAS

Antes de comenzar la construccién del paracaidas, lo primero es calcular las dimensiones de la
superficie que necesitara el paracaidas para cumplir con los requisitos.

A primera instancia se plantea que cuanto més grande sea el paracaidas, més lenta serd la
velocidad de descenso del objeto, pero un diametro muy grande provocaréd que el CanSat tarde
mucho en caer al suelo y pueda desplazarse a kilometros de distancia de la zona de aterrizaje,
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debido los efectos del viento, lo cual procura evitarse.

Ahora para generar aproximaciones de disefio, lo primero que se considera es el equilibrio
generado por la interaccién que de W v Dp mostrado en la 52 donde se aprecié que el peso
jala y acelera al CanSat hacia el suelo, lo cual puede expresarse facilmente como:

Wr=m-g (ecuacién 11)

Mientras que la fuerza de arrastre total Dy, se le puede dar el valor de la fuerza de arraste del
paracaidas Dp, debido a que es la que actia en el CanSat, en direccion opuesta, disminuyendo
la velocidad, por consiguiente es importante recordar que esta depende de la velocidad, lo cual
se puede expresar mas claro con la ecuacion siguiente:

Dp=05-Cp-p-A-V? (ecuacion 12)

Todas estas variables ya han sido utilizadas con anterioridad, asi que solo las recordaremos
brevemente:

e Dp Fuerza de arrastre del paracaidas en Newtons(N) .
e Cp Coeficiente de arrastre del paracaidas.

p Densidad del aire en Kg/m3 .

A Area del paracaidas en m? .

e V Velocidad descendiente del CanSat en m/s .

Como se puede observar esta ecuacion involucra el area, la cual es importante para conocer
las dimensiones de las que se deberd construir el paracaidas, por lo que recordando la ecuacién 6
cuando la aceleracién es cero, se pueden igualar la ecuacion 11 y ecuaciéon 12 a modo de obtener
la ecuacion 13:

m-g=05-Cp-p-A-V? (ecuacion 13)

Y en consecuente, despejarla para el area:

A= 0.5- gj)‘.gp V2 (ecuacién 14)
O para el didmetro:
4-1m -
¢ = \/77 05 - énfD .gp_ V2 (ecuacién 15)

Una vez que se han generado estas ecuaciones, se resolveran para los requerimientos necesarios,
que se recapitularan a continuacién:

e Se requiere una velocidad de descenso de aproximadamente 12 m/s.

e A este punto, se cuenta con la estructura y la placa disefiada, por lo que se conoce el peso
de ambas a .420Kg.

e Se tomara como valor de la gravedad 9.81m/s? .
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19. SISTEMA DE DESCENSO FASE B: DISENO PRELIMINAR

e Mientras que el valor de la densidad empleado se calculara para demostrar que este de-
penderd de las condiciones climatologias donde se realice la experimentacién:

P=gT (ecuacion 16)

En dicha ecuacién se emplearan los valores:

— P Presion en Pascales tomada en la ciudad de Tijuana como 101400Pa.
— R El valor de la contante de los gases, se considerara con el valor ideal de 287.J/ K¢° K.

— T Temperatura en grados Kelvin. Para la cual, en el verano de 2018 en la ciudad de

Tijuana Baja California se reporto un temperatura promedio de 26°C', lo equivalente
a 299.15°K.

Obteniendo como resultado de la ecuacién 16 un valor de p = 1.18m/s?
e Se tomara el valor del Cp del grafico siguiente, que encuentra el valor del coeficiente de

acuerdo a su velocidad de descenso, en este caso con la conversién de unidades de 12 m/s
a 39 ft/s, obteniendo un valor de Cp = .68

[

. - . O .;L'_.
4 PR B SNEET B

——

10 15 =0 25 30 40 50 60 70 80 90 100
Rete of Descent (ft/sec, EAS)

Figura 53: Gréfico para la obtencién de Cp apartir de la velocidad del descenso.[56]

Con lo anterior se completan los valores necesarios para calcular el area necesaria para
nuestro paracaidas, por lo que se procede a sustituir la ecuacién 14 y la ecuacion 15, obteniendo
los siguientes resultados para area y didmetro del paracaidas:

A = .0713m? = 713cm?

¢ = .301m ~ 30cm

Dicho didmetro seria valido para un paracaidas-plano, realizado a partir de un circulo cortado
de una sola pieza de tela, que al inflarse genera una forma semi-esférica. Pero en este trabajo se
probara un paracaidas-pabellén debido a que requiere menos tela para producir la forma inflada
semi-eliptica (véase figura 54 ), lo que resulta como una ventaja al reducir peso.
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19. SISTEMA DE DESCENSO FASE B: DISENO PRELIMINAR

(a) Forma semi-eliptica (b) Forma semi-esférica

Figura 54: Formas que adquiere el paracaidas cuando se infla.

Por lo tanto para lograr una forma semi-eliptica, se buscara cumplir la drea mencionada con
la forma de un octagono, por lo que se prosigue ingresando el poligono en una circunferencia
donde sus vértices seran tangentes a este y la distancia desde su centro a cualquier vértice serd
el radio del circulo, R.

Figura 55: Octdgono inscrito en un circulo. Forma deseada del paracaidas

En la ilustraciéon anterior, se muestran dos lineas, cada una originada desde el centro del
circulo extendiéndose hacia un vértice que forman un triangulo isdsceles, ambos representan
los apotemas, y su base es la mitad de la longitud del lado del octdgono. Por lo tanto, si se
dibujan una linea a cada vértice restante se veria facilmente que el octagono esté formado por
8 triangulos idénticos, concluyendo que el area del poligono es solo la suma de las areas de los
tridngulos que lo componen, es decir:

A=8-Ar (ecuacion 17)

Con este concepto establecido, con un poco de geometria se calcularan las dimensiones del
paracaidas, 6sea lado del octdgono (L) y apotema AP. Se comienza con establecer el drea del
tridngulo que forma el poligono, Ar, como sigue: [58]

: Ly AP
sy base 2altum _ (2)2 (ecuacién 18)
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Como se ha razonado anteriormente, un octidgono se compone de 8 tridangulos idénticos,
donde el dngulo subtendido en el vértice central del tridngulo lo llamaremos 61, cuyo valor seria
360°/n. Sin embargo para célculos posteriores, estamos interesados en el angulo entre Ry AP,
por lo que a este angulo lo designaremos 6, y tendréd el valor de 360°/2n o 180°/n una vez
reducido.

A continuacién podemos derivar la expresion para obtener la medida del lado del poligono
L, a partir de conocer el radio del circulo que comprende del octagono:

L
sin(fy) = %
a3 _ L
R 2R
1 o
L = 2-R-sin( 880 ) (ecuacion 19)
Asi como el apotema AP:
AP
cos(f2) = 3
cos( 180° ) = AP
n R
180°
AP = R-cos( 5 ) (ecuacion 20)

Como recordaremos, se obtuvo un ¢ = 30cm y consecuentemente R = 15¢m. Por lo tanto
las medidas del lado y apotema de nuestro paracaidas son las siguientes:

L = 12cm
AP = 1l4em

Las cuales se mostraron redondeadas a su entero mas cercano, para dejar espacio para futuras
costuras. Por consiguiente ahora se cuenta con lo necesario para realizar la fabricacién.
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FASE C: Diseno final y fabricacion

En esta seccién se muestran los disefios finales y los procesos de fabricaciéon de los elementos
fisicos de este proyecto.

20 CONSTRUCCION DEL PBC

Para la construccién de la placa del sistema CanSat, se implementaron los esquematicos dibu-
jados en la fase B para disenar el PCB en el software Eagle-Autodesk, comenzando con ajustar
todos los componentes dentro de las dimensiones de la superficie donde se instalara la placa, un
area de 85 mm X 55 mm, como se muestra:

Figura 56: Placa con los componentes que integran el PCB en el software Eagle-Autodesk.

Lo siguiente trazar las rutas de conexion de acuerdo al esquemadtico, enfocdndose en crear
un disenio estético y sin cruzar las rutas entre si. Para dicho cometido, se ideo el uso de una
placa doble clara, para tener conexiones tanto por la parte de arriba, en rojo, como en la parte
de abajo,en azul, obteniendo el siguiente resultado:
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DO0O00QO0O000O m

Y_RO1

00'ss

Figura 57: Diseno del PCB en el software Eagle-Autodesk.

Una vez completadas las conexiones, se procede a generar los archivos .GBR para recopilar
y almacenar la informacién necesaria para la fabricacién del circuito impreso:

sssssssssssssssese
ssssssssssssennns

(a) Archivo GBR para el lado superior de la (b) Archivo GBR para el lado inferior de la
placa placa

Figura 58: Vistas del PCB en el software Eagle-Autodesk.

Finalmente el modelo de manufactura de la placa es el siguiente:

0QO0o00

dasssesessacaeas
000QQO00QQO0Q0Q0Q00

Q
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20
Q0
o
o
o
)
3, 0

coooo0bepRe

(a) Manufactura de la placa, lado superior (b) Manufactura de la placa, lado inferior

Figura 59: Disefio del preliminar PCB manufavturado.
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21 CONSTRUCCION DE LA ESTRUCTURA

Posterior al diseno del modelo CAD del CanSat en la Fase B se procedio a su fabricacién.

La construccién de la estructura se llevo a cabo en una impresora Ultimaker 3 Ezxtended, que
cuenta con un volumen de impresién de 215 x 215 x 300 mm y permite imprimir material de
soporte en PVA| lo cual fue implementado en esta impresién para evitar que se deformara la
forma cilindrica del CanSat debido al calor de la impresién.

(b) Manufactura de la estructura, vista superior

Figura 60: Manufactura del modelo 3D de la estructura del CanSat.

22 CONSTRUCCION DEL PARACAIDAS

En este apartado se implementaran los requerimientos y calculos de diseno realizados en la
seccion de Sistemas de Descenso pertenecientes a la Fase B.

Antes de comenzar, se recalcara que se logro conseguir el material recomendado por la ESA,
para la fabricacion de paracaidas, nylon rip-stop, el cual se utiliza comunmente para chamarras

impermeables y paraguas.

Una vez definido el material el proceso de construccién comenzé, dibujando un patrén del
triangulo isésceles disenado en la Fase B, cuyas medidas fueron 12 ¢m de base y 14 c¢m de altura.
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Figura 61: Patrén del triangulo diseniado para formar el paracaidas.

Luego con el patrén se cortan siete tridngulos mas, que se marcaran sobre la tela, para
proceder a cortarlos y confeccionarlos formando la figura de un de un octagono, como se muestra
en la siguiente imagen.

Figura 62: Octagono confeccionado para un paracaidas.

En este punto es importante inspeccionar la confeccién de cada una de las equinas del
octiagono, porque en cada una de ellas se sujetaran las cuerdas del paracaidas. Para lo cual se
ideo la manera mas oportuna de brindar soporte en la cuerdas pero evitar el desgarre de la tela
por el peso de la carga, tomando como opcién utilizar ganchos metélicos cocidos a las puntas
del paracaidas.
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Figura 63: Ganchos para sostener las cuerdas del paracaidas.

Una vez colocados los ganchos metélicos, se procede a cortar las cuerdas, las cuales de acuerdo
a los requerimientos se sugiere que tengan la longitud de dos veces el didmetro del paracaidas,
lo que es aproximadamente a 4 veces la apotema de nuestro octdgono, con lo que obtenemos
unas cuerdas de 56 c¢m, pero dejaremos a 60 para efectos de unién y costura.

Por ultimo ajustamos las cuerdas en los ganchos y finalizamos obteniendo el paracaidas,
hecho a medida para la misién, como resultado.

Figura 64: Paracaidas terminado.
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23 ENSAMBLE E INTEGRACION

En esta seccién se muestra la integracion de todos los componentes con la estructura.

Por lo que se soldaron los componentes a la placa PCB, se conectaron todos los respectivos
cables y se realizaron los montajes pertinentes, obteniendo como resultado lo siguiente:

(a) Ensamble del CanSat, vista frontal

(b) Ensamble del CanSat, vista superior

Figura 65: Manufactura del modelo 3D de la estructura del CanSat.
Como se puede visualizar en las imagenes anteriores y mas concretamente en una vista

lateral, se anadieron dos el elementos que no estaban considerados en el diseno inicial, pero que
hicieron falta, como lo es una tercera rueda estabilizadora y proteccién para las llantas.
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Figura 66: CanSat vista lateral.

24 PRUEBAS DE INTEGRACION

Como se ha mencionado a lo largo de este estudio, se pretende que los CanSat apeguen su
metodologia de desarrollo a la de los satélites reales, los cuales de hecho, son dispositivos con
condiciones de operacién extremas debido a que se someten a los cambios del ambiente espacial,
altos niveles de radiacion, en conjunto con cambios bruscos de las condiciones. Ademas de las
fuerzas externas que debe soportar en su lanzamiento para colocarse en Orbita.

Por lo que debe asegurarse el correcto funcionamiento del satélite en todos los sistemas de
operacién durante el lanzamiento y tiempo de la mision, para lo cual se realizan diversas prue-
bas en Tierra, que simulan algunas de estas condiciones, como lo son las siguientes: pruebas de
vibracién, ruido, impacto directo e indirecto, temperatura, radiacién, comunicacion, entre otras.

Los costos de estas pruebas son altamente elevados, ya que se requieren laboratorios muy
especializados. Pero para nuestros objetivos una vez que todos los sistemas se conectaron den-
tro del CanSat, se procedera a realizar las pruebas de integracion que son posibles para nuestro
sistema: comunicacién, vibracion, fuerza centrifuga y impacto directo.

24.1 Prueba de comunicacion

Se comienza con la prueba de comunicacién, para poder realizar las otras pruebas con el sistema
encendido y transmitiendo datos.

Para realizarlo, se procederé a utilizar el programa XCTU de DIGI-CONNECTIONS, provee-
dores de los XBEE, el cual se utliza para programar y definir transmisor y receptor de ambos
modulos utilizados en este proyecto, por lo que mediante la consola incluida, se realiza una
comunicacion de prueba entre ambos, visible en la imagen siguiente:
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o] X
KCTU  Working modes  Tools  Help

iy B >
: M o HEco koY D N
B Radio Modules [5: Y2 R4 x] -0013A2004158845D
Name: [} < e
Function: ZIGBEE TH Reg ﬁli E ‘ u: ) O ™ Byles..ZZ
Port: COMI3 - 9600/8/N/1/N - AT (2] Close  Record Detach RocBytes: 20
MAG: 0013A2004158845D (+]
Concltos 00000
prueba 78 72 75 65 62 61 6D
RECEPTOR 52 45 43 45 5@ 54 4F 52 @D
coordindor 63 6F 6F 72 64 69 6E 64 6F 72 8D
PRUEBA EXITOSA 58 52 55 45 42 41 20 45 58 49 54 4F 53 41 6D
Send packets (& NE N x] Send a single packet
Name Data (+] G
(&) send sequence
) Transmitinterval (ms): 500 <
e —
O | Olisepiaiesy
Start sequence

H QO Escribe aqui para buscar t * - Escritorio

Figura 67: Prueba de comunicacién.

En la imagen puede observar como dos médulos Xbee, en este caso conectados a diferentes
computadoras, se comunican entre si, lo cual puede justificar la comunicacién como comprobada.

24.2 Prueba de vibracién

Cuando se lanza un satélite a 6rbita, el cohete lo somete a fuerzas vibratorias bruscas que
podrian propiciar alguna falla en las conexiones y por lo tanto en la funcionalidad. Por lo que
una prueba de vibracién es requerida para simular las diferentes frecuencias y modos de vi-
bracién que pueden presentarse durante todas las etapas de lanzamiento, para inspeccionar el
comportamiento de la estructura y las zonas mas propensas a danos, asi como las condiciones
de la tornillero y piezas de ensamble.

Dicha prueba para los satélites se hace en una mesa vibratoria certificada para proyectos
espaciales, pero para objetivos de probar el modelo CanSat de esta investigacion, se simplificara
a simular esta prueba agitando repetitiva y agresivamente al sistema con el fin de comprobar las
conexiones y posicion de los componentes. Como se muestra en la imagen siguiente, la prueba
se realizo por al menos 3 minutos y transmitiendo.

Figura 68: Prueba de vibracién al sistema integrado.
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24.3 Prueba de fuerza centrifuga

La siguiente es la prueba de fuerza centrifuga, debido a que todos los satélites son expuestos este
tipo de fuerzas cuando son lanzados desde la Tierra hasta llegar a su o6rbita de destino, durante
el cual el satélite deberia evitar dafios en su estructura, electrénica y estructural.

En este satélite educativo también se recrea este tipo de fuerza como se muestra en la
imagen debajo, utilizando una cuerda que este sujeta a la estructura del satélite con movimientos
giratorios por al menos 3 minutos encendido.

Figura 69: Prueba de fuerza centrifuga en el sistema integrado.

24.4 Prueba de impacto

Por ultimo la prueba de impacto mecénico que someterd al satélite a diferentes impactos fisicos,
como cuando despeja sus componentes o es golpeado por algin objeto en el espacio.

Para simular esta prueba en el CanSat, se coloca en una superficie rigida y se procede a
golpearlo con un maso para simular las vibraciones externas y posibles golpes, al menos 10
veces, mientras esta encendido y transmitiendo. Posteriormente se comprueba que todos los
componentes se encuentren en buen estado y se prosigue.

Figura 70: Prueba de impacto directo en el sistema integrado.
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25 PRUEBAS EN ANSYS

En esta seccion se realizara las pruebas de deformacion y esfuerzo, mediante el analisis del com-
portamiento que experimenta la estructura del CanSat tipo ComeBack, disenado en este trabajo,
utilizando el método de elemento finito por medio del software computacional ANSYS. Con el
fin de prevenir la respuesta de la estructura durante el lanzamiento y desarrollo de la misién del
CanSat.

Para lo cual primeramente es primordial conocer las propiedades fisicas del material que
vamos a analizar, en este caso dcido polilactico, también conocido como PLA. El cual se eligié
debido a que ofrece una buena resistencia a la traccién y calidad superficial, facilitando la im-
presion de piezas de alta resolucién, por lo que es globalmente utilizado para herramientas,
proyectos y prototipado de modelos.

Siguiente, se procede a indagar las caracteristicas en la ficha técnica proporcionada por el
proveedor del material, el cual fue PLA Silver Metallic RAL 9006 Ultimaker.

En este caso en dicha ficha, se encuentran las siguientes caracteristicas del rollo del filamento:

CARACTERISTICA VALOR

Didametro del filamento | 0.285 cm
Masa del filamento 350 g
Longitud del filamento | 4400 cm

Tabla 27: Caracteristicas del filamento PLA-Ultimaker.[60]

PROPIEDADES MECANICAS VALOR |
Médulo de elasticidad a la traccién 2346.5 MPa
Esfuerzo de traccién a la deformacién | 49.5 MPa
Esfuerzo de traccién a la rotura 45.6 MPa
Resistencia a la flexién 103 MPa
Moédulo de flexion 3150 MPa
Modulo de Poisson 0.33
Gravedad especifica 1.24

Tabla 28: Propiedades mecanicas del filamento PLA-Ultimaker.[60]

Una vez que se tienen los valores de las caracteristicas del PLA, se proporcionan en la seccién
de Engineering Data del software, relacionandolo para las pruebas de deformacion y esfuerzo de
la estructura los valores prioritarios a proporcionar son densidad, modulo de elasticidad, radio
de poisson y esfuerzo a la traccion, los cuales se tomaron de la tabla 28.

Sin embargo en tabla no se proporciona el valor de la densidad del material, necesario para
las simulaciones en ansys, pero se encuentra el valor de la gravedad especifica Gravedad gspeci ficas
a partir del cual se puede obtener dicho valor faltante, considerando la densidad del agua como
Pagua = 1,000K g/ m3, en la siguiente ecuacién:
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Gp = Psustancia (ecuacion 21)
Pagua
Psustancia = (GravedadE) ’ (pagua)
ppra = (1.24)-(1,000Kg/m?3)
ppra = 1,240Kg/m?® =1.24g/m?

Sin embargo, se puede comprobar este valor, mediante otras caracteristicas del filamento,
igualmente proporcionadas por tabla 27, aplicadas para deducir la siguiente proxima ecuacion:

m m m

VoS (m-r2)-1

PPLA = (ecuacién 22)

Recordando de la tabla 27:

e m es la masa del rollo de filamento m = 350g.

V corresponde al volumen.

S la area de la seccién transversal del filamento.

[ es la longitud total del filamento [ = 4400cmg.

r es el radio de la seccién transversal del filamento, de .285 cm.

Con lo anterior se procede a sustituir en la ecuacién 22 como sigue:

m
PPLA — m
3509
PPLA = (7 7(285)2) - (4400cm)
3509
PPLA = 980.69
prra = 124g/m?

Ademas se pueden verificar dichos valores de densidad del material obtenido en un con un
articulo publicado por la NASA ”Fabricacion aditiva y caracterizacion de PLA que contienen
refuerzos de metal” [61] y ”Optimizacion de propiedades mecdnicas del PLA en corte” del de-
partamento de ingenierfa mecdnica y aeroespacial de la Universidad Central de Florida. [62]

Prosiguiendo con el anélisis del CanSat tipo ComeBack, la geometria incluird la estructura,
las llantas y los dos motores, contenidos en un volumen de 355 ml, con 6 cm de didmetro por 12
cm de altura. Ademas el modelo fue simplicado omitiendo elementos de unién y sensores, debido
a que se consideran conectados sin movimiento relativo, por el agarre de los pines, tornilleria y
soldadura.

Por consiguiente, se inicia retomando el diseno de la estructura del CanSat, elaborado en la

FASFE B FEstructura del satélite CanSat con el software asistido por computadora PTC-CREO
y posteriormente se importa la geometria en ANSYS.
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(a) Geometria sin solidificarse (b) Geometria solida

Lo siguiente es elegir el tipo de mallado adecuado para esta forma, para la cual se toma la
eleccion de utilizar elementos tetraédricos y una relevancia de mallado de 50. Ademas de un
control de tamano adaptativo y curveado en zonas especificas, como se muestra en la siguiente
figura:

Figura 71: Mallado de la geometria de la estructura del CanSat.

Con los pasos anteriores se procede al analisis estatico de la estructura para realizar el estudio
de los esfuerzos, deformaciones y factor de seguridad durante la misién del CanSat. Para lo cual
se considera una aceleracion de 300 Newtons en direccién vertical negativa correspondiente a los
30 g aproximadamente que proporcionara un cohete en el lanzamiento, dicha fuerza la podemos
ver en la figura 72 etiqueta con la letra A, con el fin de estimar los esfuerzos de tension y la
compresién que soporta la estructura.
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Figura 72: Fuerzas y restricciones aplicadas a la estructura del CanSat.

Ademas se le anade una restriccién de empotramiento fijo en la parte inferior del CanSat,
en otras palabras en una de las llantas para considerar el efecto de la caida postlanzamiento,
etiquetada con la letra B, en la figura 72 . Y por ultimo e igual de importante se incluye el
efecto de la fuerza de gravedad que actuara sobre la estructura en direccién vertical negativo -X
durante el descenso, con la correspondiente letra C.

Una vez asignadas todas las fuerzas y condiciones para el analisis, se procede a realizar el
analisis numérico, para proporcionar los resultados presentados a continuacion.

Mientras que el valor maximo de desplazamiento presentado es de .000764 mm. Este valor del
desplazamiento se presento en la regién de aplicaciéon de la fuerza, por lo que que los componentes
internos del satélite no presentan ningun tipo de esfuerzo y deformacion a causa de la fuerza
estatica aplicada, sin embargo, la estructura cilindrica de la lata de refresco es la que recibe
y soporta la fuerza axial aplicada, por lo que se implementara un amortiguador de esponga o
espuma sobre las llantas.

Figura 73: Resultados del andlisis de deformacion.

En la primera bajo esta condicidén la regién de mayor concentracién de esfuerzos se presenta
Unicamente en la zona superior de la geometria cilindrica de la lata con un valor maximo de
166.26 MPa actuando a compresion,
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A: CanSatComeback

Equivalent Strass

Type: Equivalent (von-Mises) Stress
Unit: Pa

Time: 1

11/15/2018 7:35 AM

1.1604e8 Max
1.0315:8
9.0257e7
7.736deT
644727
515797
3.8687e7
2.573eT
1.2902e7
9062.7 Min

Figura 74: Resultados del andlisis de esfuerzos.

A partir del esfuerzo total obtenido sobre la estructura se buscara el factor de seguridad que
mide cuanta carga adicional mas alla de lo planeado podré soportar el diseno, para comparar
la resistencia y la confiabilidad del modelo. Dicho factor de seguridad SF' se calcula mediante
el méximo esfuerzo de Von Mises oj;4x v el valor de esfuerzo de traccion a la deformacion del
material orp, relacionados mediante la siguiente ecuacién:

SF — OMAX

=2.15 (ecuacién 23)
oTD
Mismo resultado que puede verse en la simulacién de en siguiente figura, donde se muestra
la distribucién de dicho factor a lo largo de la estructura:

A: CanSatComeback
Safety Factor

Type: Safety Factor
Time: 1

11/15/2018 7:36 AM

15 Max
0

2.1544 Min

Figura 75: Resultados del andlisis del factor de seguridad.

Por lo que finalmente este ultimo resultado presenta que una estructura con un factor de
seguridad de exactamente 1 admitird solo una vez la carga para la cual se diseno, cualquier peso
adicional hara que la estructura falle. Sin embargo cuando una estructura presenta un factor
de 2, como es este caso, significa que podra con el peso planeado e incluso el doble de dicha carga.



FASE E: Resultados y
mantenimiento

En esta seccién se muestra la instrumentaciéon completa de los sistemas, para lo cual primera-
mente se procede a calibrar el sistema.

Para lo cual se comienza cargando a la placa Arduino un cédigo unicamente para leer los
valores del magnetémetro a través del puerto serie con una velocidad 9600 bps, transmitiendo
los datos en formato de cadena asi: X, Y, Z.

Una vez que se ha cargado dicho cédigo a la placa, se continua con el programa MagMaster
que utilizaremos para la calibracién del magnetémetro y obtener la matriz de transformacién y

bias del movimiento. Una imagen de dicho programa se muestra a continuacién:

Magnetometes D evice

Sesial Podt: | Close 2]
Az M Az
o Y z x Y z
Pair 0* [ 2 | Peinto: | ?
Point 180° [ 7 | Pent180" | ?
Az T+ Bz Y-
4 Y z i i z
Poirk 0 [ =2 | Paint0r | ?
Paint 180" [ 2 | Peint180" | ?
Axis 2+ Az £-
- H i Z - - w y z -
Poirk 0 [2]] [ Ponto" | da
Paint 180" [ | Port180° | ?

Calculate Transtomation Matriv and Bias

Transforrnation b atrs Bias miiarnatior

M11'| IM12'| ng'l ] E"'| | How to Use the Results
Mz1=| | hz2=| | Mz3=| | ] |
M31=| IM32=| ]H33=| l Bz=| | How to Usze the Progiam

Figura 76: Programa MagMaster utilizado

Luego se procede a llenar cada uno de sus recuadros, con los valores del magnetémetro que
proporciona el puerto serie que son enviados desde el arduino. La idea es definir las posiciones
del sensor respecto a sus ejes. De modo que una vez se encuentre llenado, nos calculara la matriz
de transformacién y bias que requerimos para colocar en el codigo principal.
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Magretometes Device

Serial Post: | Close E
Aui Ho g ¥
b Y z ® Y z
Point 0" 639 152 a2 [ Pointe | BE3 113 &0 |2
Faint 180" £70 69 Af[ 2] | Pentrer | BO5 €0 a0l |2
Aais T+ PN
® v d - ® 'y z -
Puint " 43 788 A7 (2] | | [ Pointo | 19 525 74| 2
Point 180" 34 789 408 [ 2 || | | Pemti8D | 48 520 %8 | ?
s 2+ Az -
- # Y Z - - % ¥ il -
Fairt 0° 4 4145 53%) 7 ]| |[ Pomo: | 43 37 GINED
Faint 180° B4 -198 27| [ 2| [ Parttgn | 24 126 507 | 2

Calculate Transfomation Matrix and Bias

Transfoomation M atne Biaz rifonmatior

M11=(087 | M12«[0007 | m13«[0001 | Bxa|23315 | by b s e
M2i=[0018 | M22=[0974 | mM23=[0088 |  By=[113.405 |

M31=[001 | M3-[0018  |M3:[T12 | | Be-[635 | AT e

Figura 77: MagMaster despues de obtener las matrices requeridas.

Una vez que el sistema se encuentra calibrado y estabilizado, se pide en el cédigo que uni-
camente muestre los valores de las variables principales de la misién, temperatura, presién y
altura. Por lo que una vez transmitidas es posible visualizarlas en la interfaz grafica de Labview.

Temperatura *C Presion Absoluta mBar Altura M

r a r a

100- 2000-
%0 1500 :
: 400 600 '-
B0~ 200 800 :
40 0 1000 1000-
20-
: 500
D_

VISA resource name

%lcoma - . -

T: 26.82 P: 989.78mb A 20 |J

=

-

. Stop

Figura 78: Intefaz en la adquision de datos, temperatura, presién y altura.

Por ultimo los valores resultados de cada variable pueden ser almacenados y posteriormente
procesados en Matlab para graficarlos como se muestra para la temperatura como ejemplo en
la imagen siguiente:
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Figura 79: Gréfica de temperatura en Matlab.
realizo con las graficas de presién y altitud respectivamente.

Prueba de Presion

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Nimero de muestras

Figura 80: Gréfica de presién en Matlab.
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Prueba de Altitud
2015

201
*

Metros

2005

12 14 16 18 20

200
0 2 4 6 8 10

Nimero de muestras
Figura 81: Grafica de altitud en Matlab.

Como podemos ver en la grafica del altitud, en las muestras se pueden encontrar mediciones
erréneas, propias de la presicion del sensor, pero puede corregirse con una curva de regresion,
yva que la mayoria de los puntos corresponden a una curva descendiente.
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26 CONCLUSIONES

En resumen, como conclusién a mi tema “propuesta de diseno del hardware de un picosatélite
CanSat de condiciones ambientales y sistema comeback” es pertinente decir que es posible uti-
lizar este estudio como metodologia educativa para realizar otros picosatélite con sistema Come-
Back, asi como motivar alumnos para participar en las competencias con sus picosatélite de
diseno propio.

Especificamente esta propuesta resulta funcional, como se puedo apreciar en la fase E, de
resultados, donde se mostré que el PCB aqui disenado opera efectivamente con el cédigo, por lo
que se puedo obtener provecho de todos los sensores utilizados, cumpliendo con la misién gen-
eral de enviar datos sobre las condiciones del sistema, particularmente la temperatura, presién
y altitud, como se demostré con una interfaz grafica en Labview. Al igual que el movimiento del
picosatélite, marcando su ruta y angulo, mediante la aplicacién de filtros para minimizar errores
y ruido, hasta su regreso al punto de inicio, definido como el punto de regreso a casa, por ello el
nombre de sistema ComeBack.

Por lo tanto, de acuerdo a mis variables correspondientes a las condiciones ambientales, pre-
sentadas en la interfaz grafica de Labview, puedo acreditar la mision general y el movimiento del
sistema ComeBack, atestigua la misién secundaria. Con lo cual he comprendido como la esencia
del desarrollo de un proyecto espacial, ya que este proyecto me reto y mejoro mis habilidades en
investigacién, cotizacion de materiales, disefio de placas electrénicas, disefio de estructuras, pro-
gramacién e instrumentaciéon de sensores MEM'’s, entendimiento de proceso de senales, diseno
de interfaces graficas, calculos y diseno de paracaidas y analisis computarizado de estructuras.

Aunque tuve problemas con la velocidad de operacion del sistema ComeBack, ya que debido
los nimeros cédlculos que debe procesar el Arduino y el bajo ampere que manejan las llantas,
este se mueve relativamente lento, pero con este altibajo, tuve la posibilidad de experimentar
con el sin que se extraviara.

Por ultimo, aprendi que esta tecnologia se puede implementar en lugares remotos y puede
procederse como trabajo futuro lanzar el picosatélite en un cohete o dron, para continuar la
investigacién a un nivel mas alla. Para aplicar mejoraras, resultara indispensable realizar el lan-
zamiento fisicamente para adaptar la estructura, que por efectos de extensién de la investigacion
no se realizé, pero ampliaria nuestro conocimiento del tema.
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APENDICE A

#include <Wire.h>

#include <ADXL345.h>
#include <HMCH883L . h>
#include <SoftwareSerial .h>
#include <SFE_BMP180.h>

SoftwareSerial gpsSerial (11,12);
HMC5883L compass;

ADXL345 accelerometer;
SFE_BMP180 bmpl80;

double PresionNivelMar = 1013.25;
const int sentenceSize=80;

const int motor_izql = 5;
const int motor_izq2 = 4;
const int motor_derl = 13;
const int motor_der2 = 6;

int num_sat=3;

int a=0,band=0,sat=0,band2=0,band3=0,al1=0;
int velocidad;

int pasos;
int p3=0;

int minX = 0
int maxX = 0
int minY = 0
int maxY = 0;
int offX = 0
int offY = 0
int offZ = 0
int minZ=0;
int maxZ=0;

boolean scaler_flag = false;
float calibrated_values [3];
float xv, yv, zv;

float scaler;

float normal_vector_length;
float xx, yy, zz;

float headingl;
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float heading2;

float alp3,distancia;

float tiltCompensate (float xx, float yy, float zz, Vector normAccel);
float correctAngle(float heading);

float correctAngle(float heading);

float noTiltCompensate(float xx,float yy, float zz);

char sentence[sentenceSize];

double la,lal ,lo,lol, co, ca;
double total=0,totall=0,pi=3.1416;
double annn,alp0,alpl,alp2,cadl,copl;

void cuadrante (void);

int angulo(void);

void calibrate (void);

void mag();

void transformation(float uncalibrated_values[3]) ;
void vector_length_stabilasation ();
void movimiento ();

void adelante ();

void atras ();

void parar ();

void izq ();

void der ();

void HOME();

void point ();

void getHeading ();

void grados2();

void calibrate ();

void setup ()

{

pinMode (motor_izql , OUTPUT)

pinMode (motor_izq2 , OUTPUT)

pinMode (motor_derl, OUTPUT);
)

Serial.begin (9600);
gpsSerial . begin (9600);
bmpl80. begin ();

if (laccelerometer.begin())

{
delay (500);

}

while (!compass.begin())

{

delay (500);

}

compass . setRange (HMC5883L_RANGE _0_88GA ) ;
compass . setMeasurementMode (HMC5883L_CONTINOUS ) ;
compass.setDataRate (HMC5883L_DATARATE 30HZ ) ;
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compass . setSamples (HMC5883L_SAMPLES 8 ) ;

}

void loop ()
{

char status;
double T,P,A;

status = bmpl80.startTemperature ();
if (status != 0)

{

delay (status);

status = bmpl80.getTemperature(T);

if (status != 0)

{

status = bmpl80.startPressure (3);
if (status != 0)

{

delay (status);
status = bmpl80.getPressure (P,T);

if (status != 0)

{

Serial.print (” Temperatura: 7);
Serial . print (T ),

Serial .print (7 x D F

Serial . print (” Presmn K
Serial . print (P);

Serial.print (” Milibares , 7);

A= bmpl80. altitude (P, PresionNivelMar );
Serial.print (” Altitud: ”);

Serial . print (A);

Serial . println (” m”);

}

}

}

}

delay (1000);
if (Iband3)
point ();
HOME( ) ;

}

void HOME()
{

gpss ();
movimiento ();
}
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void point ()

{

static int 1 = 0;

do {

if (gpsSerial.available())
{

char ch = gpsSerial.read ();
if (ch !'= "\n’ && i < sentenceSize)
{ sentence[i] = ch;
i++; }

else

{ float lat, lon;

int dd;

float ss;

char field [20];

int grados=0,minutos=0;

double a=0,b=0,c=0,segundos=0;
getField (field ,0);

if (strcmp(field , "$GPGGA”) = 0)
{

getField (field , 7);

sat=atof(field);

Serial . println (" Numero de satelites:”); Serial.println(sat);

if (sat>=num-_sat){
band2=1;

band3=1;

}

if (band2==1){

if (band==0)

{band=1;

Serial.println (" Punto de origen”);
Serial.print (”Lat: 7);
getField (field ,2);
a=atof(field)/100;

grados=a;

b=a—grados;

minutos=(b/60);
c=((bx60)—minutos)*100;
segundos=(c/3600);
total=grados+minutos+segundos;

la=total;
Serial . print (total ,7);
Serial . print (” DF
Serial.print (”Long: 7);

Serial . print (7 =7);
getField (field ,4);
a=atof(field )/100;
grados=a;
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b=a—grados;

minutos=(b/60);
c¢=((b*60)—minutos )*100;
segundos=(c/3600);
total=grados+minutos+segundos;
Serial.println(total ,7);
lo=total;

adelante (); delay (10000);

al=1;

}

1

sentence[i] = ’\0’;
i=0; g
}while (al<1);//do
al=0;

}

void gpss ()

{

static int i = 0;
do {

if (gpsSerial.available())

{

char ch = gpsSerial.read();

if (ch !'= "\n’ && i < sentenceSize)

{ sentence[i] = ch;
{4 }
else

{
displayGPS ();

sentence[i] = "\07;
i = 0; P
}while (al<1);//do
al=0;

}

void displayGPS ()

{

float lat, lon;

int dd;

float ss;

char field [20];

int grados=0,minutos=0;

double a=0,b=0,c=0,segundos=0;
getField (field ,0);

if (stremp(field , "$GPGGA”) = 0)

{
getField (field , 7);
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sat=atof(field);
Serial . println (" Numero de satelites 1:7);Serial.println(sat);

if (band2==1){

Serial.print (”Lat: 7);
getField (field ,2);
a=atof(field )/100;

grados=a;

b=a—grados;

minutos=(b/60);
c¢=((b*60)—minutos )*100;
segundos=(c/3600);
total=grados+minutos+segundos;

lal=total;

Serial .print (total ,7);
Serial . print (” DF
Serial . print (" Long: 7);

Serial.print (7 —=");
getField (field ,4);
a=atof (field)/100;
grados=a;

b=a—grados;
minutos=(b/60);
¢=((bx60)—minutos )*100;
segundos=(c/3600);
total=grados+minutos+segundos;
lol=total;

Serial . println(total ,7);
cuadrante ();}

}

else

{parar ();}

}

void getField (charx buffer, int index)
{

int sentencePos = 0;

int fieldPos = 0;

int commaCount = 0;

while (sentencePos < sentenceSize)

{

if (sentence[sentencePos| = ’,7)

{

commaCount —++;
sentencePos ++;

}

if (commaCount = index)
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{

buffer [fieldPos] = sentence[sentencePos];

fieldPos +-+;

}

sentencePos —++;

}

buffer [fieldPos] = "\0’;
}

void cuadrante ()

{

mag () ;
movimiento ();

cadl=lal—la;

copl=lol—lo;

alpl=atan (copl/cadl);
alpl=abs((alpl1%180)/pi);

if (lal>la && lo>lol){
Serial.println (”1ro cuadrante”);
alp0=(270—alpl);

}

if (lal> la && lol>lo){
Serial.println (”2do cuadrante”);
alp0=(alpl1+90);

}

if (la>lal && lo<lol){
Serial.println(”3ro cuadrante”);
alp0=(—alp1+90);

}

if (la>lal && lo>lol){
Serial.println(”4to cuadrante”);
alpO0=(alpl+270);

}
}

void adelante ()
{

digitalWrite
digitalWrite
digitalWrite
digitalWrite

}

motor_izql ,
motor_izq?2 ,
motor_derl ,
motor_der?2 ,

P

void atras|()

{

digitalWrite (motor_izql ,1
digitalWrite (motor_izq2 ,0
digitalWrite (motor_derl ,0
digitalWrite (motor_der2 ,1

}
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void izq ()

{

digitalWrite (motor_izql ,0
digitalWrite (motor_izq2 ,1
digitalWrite (motor_derl ,0
digitalWrite (motor_der2 ,1
Serial.println (”izq”);

}

void der ()

{

digitalWrite (motor_izql ,
digitalWrite (motor_izq2 ,
digitalWrite (motor_derl ,
digitalWrite (motor_der2 ,
Serial . println (”der”);

}

void parar ()
{

digitalWrite
digitalWrite
digitalWrite
digitalWrite

}

motor_izql ,0);

0
motor_izq2 ,0
,0

)
E
).
)

motor_derl
motor_der2 ,0

9

Py

)

void movimiento ()

{

float ra,rb;

ra=alp0 —4;

rb=alp0+4;

if (la=lal && lo!=lol)

{Serial.println (” Estas sobre el eje horizontal”);
¥

else if (lo=lol && lal=lal)
{Serial.println (” Estas sobre el eje vertical”);}
else if (lo=lol && la=—lal)

{Serial.println(” estas sobre el origen debes detenerte”);

parar (); delay (500);

p3=1;

delay (10000);

telse

p3=0;

Serial . print(” el angulo hacia el home: ”);
Serial.println (alp0);

Serial.print(” el angulo respecto a al norte del mag :”);
Serial.println (alp3);

if (!p3)

if (alp3<rb && alp3 >ra){

Serial.println (”siga adelante...”);
adelante ();
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delay (3000);
¥

else

{

if (alp3<ra)

{

parar (); delay (500);
der ();

delay (50);}

else{

if (alp3>rb)

{ parar();delay (500);
izq ();

delay (50);

}

}
}
}

void cal_dis ()
{

distancia=sqrt ((pow((lal—la),2)+pow((lol—lo),2))*11.319)%10000;

}

void mag()

{

float values_from_magnetometer [3];

getHeading ();

values_from_magnetometer [0] = xv;
values_from_magnetometer [1] = yv;
values_from_magnetometer [2] = zv;

transformation (values_from_magnetometer );

vector_length_stabilasation ();
xx=calibrated_values [0];
yy=calibrated_values [1];
zz=calibrated _values [2];

Serial. flush
Serial.print

();
(
Serial.print (7 ,”);
(
(

Serial . print (calibrated_values[1]);

b 7’),
) )

Serial.print

Serial . print (calibrated_values [2]);

Serial.println ();

grados2 ();

delay (100);

alp3=heading?2;

Serial.print (” angulo del mag:”);
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Serial.println (alp3);

}

void transformation(float uncalibrated_values[3])

{

double calibration_matrix [3][3] =
{

{4.327, —0.266, —0.256},

{-0.325, 1.793, 0.144},

{-0.627, 0.924, 0.735}

}s

double bias[3] =
{

3.283,

~54.021,

—28.507

}s

for (int 1=0; i<3; ++i) uncalibrated_values[i] = uncalibrated_values[i] — bias][i
float result[3] = {0, 0, 0};

for (int 1=0; i<3; 4++i)

for (int j=0; j<3; ++j)

result [i] += calibration_matrix[i][j] * uncalibrated_values[]];

for (int 1=0; 1<3; ++i) calibrated_values[i] = result[i];

}

void vector_length_stabilasation (){
if (scaler_flag = false)

{
getHeading ();

normal_vector_length = sqrt(calibrated_values [0]*calibrated_values[0] + calibrat
scaler_flag = true;

}

scaler = normal_vector_length/sqrt(calibrated_values [0]* calibrated_values[0] + ¢
//apply the current scaler to the calibrated coordinates (global array calibrate
calibrated_values [0] = calibrated_values[0]x*scaler;

calibrated_values [1] = calibrated_values[1l]*scaler;

calibrated_values [2] = calibrated_values[2]*scaler;

}

void getHeading ()

{

Vector mag = compass.readNormalize ();
xv = (float )mag.XAxis;
yv = (float )mag. YAxis;
zv = (float)mag.ZAxis;

}

float tiltCompensate (float xx, float yy, float zz, Vector normAccel)
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{

float roll;
float pitch;

roll = asin(normAccel.YAxis);
pitch = asin(—normAccel.XAxis);

if (roll > 0.78 || roll < —0.78 || pitch > 0.78 || pitch < —0.78)
{

return —1000;

}

float cosRoll = cos(roll);
float sinRoll = sin(roll);
float cosPitch = cos(pitch);
float sinPitch = sin(pitch);

float Xh = xx * cosPitch 4+ zz % sinPitch;
float Yh = xx * sinRoll % sinPitch 4+ yy % cosRoll — zz % sinRoll % cosPitch;

float heading = atan2(Yh, Xh);

return heading;

}

float correctAngle(float heading)

{
if (heading < 0) { heading += 2 % PI; }
if (heading > 2 % PI) { heading —= 2 % PI; }

return heading;

}

void grados2 ()

{

Vector mag = compass.readNormalize ();
Vector acc = accelerometer.readScaled ();

headingl = noTiltCompensate (xx,yy,zz);
heading2 = tiltCompensate (xx,yy,zz, acc);

if (heading2 = —1000)
{

heading2 = headingl;

}

float declinationAngle = (11.0 + (1.0 / 60.0)) / (180 / M_PI);
headingl += declinationAngle;

heading2 += declinationAngle;

headingl = correctAngle (headingl );

heading2 = correctAngle (heading2);

headingl = headingl % 180/M_PI;
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heading2 = heading2 % 180/M_PI;
Serial.println (headingl);
Serial . print (7:7);
Serial.println (heading2);

}

float noTiltCompensate(float xx,float yy, float zz)

{

float heading = atan2(yy,xx);
return heading;

}

void calibrate ()

{

for (int 1=0;i<=499;i++)
{

Vector mag = compass.readRaw ();
if (mag.XAxis < minX) minX = mag.XAxis;

)

if (mag.XAxis > maxX) maxX = mag. XAxis;
if (mag.YAxis < minY) minY = mag. YAxis;
if (mag.YAxis > maxY) maxY = mag. YAxis;
if (mag.ZAxis < minZ) minZ = mag.ZAxis;
if (mag.ZAxis > maxZ) maxZ = mag.ZAxis;
off X = (maxX + minX)/2;

offY = (maxY¥ + minY)/2;

offZ = (maxZ + minZ)/2;

}

}
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