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Resumen

En esta tesis se integrd un satélite CanSat de tipo telemetria. Los satélites CanSat
son del tamafio de una lata de refresco, no salen de la atmosfera terrestre, se
componen de 4subsistemas simulando a los de un satélite real, pero son de bajo
costo y corto tiempo de construccion. Un satélite tipo telemetria se caracteriza por
tener la capacidad de enviar en tiempo real informacion recopilada por sensores
gue lleva a bordo en el subsistema de mision, a una altura promedio de 1000
metros sobre la estacion terrena. Las variables a medir en esta prototipo son:
presion atmosférica, temperatura, altitud, aceleracion (en los ejes X, y, 2),

localizacion por GPS (Latitud y longitud) y Orientacion (ejes X,y,z).

Por otro lado, cuenta con un sistema de comunicaciones (transmisor-receptor),
computadora de vuelo, se implementa un software para controlar y leer variables
de los sensores, un sistema de proteccién durante el descenso, estacion terrena, y
se describen los métodos utilizados para el lanzamiento de los satélites educativos
CANSAT.
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Objetivos

Implementar un prototipo didactico de satélite educativo CanSat en la Escuela de
Ciencias de Ingenieria y Tecnologia (ECITEC) de la universidad Autbnoma de Baja
California (UABC) y desarrollar un software que controle los mandos del satélite para

demostrar el funcionamiento de manera autbnoma y validar sus resultados.

Objetivos Especificos

|.  Disefar los mdédulos de comunicacion, potencia, computadora de vuelo y

misién que componen a un satélite educativo Cansat.

[I.  Desarrollar un software de prueba que controle el satélite educativo CanSat
para demostrar el funcionamiento de manera auténoma y validar los

resultados de los sensores.
lll.  Describir los métodos conocidos para el lanzamiento de satélites educativos

e implementar una técnica accesible para cualquier estudiante universitario
gue desarrolle un CANSAT.
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CAPITULO |

INTRODUCCION

11



1.1 Antecedentes

México necesita mayor capital humano en el area espacial para impulsar su
desarrollo. Las instituciones de educacion superior pueden jugar un papel clave
para impulsar la Industria Aeroespacial nacional si se logra que los egresados
cuenten con conocimientos solidos, habilidades y capacidades que les permitan
contribuir al desarrollo de nuevas tecnologias, participando en el disefio,

construccion de partes y sistemas espaciales asi como en su operacion.

La Agencia Espacial Mexicana(AEM) tiene gran interés en el sector educativo para
para ofrecer cursos de capacitacion a nivel nacional en el sector Aeroespacial y
con miras a establecer competencia Nacionales de satélites educativos del tipo
CanSat que conlleve aquellos mejores equipos de trabajo mexicanos puedan
participar con sus desarrollos a nivel internacional. Uno de los ejes del Programa
Nacional de Actividades Espaciales promueve la formacion de capital humano
especializado en el campo espacial, la divulgacion de la ciencia y tecnologia
espacial en nifios, jovenes y la poblacibn en general [1]. A través de la
implementacion de cursos sobre la tecnologia de pico satélites CANSAT, cuya
metodologia de bajo costo y corto tiempo en comparacion a un satélite comercial
permite en desarrollo de la ensefianza de la ciencia y tecnologia espacial mediante
la realizacién Tedrica-Practica de un proyecto espacial completo, teniendo como fin
primordial el despertar interés, principalmente de los jévenes de una forma lidica y
divertida por el gusto de las asignaturas tales como: matematicas, fisica, disefio,
guimica, electronica, fotografia, aeronautica, mecanica, entre otras, las cuales son
areas que fomentan las destrezas manuales, capacidades artisticas y creativas,
trasformando las acciones que realiza en actividades productivas, desarrollando su
potencial personal, asi como también el compaferismo y trabajo en equipo. De
igual forma se tienen programas de CONACYT a través de la red de ciencia y
tecnologia espacial (REDCYTE) quien inicia su apoyo al campo CanSat para

capacitar recursos humanos en el afio del 2013. [2].
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1.2 Definicién del problema

México tiene la necesidad de incrementar y mejorar dia a dia la cantidad y la
calidad de sus recursos humanos en el campo Ingenieril, particularmente en el
sector Aeroespacial que esta contribuyendo a generar mas y mejores empleos en
nuestro pais. Esto debe ser una prioridad para elevar el nivel de competitividad de

nuestras instituciones educativas pero también de nuestra industria nacional.

1.3 Estado del arte

El término satélite hace referencia a un artefacto que es capaz de orbitar alrededor
de un planeta o alrededor de otro satélite. Los satélites se dividen en dos tipos; los
satélites artificiales y los satélites naturales. Los satélites artificiales son disefiados,
integrados y lanzados al espacio. Después del lanzamiento no es posible
recuperarlo para hacer cambios, correcciones o remplazos y en caso de que exista
algun error el satélite podria perderse o disminuir sus funciones por lo tanto es de
gran importancia eliminar las fallas antes del lanzamiento y dada la gran inversion
de tiempo y costo que implica la creacion de un satélite desde la planeacion hasta
el lanzamiento, no es viable construir otro satélite para remplazar el satélite

defectuoso.

Es muy costoso el desarrollo de tecnologia en la industria aeroespacial debido a
gue no permite errores, por lo tanto el capital humano con conocimiento en esta
area es altamente valorado. Uno de los principales requerimientos para realizar un
proyecto espacial es contar con personal calificado y con experiencia. Cualquier
error en la planeacion de la misién puede generar pérdidas de millones de dolares
en un satélite, bajo estas condiciones nadie confiaria un proyecto espacial a
personas sin experiencia y la experiencia se adquiere al trabajar directamente con

el sistema que se quiere desarrollar.

Por otro lado, es posible capacitar recursos humanos en el desarrollo de tecnologia
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espacial creando satélites pequefios tipo Cubesat o CanSat. Con los avances
tecnologicos y maduracion de tecnologias contemporaneas ya resulta factible
desde hace una década realizar proyectos satelitales pequefios en paises en vias
de desarrollo y en sus universidades. Tal es el caso de los satélites Cubesat y
CanSat que desde 1999 se emplean para entrenar recursos humanos y para validar
nuevas tecnologias. Inicialmente se usaron en paises desarrollados, sin embargo
sus caracteristicas de bajo costo y gran utilidad para incursionar en actividades
espaciales con presupuestos reducidos (comparados con los requeridos para
instalar satélites comerciales) han abierto las puertas en el campo espacial a
muchas universidades de paises en vias de desarrollo. Sin embargo, actualmente
existe un interés creciente en recintos universitarios de todo el mundo por
incorporar los proyectos CanSat (satélites del tamafio de una lata de refresco)
como medio de entrenamiento y adquisicion de experiencia en diversas disciplinas
de la Ingenieria. Los paises desarrollados han madurado mucho sus técnicas y
programas de entrenamiento CanSat, al grado de que lo emplean como medio de
trabajo tanto en Universidades como en el bachillerato. Particularmente este tipo de
programas ha sido muy exitoso pues los prototipos basicos que desarrollan equipos
de alumnos estan al alcance de muchos estudiantes. Una vez que los estudiantes
desarrollan un prototipo, lo pueden validar también de una forma muy sencilla:
lanzandolos desde lo alto de edificios con paracaidas, desde globos aerostaticos,
cohetes sonda o drones. [3].

El concepto CanSat fue propuesto por el profesor Robert Twiggs de la Universidad
de Stanford en1999. CanSat es un satélite del tamafio de una lata de refresco. Es
un concepto fundamental para introducir a los estudiantes de licenciatura al campo
aeroespacial y provee una forma de que los estudiantes adquieran el conocimiento
basico y conozcan algunos de los retos involucrados en el desarrollo de satélites.
Los estudiantes seran responsables del disefio e integracion de una pequefia carga

atil electrénica que ingrese en el interior de una lata de refresco.

Existen diversos medios de lanzamiento para un CanSat, todos cumplen el
proposito de elevar el CanSat a una altura aproximada y liberarlo para que

comience a desempefar sus funciones, los lanzamientos CanSat pueden ser por
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medio de cohetes sonda, globos aerostaticos o aeronaves multirotor. El descenso a
tierra del CanSat debe ser controlado, generalmente se logra por medio de un
paracaidas.

Todo el concepto de CanSat es muy atractivo y enriguecedor para los estudiantes y
contribuye a su aprendizaje en diversos campos de ingenieria. Dar a conocer este
concepto a todo el mundo es uno de los objetivos principales de UNISEC
(University Space Engineering Consortium) de Japon.

UNISEC es una organizaciéon sin fines de lucro que apoya a las universidades en
actividades relacionadas con el desarrollo espacial como la creacion de pequefios
satélites y cohetes. [4]. Es precisamente UNISEC quien ha favorecido el
entrenamiento de profesores universitarios mexicanos en programas CanSat.
Actualmente a nivel nacional se cuenta con 8 profesores certificados con el
entrenamiento denominado “The CanSat Leader Training Program (CLTP)”, los
cuales pertenecen a instituciones educativas como la Universidad Autonoma de
Nuevo Ledn(2), Instituto Tecnologico de Estudios Superiores de Occidente(1),
Instituto Politécnico Nacional(1), Universidad Autonoma de Baja California(l) y
Agencia Espacial Mexicana(2). En EUA una competencia internacional llamada
proyecto ARLISS(A Rocket Launch for international Students Satellites) es un
esfuerzo colaborativo entre estudiantes, el programa de desarrollo de sistemas
espaciales de la Universidad de Stanford junto a otras instituciones educativas y
entusiastas de la coheteria alta potencia de California para construir y lanzar
satélites educativos CanSat. El grupo de coheteria de ARLISS provee los vehiculos
de lanzamiento que son capaces de liberar tres CanSat a 4Km de altura lo que les
da 15min de caida, de esta forma se puede simular el tiempo de paso en el
horizonte de un satélite de oOrbita baja [5]. Las misiones CanSat deben enfocarse a
completar los objetivos de la mision, el disefio y desarrollo del CanSat debe
producir un satélite capaz de alcanzar los objetivos propuestos con gran
confiabilidad y robustez. Aquellos estudiantes que participan en el lanzamiento de
satélites CanSat reciben un entrenamiento de calidad, solo comparable al que se
obtiene al desarrollar proyectos satelitales que implican costos mayores a los de un
CanSat, grandes tiempos de desarrollo y gran infraestructura de trabajo. De ahi que

sean tan atractivos de desarrollarse en universidades Mexicanas.
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CAPITULO II

Integracionde un Satélite CanSat
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En este apartado se describen las partes que componen un satélite CanSat
a través de diagramas a bloques y circuitos esquematicos, se explica
también detalladamente en que consiste cada subsistema hasta llegar a la

descripcion del proceso de integracion de cada uno de ellos.

2.1 Subsistemas del CanSat.

El CanSat esta compuesto principalmente por 4 subsistemas diferentes que
fueron disefiados especificamente para este modelo, cada subsistema se
compone de diversos elementos que le permiten realizar sus funciones. En la
figura 2.1 se muestra la estructura de un sistema completo de recepcién y
transmision de un satélite educativo CANSAT, en el lado izquierdo de esta
figura se aprecia un diagrama de bloques indicando la posicion de cada uno
de los subsistemas que constituyen el sistema de telemetria para un satélite
educativo CanSat, en el lado derecho se encuentra el sistema de recepcion
de datos conocido como estacion terrena, el cual estd constituido por el
modulo receptor junto a una computadora equipada con el software

necesario para procesar, almacenar y mostrar los datos recibidos.

350 ml
Lata de Refresco

Camara Memoria | Sensores

Estacion terrena

Figura.- 2.1 Esquematico de los subsistemas del CanSat y estacion terrena.
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La funcion principal del subsistema de potencia es regular los voltajes de la
bateria para cada subsistema del CanSat. Por otra parte, el subsistema de la
mision es el que se encarga de incorporar los sensores que se requieran
para completar la misién que ha sido planteada. Por ejemplo, si la misién que
nos proponemos es determinar la temperatura del medio ambiente durante el
descenso, debemos incorporar en este subsistema un dispositivo que pueda
obtener estos parametros del medio ambiente y procesarlos. Por otro lado, el
funcionamiento del subsistema de la computadora se basa a través de un
microcontrolador tipo Arduino que ha sido programado para que manipule y
envie el resultado de las mediciones de los sensores al médulo transmisor
del satélite. Finalmente tenemos el subsistema de comunicacion, cuyo
funcionamiento es establecer una comunicacion inalambrica con la estacion
terrena donde los datos son recibidos, procesados y almacenados en tiempo
real para su posterior andlisis. Los subsistemas que componen el satélite
educativo propuesto son los mostrados en la figura 2.2 donde el color azul
representa el subsistema de comunicaciones, el color verde la computadora
de vuelo, el color rojo el subsistema de energiay color negro al subsistema

de la mision.

Figura 2.2 Ubicacién de los subsistemas del CanSat dentro de la estructura.
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2.2 Descripcion de las fases del proceso de operacidon del CanSat

En este apartado se describen las 4 fases que se deben cumplir a la hora de
trabajar con satélites y son de vital importancia para tener éxito en la
operacion y lanzamiento como se muestra en el diagrama a bloques de la

figura 2.3

Fase |

Preparacion de la estacion terrena

Fase Il

Preparacion y transportacion

Fase lll
Recoleccion y procesamiento de de datos

Fase IV
Visualizacién y analisis de datos

Figura 2.3 Diagrama a bloques del proceso de operacion del CanSat.

2.2.1 Fase |: preparacion de la estacion terrena

En esta fase se enciende y se prueba el funcionamiento de la estacién
terrena, se constituye por un modulo receptor XBee, una antena y una PC
equipada con un software disefiado para la recepcidn, procesamiento y
visualizacion de los datos recibidos. En la figura 2.4 se muestra un diagrama
a bloques explicando el proceso de la fase |.

19



INICIO

Encendido de la
estacion terrena

Iniciar software de
visualizacion de datos

Fase Il

Figura 2.4 Diagrama a bloques de la fase | de operacion del cansat

2.2.2 Fase Il Preparaciony transportacion

En esta fase se instala el CanSat en la estructura de lanzamiento donde sera
transportado hasta el punto de inicio del descenso, una vez encendido el
satélite educativo CanSat este se mantiene en modo espera mientras el
interruptor 1 llamado “READ” se encuentre activo. Cuando el interruptor
‘READ” se encuentra inactivo permitird activar el funcionamiento del GPS
mientras el medio lanzador se encuentra en asenso esto debido al tiempo
necesario que requiere para su funcionamiento. Al momento de ser liberado
el CanSat se activa mecanicamente con el interruptor 2 llamado “SEP” que
previamente fue sujetada a la estructura del medio lanzador, permitiendo el
inicio de la operacion programado por el satélite educativo CanSat. Una vez
liberado el CanSat se activa el mecanismo de control de descenso. Utilizando
un paracaidas tipo redondo con un orificio en el centro de un radio de 3cm le
proporciona al satélite CanSat las siguientes caracteristicas como son la
estabilidad, tiempo de recoleccion de datos amplio y reduccion de la
velocidad de impacto con el suelo al momento del aterrizaje. En la figura 2.5

se muestra un diagrama a bloques explicando el proceso de la fase Il.
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Encender el Cansat y Activar el
Interruptor 1y 2

Instalacion del CanSat en el
dispositivo de lanzamiento

Posicionamiento del Cansat en el
punto de lanzamiento

Liberacion del Cansat

Interruptor 2 acitivacion del los
sensores y computadora de vuelo

Despliegue del mecanismo auxiliar
de descenso

Fase lll

Figura 2.5 Diagrama a bloques de la fase Il de la operacion del CanSat.

2.2.3 Fase lll Recoleccién de datos

Esta fase inicia justo después de la liberacion del CanSat del dispositivo de
lanzamiento. EI proceso de recoleccion de datos se da mediante el
subsistema de mision, que esta constituido por un conjunto de dispositivos
cuya funcion es censar pardmetros como son la humedad, presion,
orientacion, aceleracion, altitud y temperatura, una vez obtenida la
informacion es transferida al subsistema de computadora de vuelo donde es
procesada por un microcontrolador Arduino Pro mini, los datos son enviados
al subsistema de comunicacién para que la informacion sea transferida de
forma inalambrica a la estacién terrena por medio de un moédulo de
transmision de datos XBee pro S2B de 63mW. En la figura 2.6 se muestra un

diagrama a bloques explicando el proceso de la fase IlI.
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El subsistema de potencia energiza a
todos los subsistemas dentro del
cansat

los sensores del subsistema de la
mision inician el proceso de
recoleccion de datos

Los datos recolectados son enviados
al subsistema de computadora de
vuelo para su procesamiento

Los datos procesados son enviados
al subsistema de comunicacién para
su envio a la estacion terrena

Fase IV

Figura 2.6 Diagrama a bloques de la fase Ill de la operaciéon del CanSat.

2.2.4 Fase IV Muestra de datos

La ultima de las fases de la operacion del CanSat se lleva a cabo en la
estacion terrena, el modulo receptor recibe los pardmetros enviados por el
satélite educativo CanSat, los datos recibidos por el puerto serial de la PC son
recolectados por medio de un software de aplicacion llamado Labview que se
encarga de desplegar los resultados en una interfaz del usuario en tiempo
real, al mismo tiempo almacena la trama de datos para su posterior analisis.
En la figura 2.7 se muestra un diagrama a bloques explicando el proceso de la

fase IV.
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Modulo receptor de xBee recibe
datos del cansat y los envia al
software en la computadora

El software se encarga de procesar
y proyectar los datos recibidos en
pantalla en tiempo real

Los datos mostrados se guardan
automaticamente en el software
para su posterior analisis

Fin del proceso

Figura 2.7 Diagrama a bloques de la fase IV de la operacién del CanSat.

2.3 Subsistema de comunicacién, almacenamiento y estacion terrena.

Se representa con el color azul, su funcionamiento es establecer una
comunicacién inalambrica entre el CanSat y la estacion terrena, se encuentra
conectada a una computadora para recabar los datos enviados por el satélite
y guardarlos para su posterior andlisis. ElI procedimiento es llevado a cabo
por un modulo comunicacion transmisor/receptor XBee Pro S2B 63mW. En
las figuras 2.8-2.10 se muestra la distribucion, pistas, diagrama
esquematico, ubicaciéon de los componentes electrénicos que conforman un

satélite.



Figura 2.9 Diagrama a bloques de la ubicacién del Subsistema de comunicacion en

el CanSat.
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Figura 2.10 Diagrama de conexiones de componentes del
comunicacion.

subsistema de
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Los moédulos XBee son pequefios chip capaces de comunicarse de forma
inaldmbrica. Su funcion se asemeja a la de reemplazar un par de cables en
una comunicacion serial. Existen 2 formas amigables de comunicacion, el
modo de transmision serial transparente (modo AT) que cumple con los
requerimientos para este proyecto. Los modulos XBee utilizan el protocolo
IEEE 802.15.4 mejor conocido como ZigBee que es un estdndar de
comunicaciones para redes que permite que dispositivos electronicos de bajo
consumo puedan realizar sus comunicaciones inalambricas a grandes
distancias. En la tabla 2.1 se muestran las caracteristicas eléctricas del Xbee

Pro S2B 63mW utilizado en este proyecto.

Tabla 2.1 Especificaciones técnicas del médulo Xbee Pro S2B 63mW

Especificaciones XBEE Pro S2B 63mW
Rango: Lugar Cerrado Hasta 60m

RF

Rango: Lugar Abierto RF Hasta 1500m
Voltaje de operacion 2.8 — 3.4 voltios
Frecuencia de Operacion 2.4 Ghz
Corriente de Transmision 45mA @ 3.3V
Corriente de recepcion 50mA @ 3.3V
Transmision de Datos UART (TXD y RXD)

El modo de transmision que opera nuestro modulo inalambrico es conocido
como “AT”. En el modo AT la comunicacion se asemeja a lo que seria una
transmision a través de un puerto serial, ya que el dispositivo se encarga de
crear la trama y que sea enviado de forma inalambrica. En la figura 2.11 se

muestra el proceso del modo de comunicacion AT.
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Figura 2.11 Modo de transmision AT.
2.3.1 Receptor

También conocido como coordinador para fines practicos. Debe existir uno
por red y es el responsable de establecer el canal de comunicaciones y del
Identificador de la red (PAN ID) para toda la red. Permitiendo unirse a él a
dispositivos como el ruteador(transmisor) para recabar informacion. En la

figura 2.12 se muestra el XBee Pro S2B utilizado como receptor.

2.3.2 Transmisor

Es el que crea y mantiene la red para transmitir un paquete de informacion.
También es conocido como “Ruteador”’. Este se encuentra a bordo del
satélite educativo CanSat en el subsistema de comunicaciéon. En la figura

2.12 se muestra el XBee Pro S2B utilizado como transmisor.

Figura 2.12. Mddulo transmisor y receptor para el XBee Pro S2B

2.3.3 Estacion terrena

La mayoria de las estaciones terrenas para satélites CanSat son basadas en
transmisores y receptores de radiofrecuencia. Una estacion terrena tipica
consiste de un receptor y un software de aplicacion que sirve para recibir
datos y rastrear al satélite. Usualmente este software es desarrollado por los
propios desarrolladores del proyecto. La funcion de la estaciéon terrena es
recibir informacion enviada por el satélite y controlar sus caracteristicas de

telemetria con el fin de que el proyecto pueda cumplir con sus objetivos. En la
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figura 2.13 se muestra la estacion terrena que se utiliza en este proyecto.

Figura 2.13 Estacion terrena utilizando un XBee Pro S2B 63mW

2.3.4 Software de la estacion terrena

El software de la estacion terrena fue desarrollado en el programa Labview,
es una plataforma de programacioén muy flexible para medir, controlar, adquirir
y analizar simultaneamente datos en un solo entorno. En la figura 2.14 se
muestra el software utilizado para mostrar los resultados enviados por el
CanSat.

Puerte Xbee

Detener
Ficows =[50

rotosale
2.40/95803.00°300'- 2463 -2932.57 116,64 545.20"

Fresicn (Pa)|

Datos btenides Temparatura (°C)

L

95003.00 B

o 28 EEEEEEEE

Figura 2.14 Interfaz de la interpretacion de datos de la estacion terrena.
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En el software de la estacion terrena se pueden apreciar los indicadores de
las mediciones mostrando las magnitudes de los datos entregados por el
satélite educativo CanSat, proporcionado por el sistema de sensores a

bordo, los cuales son:

Temperatura.
Presion.

Compas.

Altura.

Giro en grados en X
Giroen grados enY.
Giro en grados en Z.
Latitud.

NS N N N N N S NN

Longitud.

2.3.7 Localizacion por GPS

El Sistema de Posicionamiento Global (GPS) es un sistema de navegacién
basado en satélites que fue desarrollado por el Departamento de Defensa de
EE.UU. a principios de 1970 como la sustitucion de la proxima generacion
del sistema de transito. Inicialmente fue desarrollado para cumplir
necesidades militares de Estados Unidos. Sin embargo, se hace
posteriormente a disposicion de la poblacién civil, y ahora es un sistema de
doble uso al que se puede acceder tanto por usuarios militares como civiles.
Proporciona informacion sobre la posicion de un objeto continuamente en

todo el mundo bajo cualquier condicion climatica.

Un GPS consta de tres segmentos: el espacio, el control y el usuario, como
se muestra en la figura 2.15. El segmento espacial consiste en

aproximadamente 24 satélites de la constelacion. EI segmento de control
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consiste en una red mundial de estaciones de seguimiento y el segmento de

usuario incluye todos los usuarios militares y civiles.

-

g h Space. Segment

Figura 2.15 Segmentos del sistema de posicionamiento global.

Con un receptor GPS conectado a una antena el usuario puede recibir las
sefales que se pueden utilizar para determinar su posicion georreferenciada
en cualquier parte mundo y disponible para todos los usuarios sin costo
directo.

El GPS empleado en este subsistema es fabricado por NaviSys technology
con numero de serie 635-T como se muestra e la figura 2.16. Es de baja
potencia, consumiendo solo 56mA en modo de tracking continuo. Tiene
comunicaciéon UART y estd conectado directamente al puerto serial de la
computadora de vuelo. La fuente de alimentacion para el GPS se toma de la
salida 3.3 V proporcionada por una bateria de 3.7 V de polimeros de Litio

conectada al circuito con un regulador de voltaje.
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Figura 2.16 Mddulo GPS 635-T.

2.4 Subsistema de Potencia

Se representa con el color rojo, su funcién principal es regular y suministrar
el voltaje y corriente necesarios en cada subsistema que se incorpora al
satélite CanSat durante el proceso de funcionamiento. En las figuras 2.17-
2.19 se muestra la distribucién, pistas, ubicacién de los componentes que

conforman el satélite y diagrama esquematico.

Figura 2.17 Distribucion de componentes y pistas del subsistema de potencia
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Figura 2.19 Diagrama de conexiones de componentes del subsistema de potencia

2.4.1 Baterias

La bateria es el componente que se encarga de suministrar energia a todos los
subsistemas del CanSat. Es una bateria de polimeros de Litio de 3.7v@1200mA.
Este tipo de baterias se caracterizan por su gran capacidad de carga, descarga
eléctrica, tamafio compacto y prolongada vida util. Sus caracteristicas de peso y
energia hacen que esta bateria sea ideal para el CanSat. En la figura 2.20 se

muestra la bateria utilizada.
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Figura 2.20 Bateria de Litio-Polimero de 3.7V@1200mA.

2.4.2 Convertidores DC-DC.

El MCP1826S — 330 es un regulador lineal de 3 pines de salida fija y de baja
caida de voltaje. Su funcion es disminuir el voltaje proveniente de la bateria
de 3.7V a 3.3V debido a que la mayoria de los componentes funcionan con
3.3V. En la figura 2.21 se muestra el dispositivo utilizado como regulador de

voltaje.

Figura 2.21 Regulador MCP1826S — 330

2.4.3 Cargador de bateria

El cargador de la bateria que se utiliza es externo, es decir, no se encuentra
entre los subsistemas del CanSat. El modo de uso es sencillo, sélo tiene que
conectar los contactos en cualquier puerto USB y la bateria en el otro
extremo. Hay dos LEDs instalados en la parte superior del cansat uno rojo y
otro verde. Durante la carga, el LED rojo esta encendido, cuando la bateria
estd completamente cargada para su uso, el LED verde se enciende. La

carga se realiza en tres etapas: en primer lugar una carga de
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acondicionamiento previo, una carga rapida de corriente constante y
finalmente una carga lenta de voltaje constante para mantener la bateria
cargada en marcha. La corriente de carga es de 100 mA de forma
predeterminada, por lo que funciona con cualquier tamafio de bateria y puerto

USB. En la figura 2.22 se muestra el cargador utilizado en este proyecto.

“12C Address

R i S
@ .. '®

Figura 2.22 Cargador USB INA219.
2.5 Subsistema de computadora de vuelo

Se representa con el color verde, su funcionamiento se efectia a través de
un microcontrolador que es programado para que el satélite trabaje de forma
autébnoma, realiza las decisiones en todo el satélite, manipula la informacion
de los sensores y envia el resultado al médulo de transmisor del satélite. En
las figuras 2.23 - 2.25 se muestra la distribucion, pistas, ubicacién de los

componentes y diagrama esquematico que conforman al satélite.
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Figura 2.23 Distribucion de componentes y pistas del subsistema de computadora
de vuelo
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Figura 2.24 Diagrama a bloques de la ubicacién del subsistema de computadora
de vuelo.
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Figura 2.25 Diagrama de conexiones de componentes del subsistema de
computadora de vuelo.
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2.5.1 Descripcion de la computadora de vuelo

La computadora de vuelo utiliza un microcontrolador tipo Arduino Pro mini sus

caracteristicas se muestran en la tabla 2.2.

Tabla 2.2 Caracteristicas del Arduino Pro mini

Caracteristicas

Microcontrolador Atmega 328

Voltaje de funcionamiento 3.3V

Voltaje de entrada 3.35-12V

Pines digitales de E/S 14 (6 con salida PWM)
Pines de entrada analégica 6

Intensidad maxima por E/S 40 mA

Memoria Flash 16 KB

SRAM 1 KB

EEPROM 512 bytes

Velocidad de Reloj 8 MHz

Este microcontrolador es el responsable de controlar los subsistemas de la

mision, comunicacion y una parte del subsistema de potencia. Procesa los

datos adquiridos de los sensores y envia la informacién al transmisor. Se

encarga de llevar acabo la mision, utilizando la informacién de los sensores y

da instrucciones a los demas subsistemas. En la figura 2.26 se muestra el

microcontrolador utilizado en el este proyecto.

Figura 2.26 Arduino Pro mini, computadora de vuelo empleada en el CanSat
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2.6 Subsistema de la mision

Se representa con color negro, su funcionamiento es incorporar los sensores
que completen la mision a través de los objetivos que se plantean,
dependiendo de los datos que se desean capturar seran los sensores a
utilizar. Por ejemplo, si la mision que nos proponemos es determinar la
temperatura del medio ambiente durante el descenso, debemos incorporar en
este sensor un dispositivo capaz de obtener los pardmetros del medio
ambiente, procesarlos, ademas de ser capaz de hacerlo bajo las condiciones
atmosféricas que se presentan durante el descenso. En la figura 2.27-2.29 se
muestran los disefios de la ubicacion de los componentes electrénicos, su

conexion y distribucion en una tarjeta PCB.

Figura 2.28 Diagrama a bloques de la ubicacion del subsistema de comunicacién
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Figura 2.29 Diagrama de conexiones de componentes del subsistema de
comunicacion.

2.6.1 Sensor de Presién Atmosférica y Altitud

El BMP085 es un sensor de presion barométrica de alta precision y bajo
consumo de energia, ofrece un rango de medicion entre 300 y 1.100 hPa con
una precision absoluta de hasta 0,03 hPa. Se basa en la tecnologia Piezo-
Resistivo para la robustez del semiconductor, alta precision, linealidad y

estabilidad a largo plazo.

Este sensor es compatible con una alimentacion de voltaje entre 1,8 y 3.6
VDC. Esté disefiado para ser conectado directamente a un microcontrolador a
través del bus 12C. En la figura 2.30 se muestra el sensor a utilizar en esta

tesis para medir la presion atmosférica.

Figura 2.30 Sensor de presion barométrica BMP085.
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2.6.2 Sensor de humedad

El sensor DTH 11 es un moédulo que nos permite medir la humedad relativa y
temperatura ambiental. Este sensor tiene una resolucion de 1°C, un rango de
trabajo de 0°C a 80°C para la temperatura. Para la humedad relativa la
resolucién es de 1% vy el rango de trabajo desde el 20% hasta el 95%. El
sensor trabaja con un voltaje de 3.3 V a5 V. en la figura 2.31 se muestra el

sensor utilizado para medir humedad relativa.

Figura 2.31 Sensor de humedad y temperatura DTH11.

Este sensor se caracteriza por enviar una sefial digital calibrada asegurando
alta calidad y fiabilidad a lo largo del tiempo. Contiene un microcontrolador
de 8 bits integrado. Est4 constituido por dos sensores resistivos (NTC y
humedad). Tiene una excelente precision y una respuesta rapida en las

medidas. En la tabla 2.3 se muestras las caracteristicas del sensor DTH11.

Tabla 2.3 Caracteristicas del sensor de humedad y temperatura DTH11.

Modelo DTH11

Power supply 3-5.5vDC

Output signal Digital signal via sigle-bus

Sensing element Polymer resistor

Measuring range Humidity20-90%RH;

Resolution or sensitivity

Humidity 1%RH;

Repeatability

Humidity +-1%RH; Temp

Humidity hysteresis

+-1% RH

Long-term stability

+-0.5% RH/year

Sensing period

Average: 2s

Interchangeability

Fully interchangeable

Dimensions

Size 12*15.5*5.5mm
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2.6.3 Brujula electronica

La brajula electronica es digital de 3 ejes HMC5883L de Honeywell. La
comunicacién con el HMC5883L es simple y todo se hace a través de un
interfaz 12C. No cuenta con regulador a bordo es necesario suministrar un
voltaje regulado de 2.16-3.6VDC vy tiene una resolucion de 5 miligauss por
cambio. En la figura 2.32 se muestra el sensor utilizado para medir en que

polo de la tierra esta orientado.

Figura 2.32 Brujula digital de 3 ejes HMC5883L

2.6.4 Sensor de Aceleracion

La estabilidad de un satélite es sumamente importante es asi como se
emplean los acelerometros quienes realizan mediciones en dos modos, el
modo dindmico o estatico. La medicion dinamica permite determinar el
movimiento y las vibraciones que se encuentran sometidos los satélites y la
medicion estatica permite medir la inclinacion con respecto a la gravedad.
Existen dos tipos de acelerémetros construidos con tecnologia MEMS: los
capacitivos y los piezoeléctricos. El capacitivo se observa en la Figura 2.33
este se encuentra integrado dentro de una estructura de silicio en el orden de
los nanometros. Al actuar una aceleracion sobre la masa M produce un
movimiento en sentido opuesto provocando una variacion sobre la capacidad
eléctrica N. Con ese valor eléctrico se puede medir la fuerza que se ejercid
sobre la masa. Existe en el esquema un amortiguador K que se encarga de

atenuar la fuerza externa.
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Figura 2.33 Esquema de un acelerémetro capacitivo.

Los acelerémetros piezoeléctricos son los més utilizados en los satélites para
la medicion de vibraciones y comercialmente existen algunos que se destacan
por su pequefio tamafio y poco peso. Estan formados por un elemento de
ceramica piezoeléctrica polarizado artificialmente que al sufrir algun tipo de
tension mecénica (traccion, compresion o cortadura) entre sus caras aparece
una tension proporcional a la fuerza aplicada. Una masa se encuentra sobre
el elemento piezoeléctrico, de manera que cuando el conjunto vibra, se aplica
una fuerza sobre este elemento variando su resistencia eléctrica. La fuerza es
proporcional a la aceleracion de la vibracion segun la ley de Newton F=m*a.
En la Figura 2.34 se observa el principio de funcionamiento descrito de un

acelerometro piezoeléctrico.
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Figura 2.34 esquema de un acelerbmetro capacitivo.

El ADXL345 es un pequeiio acelerémetro MEMS de baja potencia, de 3 ejes,
medicién de alta resolucién (13 bits) a velocidades de hasta + -16 G, cuenta
con salida digital de datos con un formato de complemento de dos en dos de
16 bits, es accesible a través del protocolo de comunicaciéon SPI (3 o 4 hilos)
o interfaz digital 12C. EI ADXL345 es muy adecuado para las medidas de la
aceleracion, de la gravedad estatica en aplicaciones de deteccion de
inclinacion, aceleracion dindmica resultante del movimiento y vibraciéon. Su
alta resolucion permite la medicion de cambios de inclinacién de menos de 1
grado. En la figura 2.35 se muestra el sensor acelerometro a utilizar en esta

tesis.
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Figura 2.35 Acelerémetro digital de 3 ejes ADXL345.

2.6.5 Sensor de Orientacion (Giroscopio)

Aparato mecanico ideado por Jean B. L. Foucault en 1852, basado en dos
caracteristicas fundamentales: inercia giroscopica y precision. La inercia
giroscopica es la tendencia de un cuerpo que gira a conservar su plano de
rotacion, es decir que si al giroscopio se le cambia la posicion o se le
desplaza el plano de rotacion mantiene inalterable su direccion original.

El funcionamiento de un giroscopio puede ser tanto mecanico, electrénico u
optico. Para el caso de los satélites educativos CanSat se utilizan giroscopios
electronicos, como el que se muestra en la Figura 2.36, los sensores de
velocidad angular emplean el método de fuerza de Coriolis. El efecto de la
aceleracion de Coriolis se basa en dos masas oscilando radialmente en los
extremos de fibras formando un diapason. Al producirse alguna modificacion
en su orientacién, las fuerzas de Coriolis generan pares proporcionales a las
velocidades angulares de giro. Es asi que para los giroscopios electrénicos
basados en sensores de velocidad angular se realizan micro mecanizados del
silicio configurando un anillo que se hace vibrar a una frecuencia de
resonancia produciendo el movimiento de rotacién de fuerzas de Coriolis
dependientes de la velocidad de giro. La medida de la velocidad se obtiene
determinando la diferencia de las vibraciones a diferentes angulos.

Una de las ventajas de estos tipos de giroscopios es su pequefio tamafio,
comercialmente existen algunos entre 2 y 3 milimetros los cuales tienen

capacidad para medir hasta 100 grados por segundo.
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Figura 2.36. Giroscopio Electronico

El L3G4200D es un sensor de movimiento MEMS, tiene una escala total de
+250 / + 500 / £ 2.000 grados por segundo capaz de medir con un ancho de
banda seleccionable por el usuario. Estos dispositivos trabajan muy bien en
dispositivos de videojuegos de entrada de realidad virtual, sistemas de
navegacion GPS y robdtica. En la figura 2.37 se muestra el giroscopio
L3G4200D.

Figura 2.37 Giroscopio de 3 ejes L3G4200D.

2.7 Subsistema de recuperacion

El paracaidas es un elemento muy importante durante las misiones CanSat,
en los concursos internacionales, por ejemplo en Texas el CanSat es
elevado con cohetes y liberado en el punto mas alto donde se puede activar
un paracaidas para iniciar un descenso controlado a una velocidad fija

indicada en los requerimientos del Concurso.
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2.7.1 Sistema de recuperacion por paracaidas

El descenso de un CanSat representa la parte crucial de la misién, dado que
es donde éste lleva a cabo la toma y envio de datos a la estacion terrena y/o
a la recepcion de comando. El descenso se presenta a partir de que ocurre la
separacion del vehiculo lanzador y hasta que el toca tierra. La manera de
“aterrizar” depende del disefio y objetivo de la mision, sin embargo, suele
utilizarse comunmente un paracaidas el cual permite desacelerar la caida. Sin
embargo, en otros casos simplemente se utiliza alguin mecanismo que “frena”
de cierta manera la caida hasta que ocurre el impacto del CanSat con el
terreno. En otros casos se puede tener un sistema que permita “planear” al

CanSat y trazar una determinada trayectoria.

Para disefar el sistema de descenso debe tomarse en consideracion
parametros del fluido en cuestién que es el aire, principalmente la densidad, la
velocidad final que se desea y la masa del dispositivo CanSat. Otro punto
importante a considerar corresponde a la masa del sistema de control de
descenso. El material empleado debe ser tal que pueda desplegarse sin
mayores inconvenientes desde el CanSat una vez separado del dispositivo
lanzador. El paracaidas es un elemento crucial en la mision del CanSat.
Mantener la velocidad deseada y la estabilidad en el descenso son
pardmetros clave en el disefio del paracaidas. En la figura 2.38 se muestra el

paracaidas empleado en esta tesis.

Figura 2.38 Modelo de paracaidas empleado en satélite CanSat.

44



2.7.2. Fuerzas que actlan en el paracaidas

Las fuerzas y momentos que actian sobre un paracaidas pueden presentarse
de varias maneras. En la figura 2.39 se muestra las fuerzas orientadas al eje

de vuelo y con las fuerzas orientadas al eje del paracaidas.

La fuerza resultante, R, y el momento, H, se muestran en la figura 2.29. Se
refiere al sistema fijo de flujo de aire para los célculos de rendimiento
aerodindmico, y el sistema fijo de paracaidas para los calculos de esfuerzos
de ala. Los coeficientes aerodinamicos CL> CD, CT, CN, CM y pueden ser

determinados con facilidad en las mediciones de tunel de viento.

Figura 2.39 Fuerzas que actlan sobre un paracaidas.

Usualmente los equipos de tunel de viento miden la fuerza normal y
tangencial en lugar de sustentacion y resistencia. Si se conocena, T y N, el

arrastre, D, se puede calcular

D=T +Ncosa Xsina

Para un paracaidas con un angulo de ataque, o igual a cero, la fuerza de

arrastre y la fuerza tangencial son sinonimos. La Figura 2.40 muestra los

coeficientes de CT, CD, y CM en funcion del angulo de ataque para los
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paracaidas estables e inestables. La presentacion de los coeficientes
muestra dos hechos interesantes. La pendiente de la curva de coeficiente de

momento, D«CM / D Para el paracaidas inestable es positiva

entre -25 grados y +25 grados; esto es, por definicion, la desestabilizacion.

Este paracaidas oscilard aproximadamente + 25 grados. La pendiente del
coeficiente de momento, D * CM/Da para el paracaidas estable es negativo
sobre el angulo total de ataque; esto es, por definicion, la estabilizacion. Entre
mayor sea la pendiente D x CM/Da negativo, mayor es la tendencia de

estabilizacion del paracaidas y mejor es su capacidad de amortiguacion

contra las fuerzas desestabilizadoras como rachas de viento.

\ACD\:/ |
<] T

-30° -20° -10°,70 +10° 020"\3o° -30° -20° -10° 0\<*20° +30°
a 1 ‘ a

- a a -

UNSTABLE PARACHUTE STABLE PARACHUTE

Figura 2.40 Coeficientes Cd, Ct, CM versus angulo de ataque, a, para paracaidas
estables e inestables.

2.7.3 Equilibrio de fuerzas en el descenso CONSTANTE

Un paracaidas estable en descenso sin aceleracion tiene un equilibrio entre el
arrastre total del paracaidas y de la carga (DT), el peso de la carga y el ensamble del

paracaidas (WT). Como se observa en la figura 2.41.



U.:_. l
w

Figura 2.41 Fuerzas actuando en un paracaidas en un descenso constante

T

Para el descenso constante la ecuacién es la siguiente:
DT = WT +Dp + DL = Wp + WL
Donde

DT = resistencia total, N

Dp = arrastre del paracaidas, N
DL = arrastre de la carga, N
WT = peso total, N

Wp = peso del paracaidas, N
WL = peso de la carga, N

En la mayoria de los casos, la resistencia de la carga puede ser un dato en relacién
a la gran resistencia del paracaidas. Con el arrastre, D = p/2 v? y DT = WT vy

despejando v, la ecuacion de velocidad de descenso que importa, Ve, se obtiene.

v [ 27
T \SCLp
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En terminologia de paracaidas de velocidad de descenso en el nivel del mar

po_ 2w
- Su C.I'.:'r.lp o

Y velocidad de descenso a cualquier altitud

by [ oW |
) sr.l(?f.h-lﬁr.l '\,Ilp-"llf-:'ﬂ.

Donde po es la densidad en el nivel del mar

En la ecuacién anterior para la velocidad de descenso, Ve tenemos que

WT = peso de la carga y el conjunto de paracaidas, N
So = area superficial del paracaidas, S2
CDO = coeficiente de arrastre del paracaidas en relacién con So

p = densidad del aire a una altura especifica en kg / m3

Durante el descenso desde la altitud, el sistema de paracaidas se desacelera

constantemente debido a la densidad del aire en aumento.

2.7.4 Caracteristicas y funcionamiento de los paracaidas

El paracaidas es un elemento crucial de cualquier mision CanSat. Sus
caracteristicas de desempefio deben ser conocidas y consideradas en el
calculo de la velocidad de descenso. A principios de 1920, el paracaidas
circular plano, fabricado a partir de tejido soélido fue el principal paracaidas
utilizado para el rescate de aviadores, para deportes de salto, y para
lanzamiento de cargas ligeras desde el aire. En 1930, el ejército comenzo a
usar paracaidas para el lanzamiento aéreo de tropas y carga y para la

desaceleracién en el aterrizaje de las aeronaves. A partir de 1940 los
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paracaidas se utilizaron para la recuperacion de aviones no tripulados,
misiles, artefactos explosivos, y, mas tarde, para la recuperaciéon de naves

espaciales tripuladas y no tripuladas.

Forma construida: Las columnas de planta y perfil definen el diametro
construido y la seccion transversal de la cubierta del paracaidas.

Dc, el diametro construido de la cubierta, se puede obtener a partir del dibujo

del paracaidas especifico.

Didmetro nominal: Do, el diametro nominal del paracaidas puede calcularse
a partir del area total de la superficie de la cubierta So, incluyendo el area de

la rejilla de ventilacion y todas las demas aberturas:

D, =.[4S,/7z =1.1284,[S,

Forma inflado: Dp, el diametro proyectado de la cubierta del paracaidas
inflado, se calcula mejor a partir del area de la cubierta inflada o proyectada,

Sp. como se mide en las pruebas de tanel del viento.

El diametro proyectado de un paracaidas varia segun el tipo de paracaidas,
la porosidad de la cubierta, las medidas de las lineas de suspension,

velocidad y disefio de la cubierta.

Un gran diametro proyectado, Dp, generalmente siempre resultard con un
gran coeficiente de arrastre, CDo. La relacion del didmetro proyectado al
didmetro nominal, Dp/Do, es una indicacion de la efectividad del arrastre del
disefio de paracaidas; cuanto mayor es el diametro proyectado en relacion

con el diametro normal, mayor es el coeficiente de resistencia aerodinamica.
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Coeficiente de Resistencia: CDo es el coeficiente de resistencia
relacionada con el &rea total de la superficie de la cubierta, So, el coeficiente
de resistencia indica el grado de eficacia que produce la cubierta de un
paracaidas con un minimo de la superficie de tela, minimizando de este

modo el peso y el volumen.

Coeficiente de la fuerza de apertura. Cx, el coeficiente de apertura de la
fuerza, indica la diferencia entre la fuerza de apertura instantanea y la fuerza

de arrastre constante a velocidad constante.

Angulo de oscilacion media. El angulo de oscilacion se mide en las
pruebas de tunel de viento o durante las pruebas de vuelo libre. La oscilacién
varia con el tamafio y la velocidad de descenso en la mayoria de los

paracaidas de textil sélido.

Los paracaidas grandes oscilan menos que los paracaidas pequefios. Los
paracaidas inestables tienden a descender en un modo oscilante a una
velocidad de descenso de mas de 7,62 m/s. La columna de aplicacion
general en la Tabla 2.4 a la 2.8 indica el uso primario del tipo del paracaidas

en particular.

Aplicacién General. La columna de aplicacién general de la tabla 2.4 a la
2.8 indica el uso principal del tipo paracaidas particular. Sw en la Tabla 6-4
es el area mojada de la superficie superior de la cubierta en paracaidas de
deslizamiento. Sw/So en la tabla 2.7 es la relacién del area de la superficie
superior con la superficie total de tela, incluyendo todas las costillas y

paneles estabilizadores.
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Tabla 2.4 paracaidas de textil solido

CONSTRUCTURED SHAPE ~ INFLATED  DRAG  OPENING AVERAGE
TYPE SHAPE COEF FggEcFE ANGLE OF GENERAL
n D C ‘ APPLICATION
PLAN PROFILE — — - Dy Cy el
A A RANGE  (INF MASS)
DESCENT,
FLAT —_— 1.00 0.62 0.75 ~12 +10 OBSOLETE
CIRCULAR 10 TO 10
) 0.70 0.80 +40
0.93 0.75 +10 DESCENT,
CONICAL @ ZN 1o 070 0 18 10 M<05
f=py | 0.95 0.90 430
)
0.90 0.75 ~ +10 DESCENT,
BICONICAL @ LS, T0 0.70 TO b TO M<05
b= = 0.95 0.52 430
TRICONICAL 0.90 0.80 DESCENT,
POLYCONICAL @ ﬁ TO 0.70 TO ~1.8 ;2)0 M<0.5
D, 025 098 420
EXTENDED fn 066 0.78 10 DESCENT,
10% FLAT D, 0.70 087 415
tn -
EXTENDED iy 0.81 066 0.75 +10 DESCENT,
SKIRT b [ FETH) TO T0 TO ~1.4 T0 M<0.5
14.3% FULL 0.85 0.70 0.60 415
-~
HEMISPHERICAL @ - 02 - DESCENT,
iy 0.21 066 T0 ' 10 M<0.5
¢ 0.27 U OBSOLETE
GUIDE 0.28 Q STABILIZATION,
SURFACE 0 = 063 062 T0 ~1.2 If DROGUE
(RIBBED) l— d 0.42 0.1<M<15
& Q
0.30 =02 PILOT
GUIDE I~ 0.66 0,63 T0 ~14 - DROGUE
SURFACE 0.54 % 0.1<M<15
(RIDLESS) Ln _|
)
0.85 ~14 DESCENT,
ANNULAR 1.04 0.94 T0 <16 M<0.5
| | 0.95
n
)
Sz 115 066 0.60 Q DESCENT,
CROSS ‘{I,:' T0 10 10 TR o DECELERATION
1.12 0.72 0.85 13
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Tabla 2.6 Paracaidas rotativos

CONSTRUCTURED SHAPE

INFLATED

DRAG OPENING

AVERAGE
TYPE SHAPE COEF FORCE ANGLE OF GENERAL
l)(‘ ])) C D C?EF OSCILLATION, APPLICATION
0 0 RANGE  (INF MASS)
D
I. ¢ _I 0.85 0 DROGUE,
ROTAFOIL <5 10 ~0.90 TO 1.05 0 Q<7
-\
B 0.99 +2
15 1.4 o DESCENT,
VORTEX RING % — — 19 N/A TO TO TO SMALL D,
18 12 +2
__ 0 DROGUE
SANDIA RFD 1.0 ~0.9 1.25 1.1 TO
£2
Tabla 2.7 Paracaidas maniobrable
CONSTRUCTURED SHAPE AREA AERODYNAMIC GLIDE
TYPE RATIO FORCE COEF RATIO GENERAL
S C (1/D) APPLICATION
PLAN PROFILE - R MAX
5“ RANGE
1.0 0.85 05
TOJO. TU S TO TO DESCENT
SLOTS. ETC 0.90 07
3 0.90
LaMOIGNE — - 1.0 TO 1.1 DESCENT
(PARACOMMANDER) = 1.00
D
PARAWING r AT 0.90 20
(SINGLE KEEL) b _ 10 T0 To DESCENT
/v 1.10 25
Do b
C
PARAWING " T _ 1.00 28V
(TWIN KEEL) b 1.0 TO TO
DESCENT
A% 2 1.10 3.0
esf
PARAFOIL b g 075 28V
v 027 TO TO DESCENT
0.85 35
SAILWING
N
B 0.80 28"
TO N/A TO DESCENT
fae] 0.90 35
5
VOLPLANE g b 2N 20V
AR 0.50 N/A TO DESCENT
3.0
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Tabla 2.8 Desacelerador tipo balon.

CONSTRUCTURED SHAPE INFLATED DRAG  OPENING SERAGE
TR SHAPE COEF FggEcFE ANGLE OF GENERAL
D D C APPLICATION
. . OSCILLATION
PLAN PROFILE — —— = Dy X D%GREES'
% % RANGE  (INF MASS)
D v

0.51

BALLUTE _1 0.51 0.51 TO ~1.05 <+1 DROGUE,
1.20 0.8<M<4

2.8 Desarrollo de la estaciéon terrena

Las estaciones terrestres 0 estaciones terrenas son una serie de equipos,
con una o varias antenas interconectadas entre si para establecer extremos
tanto de recepcion como de transmision, tienen como objetivo mantener una
comunicacion directa con el satélite para mandar y recibir informacion hacia
la estacion terrena. Son las bases terrestres del sistema que llevan a cabo
diferentes tipos de procesamientos de las sefales recibidas y trasmitidas
como: modulacién, demodulacion, conversion de frecuencias, codificacion,
multiplexor y conversion analdgica-digital. Pueden encontrarse en las
instalaciones del usuario final, enlaces de intercomunicacion, estaciones
terrenas y en los satélites. En realidad podemos considerar estacion terrena
a cualquier equipo terminal que se comunique desde la tierra con el satélite.
Tomando en cuenta lo anterior, podemos hablar de estaciones fijas sobre la
superficie terrestre, mdéviles terrestres, maritimas o aeronauticas que pueden
ser instaladas en vehiculos terrestres, barcos, aviones y muchos otros
vehiculos de transporte.

Al igual que un satélite, una estacion terrena se compone de diferentes
subsistemas que incluso corresponden a los de este pero son mas grandes

y complejos.

STABILIZATION,
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En general, una estacion terrena consta de seis subsistemas principales:

Subsistema de la antena
Subsistema de Recepcién
Subsistema de Transmision

Subsistema de Potencia

AN N NN

Subsistema de control y telemetria.

Para nuestro cansat se utiliza un médulo de transceptor llamado XBee Pro
S2B 63mW que contiene la antena, subsistema de recepcion, transmision,
de potencia, el subsistema de control y telemetria. La conexion se hace por
medio de un USB para mostrar y guardar los datos recibidos por satélite

CanSat.
2.8.1 Arquitectura del sistema de estacion terrena
El ciclo de comunicacion estd compuesto por un satélite educativo CanSat

con el modulo XBee-PRO S2B 63mW, una computadora personal y cable

USB. Como se muestra en la figura 2.42.

Figura 2.42 Arquitectura del sistema de estacion terrena

Para configurar el Xbee ya sea para transmisor o0 receptor se utiliza un
software que el fabricante recomienda dependiendo el sistema operativo que
se utilice. Para el sistema operativo de Windows se recomienda utilizar el
software X-CTU, para el sistema operativo de MAC el fabricante recomienda

utilizar el Moltosenso como se muestra en la figura 2.43.
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X-CTU Moltosenso

#  moltosenso Netwark Manager Silver  File  Network  Settings  Help
P Seflings | Fange Tesr | Temng Modem Conliguation anon moltasenso

Modem Pararmeters and Fimesrs - — FarameterView | - Frofle Versiorn — AD D Lies T | Command Sigsrn
Fioad | wite | Restoe | _Cew Scmen Saue Doriaad newe
Mecd=m: MEEE Function Sel Vesin
e ~] [<EEE B2 15 4 -] [ ]
=43 (I ¥ ~ 84 bt Adoress ¥ hode dertier Desoiplion
E ? , 00132200402d5216 MTS_Coardinator This nede is near the itchen

B 0oH
B o
B
[ 5H - Sevil Mo High

[ 5L -Sesal Humber Lovs

& 01 BN - Rerdom Datay Sk

& MM MAC M oda 3
[ CE - Coordnaio Enabie

B toncar
& 50 - Scan Durgion

B &1 -End Devics Ascocialion

[T ——— AT Command e i b L
- B 4l - Azsccistion Sieh Sleep Modes
= Fg 'jr_f“ﬁ‘i R » Cycic Sleep Period 0020 0
e e L Numberof ycic Sleep .. 0001 1
= {23 Sleep Medes [HorBeason] ~ v Serial Interfacing
Chengs nalkering ssing: 41 Stop Bits w 0
B Parity 0 0
o7 D07 Configuration o 1
COM1 SE00EH 1 FLOwHONE L BI06 Configuration = -

Figura 2.43 interfaces de los software X-CTU y Moltosenso, utilizados para
programar los XBee.

2.8.2 Pasos para programar el Xbee

1.- Descargar los drivers y programas necesarios para configurar los
mobdulos XBee segun las caracteristicas de su PC en el siguiente link:
http://www.digi.com/support/productdetail?pid=3352&0svid=57&type=utilities

2.- Instalar el software X-CTU

3.- Seguir los pasos del instalador conectando con el cable USB el modulo
XBee

4.- Instalar el driver

5.- En caso de que no reconozca los puertos USB, se debe actualizar en el

administrador de Dispositivos como se muestra en la figura 2.44.
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http://www.digi.com/support/productdetail?pid=3352&osvid=57&type=utilities

Archive Accion  Wer  Ayuda

s mlEmEE

» A Adaptadores host SD
B Baterizs

» K& Controladoras de alma

e
uerto de impresars ECP (LPT1)
ort ¢
os Blu

Figura 2.44. Administrado de dispositivos

6.- Inicia la ventana de XCTU y selecciona el puerto COM que se usara. Por

default los médulos vienen configurados a 9600.

7.- Para probar la comunicacion del XBEE y la PC dar un Click en el botén

Test/Query, como se muestra en la figura 2.45.

Communication with moden.. JF,
toden firrmware version = 1047
b odem type = xBF24-B

Senal Mumber = 1342004033313

Figura 2.45 Datos de numero de serie y modem.

Si la conexion es correcta aparecera una ventana que nos indica el tipo de

modem utilizado, la versién y el niumero de serie del Xbee.
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8.- Para configurar el modem del XBee hay que hacer click en Read para ver
la versién actual del firmware en tu Xbee. Para restaurar el Xbee a su
configuracion inicial, dar un click en “ClearScreen”, cuando termine, dar un
click a “Restore”, posteriormente dar click a "Read” y esta listo para

configurar. Como se observa en la figura 2.46.

BE [COMS] X-CTU = s

Modern  Parameter  Profile Remote Configuration...  Versions...

PC Settings ] Range Test ] Terminal Modem Configuration ]

tModem Parameter and Firmware Parameter Wisw Praofile Versians

Read | it | Restone | Clear Screen Save Dawnload new
[~ Always Update Firmware Show Defaults Load HETSIONS...
Modem: XBEE-PRO  Function Set ersion
|BF24B _v| |ZMET 2.5 COORDINATOR AT | [10a7 +]

----- B (2341) OF - Operating PAN 1D -
----- B (234110 -PaN 1D
----- B [1FFE] 5 - Scan Chatnel:
[315D0 - Scan Duration
[FF] MJ - Mode Join Time
-3 Addressing
(0] Y - 1E-bit Metwark Address
[134200) 5H - Serial Humber High
[4099319E] 5L - Serial Humber Low
[134200) DH - Destination Addrezs High
[40993108) DL - Destination Address Low
[ Ea - Zighee Addreszing
[E8] SE - Source Endpoint
[
[
[
[
[

m

E&) DE - Destination Endpaint

1) CI - Cluster D

1Ml - Mode Identifier

0] BH - Broadcast Fadius

----- FF] AR - Aggregation Foute Broadcast Time
----- B (20000) DD - Device Type Identifier

FRead parameters. . OF

COMS 3600 8-M-1 FLOW:MOME <BP24-B “Wer1047

Figura 2.46. Configuracion y estado del Xbee.

2.8.3 Comunicaciones Punto a Punto en Xbee Pro S2B.

1.-Configurar el direccionamiento, en ambos médulos del Xbee realizado
previamente una tabla con los datos seriales, de la direccion numero de

identificador PAN ID. Como se muestra en la figura 2.47.
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COORDINATOR

ROUTER

PAN ID

2341 2341

SH

13A200 13A200

SL

4099319E

40993108

DH

13A200 13A200

DL

40993108 4099319E

COORDINATOR

ROUTER

Figura 2.47. Datos para enlazar punto a punto los médulos Xbee

2.- Para configurar el COORDINATOR se utiliza el namero serial que se

encuentran en el XBEE. Y se vacian los datos en el software X-CTU como se

muestra en la figura 2.38.

3.- Para configurar el ROUTER utilizando el nimero serial que se encuentran
en el XBEE. Y se vacian los datos en el software X-CTU como se muestra en

la figura 2.48.

BB [cOMS] X-CTU

B (12)CH - Dperating Channel
B (2241)OP - Operating PAN ID <:=
B (2341)10 - PAN 1D

B (1FFE) SC - Sean Channels
B (315D - Scan Duration
B (FFINJ - Mode Join Time
=123 Addressing
B (00 MY - 16-bit Network Address
B (128200) SH - Serial Humber High

B (4089319E) 5L - Serial Number Low :"'

B (134200] DH - Destination Address High

B (40992108) DL - Destination Address Low <:
B (0124 - ZigBee Addressing

B (E8) SE - Source Endpoaint
B (E8) DE - Destination E ndpoint
B 0110 - Custer 1D
B ()N - Node I dentifier
B (0] BH - Bioadeast Radius
B (FF1AR - Agaregation Routs Broadcast Time
B3 (00 M. Pravsiras Toras |damifiar
Read parameters. 0K

| — -

x

A BB [COMS] X-CTU. E=1)

Modem  Parameter  Profile  Remote Configuration... Versions... Modern  Parameter Profile Remote Configuration... Versions...
PC Settings | Range Test | Terminal Modem Configuration | PC gemngsl Range Testl Teminal  Modem Conhgu[atmn
[M;d": Pla s il Fur:wara | P:Iaa- = sl F';Ne Yor i~ Maodem Parameter and Fimware — -~ Parameter View F‘lof\le Yersions
= 2 I coi ‘ I L) I Download new Read | Wiite | Restore | Clear Soreen Save Download T
Always Update Fimare Show Defaults Load VeITon
™ Abways Update Fimware Show Defaults Load VEfS'ﬂﬂS
Modem: XBEE-PRO  Function Set Version
HBP24B = | |ZMET 2.5 COORDINATOR AT ;‘ 1047 vI Modem: XBEE-PRO  Funchion Set VErSIDn
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software X-CTU.
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CAPITULO III

Propuesta de los medios de
lanzamiento para satélites CanSat.
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Una vez que los estudiantes desarrollan un prototipo CanSat, lo pueden validar
también de una forma muy sencilla: lanzandolos desde lo alto de edificios con

paracaidas, globos aerostaticos, cohetes o desde un Drone multirotor.

3.1 Descripcion del lanzamiento con un Cohete.

Los cohetes con propositos educativos se construyen con materiales de bajo
costo, vuelan a velocidades relativamente bajas comparados con los cohetes reales,
estos permiten a los estudiantes poner en practica conocimientos tedricos en
estructuras, sistema de despegue, propulsion, paracaidas, instrumentacion cientifica
y aerodinAmica. La secuencia de separacion podria diferir dependiendo del
modelo del cohete, dada la secuencia de separacién de un cohete es importante
tomar en cuenta la colocacion del CanSat en su interior, si tomamos como ejemplo
el caso mostrado en la figura 3.1, el CanSat debe colocarse en posicion
invertida descansando sobre el paracaidas, de tal forma que cuando la punta se
separe y deje caer el CanSat el paracaidas quede en la parte superior y pueda
desplegarse lo més rapido posible, de lo contrario el descenso podria ser
diferente a lo planeado y ocasionar un funcionamiento imprevisto en la operacion
del CanSat.

Se separa del cohete la narizy la
parte frontal con la carga util en su
interior. Cuando se separa la parte
frontal se libera el paracaidas que
sostiene al cohete.

La nariz se separa de la parte frontal y
deja caer la carga util posteriormente
el paracaidas del CanSat se abre.

3

/) :
Se realiza el lanzamiento.
El CanSat descansa sobre su
paracaidas y el paracaidas
de la nariz del cohete sobre
la parte inferior del CanSat.

df n
. El CanSat, la nariz y el cohete [

( descienden con paracaidas.

Figura 3.1. Esquema de lanzamiento de un CanSat con un cohete sonda
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3.2. Descripcion del lanzamiento con un globo aerostatico.

Los globos son usados para observaciones cientificas, desarrollo de tecnologia
espacial logrando alcanzar hasta una altura de 30 Km, en los vuelos con CanSat
se elevan a distancias cortas para controlar su posicion y mantenerlos anclados al
suelo con lineas de control. Decenas de vuelos son realizados anualmente por las
principales agencias espaciales para aplicaciones cientificas y tecnoldgicas con
cargas utiles de kilogramos.

Las ventajas de los globos cientificos para fines didacticos son el corto tiempo de
implementacion, versatilidad para transportar cargas de gramos hasta varios kilos,
tiempos de vuelo de minutos a horas, etc. La figura 3.2 muestra un tipico
lanzamiento de CanSat en globo, el sistema estd compuesto por un globo que
sujeta un compartimento para albergar el CanSat durante su ascenso, el globo a
su vez esta sujeto al suelo por cuerdas, es posible sujetarlo a una sola cuerda
pero el globo se vuelve inestable en presencia de viento, al tener sujecion con
dos o tres cuerdas es mas sencillo tener control del ascenso del globo y su

ubicacion final al liberar el CanSat.

El globo puede ser de diferentes tamafios y materiales, los globos meteoroldgicos
son globos de Neopreno o de caucho sintético, que es un polimero altamente
resistente a humedad, bajas temperaturas, ozono y radiaciones ultravioleta, ademas
de ser elastico. El globo debidamente inflado con Hidrogeno, llega a medir hasta 150
centimetros de diametro méaximo y es capaz de levantar un peso de 400 gramos.

Los globos aerostaticos actuales estdn hechos de material sintético impermeable
como nylon o poliéster, que resisten perfectamente a las altas temperaturas del

aire caliente del interior.

Los globos que se utilizan como espectaculares estan hechos de PVC, son mas
pesados, resistentes al clima y su tiempo de vida es mayor, la desventaja es que

por ser mas pesado se eleva menos que los otros dos tipos de globo.
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————————————

Compartimento
para CanSat

——

. ‘ o Estacion terrena
Cuerday
carrete ' I I “

Figura 3.2. Esquema de lanzamiento de CanSat con globo.

3.3. Descripcion del lanzamiento con un Drone

Las aeronaves no tripuladas llamadas Drones han sido ampliamente utilizadas en la
actualidad debido a su versatilidad, confiabilidad y facilidad de uso. Debido a su
gran autonomia son utilizados en paqueteria, vigilancia, filmografia y vuelos
CanSat. Un Drone puede ser cualquier aeronave no tripulada que navegue
autdbnomamente o controlada a distancia. Los Drones pequefios comunmente son
algun tipo helicoptero o multirotor. Un multirotor es una aeronave con mas de dos
rotores donde el control de la aeronave es alcanzado mediante la variacion de la

velocidad relativa de cada rotor para cambiar el empuje y el torque de cada uno.
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Debido a la facilidad de construccion de los multirotores, estas aeronaves son
frecuentemente utilizadas en aeronaves de radiocontrol gue comunmente tienen 4, 6
u 8 rotores y se utilizan ampliamente en proyectos de bajo presupuesto. En la figura
3.3 se muestra la descripcion de un lanzamiento de un CanSat por medio de un

drone.

’

Multirotor
controlado por RC

-

-

El CanSat es liberado
por radio control

\
\
\
\
\
\
\
\
\
Control del multirotor \\
&y \
N\
5 \
//\\ \

S ;

Figura 3.3 Esquema de lanzamiento de CanSat con dron.
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3.4. Recomendaciones de los sistemas de Lanzamiento de CanSat.

Los estudios en coheteria también pueden involucrarse en vuelos CanSat por esta
razon es que muchas universidades del mundo utilizan este método como su
primera opcion. En caso de no contar con facil acceso a la coheteria necesaria

para lanzamientos CanSat, la mejor opcion es la adquisicion de un Drone.

El cohete es la mejor opcion para vuelos de gran altura, es el método que puede
llevar un CanSat no solo a mayor altura sino también en el menor tiempo; sin
embargo, es necesario comprar combustible para cada lanzamiento, también es
recomendable tener multiples cohetes por precaucién y para minimizar el tiempo
entre lanzamientos, se pueden conseguir cohetes que son capaces de llevar 6

CanSat a mas de un kildbmetro de altura.

Los lanzamientos con multirotor son poco frecuentes pero su funcionamiento es
muy eficiente y sencillo. La adquisicion del equipo necesario puede ser costosa
pero no requiere muchos complementos para utilizarse y puede alcanzar alturas
de 2Km. Es muy compacto para transportar y los modelos econémicos pueden
costar unos $300 USD.

Los globos pueden ser una forma mas sencilla y menos costosa de realizar
lanzamientos CanSat. Sin embargo, la altura del lanzamiento podria estar limitada
por varios factores. Primero, no todos los globos vuelan a gran altura. Segundo, los
globos pueden dafiarse, poncharse, romperse facilmente. Tercero, se requiere
transportar suficientes tanques de helio al lugar del lanzamiento. Cuarto, se
requiere por lo menos una cuerda para anclar el globo al suelo de mayor longitud
de la que se desea elevar el globo. Quinto, es un sistema muy voluminoso para

transportar.

64



CAPITULO IV

Integracion y pruebas fisicas de los
subsistemas.
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Los satélites son dispositivos delicados los cuales una vez en Orbita, no es
econdmicamente rentable realizar reparaciones. Las condiciones de operacion de
estos dispositivos son extremas debido a que se someten a una presion cerca del
vacio total, altos niveles de radiacién electromagnética y cambios de temperaturas
bruscos que van desde el frio intenso de la oscuridad del espacio al calor de la
radiacion solar directa. Ademas de las dificiles condiciones de operacion, el equipo
debe soportar los altos niveles de vibracidn y presion acustica de sonido durante el
lanzamiento del cohete que lo pondrd en Orbita. Para asegurar el correcto
funcionamiento del satélite en todos los modos de operacion durante el
lanzamiento y tiempo de vida se efectian diversas pruebas en Tierra que emulan
los diferentes momentos en el trayecto de la Tierra a la posicion final en el
espacio. Estas pruebas se efectian siguiendo altos estandares internacionales
gue aseguren el éxito de la mision espacial en cuestion. Algunas pruebas son:
pruebas de vibracion, de ruido, de separacion, de impacto, de temperatura, de
vacio, de radiacion, de compatibilidad electromagnética, de comunicacion, entre
otras. El costo de estas pruebas es del orden de cientos de miles de doélares, ya
gue se requieren instalaciones altamente especializadas. Para el caso de los
satélites es necesario destacar que estas pruebas se realizan a componentes de

sistemas y subsistemas completos que se deseen poner en el espacio.

4.1. Importancia de las Pruebas en los satélites

Como en todo proyecto espacial el proceso de evaluacién es esencial en el
desarrollo de los proyectos. Con este proceso se busca garantizar los niveles de
seguridad que tendran los satélites con relacién al vehiculo lanzador y verificar las
caracteristicas de resistencia del satélite al ser sometidos a ambientes y fenémenos
parecidos a los que encontrara en el espacio una vez puesto en orbita. Usualmente
las pruebas de evaluacion son establecidas por la empresa lanzadora y por los
criterios de evaluacion de las practicas estandarizadas del departamento de
defensa de los EUA a través de su documento MIL-STD-1540(product verification

requirements for Launch, Upper Stage and Space Vehicles).
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Existen 2 niveles de evaluacién a los que podran ser sometidos los dispositivos a
prueba, antes de ser considerados como aptos para su lanzamiento. Estos niveles
son la certificacion y aceptacion. La certificacion asegura que el disefio del satélite
es aceptable y que funcionara dentro de los entornos esperados. La certificacion
comienza cuando el proceso de elaboracion del satélite finaliza cuando el satélite
esta listo para realizar las pruebas de aceptacién. Una serie de pruebas que
exponen y someten al satélite a condiciones como las que habra durante y después
del lanzamiento. Los requerimientos y exigencias de las pruebas de certificacion
dependen de varios factores como las caracteristicas propias de la mision, los
requerimientos estructurales del satélite, los que establece la compafiia lanzadora.
La certificacion del prototipo se da cuando existen dos elementos idénticos a ser

probados. Un elemento sera prototipo y el otro sera el modelo enviado al espacio.

El satélite prototipo sera sometido a las mismas pruebas que le modelo enviado al
espacio bajo el mismo disefio pero la intensidad y exigencias de las pruebas seran
mas fuertes y de una duracion mas larga. El desarrollo del prototipo sirve para
poder encontrar errores y fallas, primeramente en el modelo, para poder hacer
mejoras en el modelo de vuelo sometiéndolo o menor posible a las exigencias de

las diferentes pruebas.

La aceptacion es el ultimo nivel por lo que se debe pasar un componente que se
desea mandar al espacio. En esta instancia se realizan las mismas pruebas que las

del prototipo inicial. Las pruebas que se llevan a cabo generalmente son:

Resistencia estructural.
Pruebas de soldadura.
Pruebas de vibracion.
Pruebas de Impacto.
Pruebas térmicas.

Pruebas de vacio.

N N N N R RN

Pruebas de comunicacion.
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En los satélites educativos CanSat las pruebas se llevan a cabo desde un punto
de vista practico, es decir al no contar con equipo sofisticado y de elevado costo
como son mesas de vibracion, hornos de temperatura con camaras de vacio,
mesas de impacto, cAmara anecoica para radiofrecuencia, cuartos limpios, entre
otros. Las pruebas se llevan a cabo haciendo uso de los recursos disponibles y de
facil acceso pero que al mismo tiempo expliqgue el experimento de la prueba
simulada. Al igual que los satélites que van al espacio la condicion para realizar
las pruebas fisicas y verificar que soportara los ambientes que sera sometido el
satélite educativo CANSAT, es que permanezca encendido durante el proceso al
cual es sometido por una prueba vy este debe ser capaz de transmitir datos a la
estacion terrena sin tener sufrir ninguna interrupcién. Cada prueba realizada

tendra una duracion de 3 minutos para probar su efectividad.

3.1 Prueba de Vibracion.

El proceso de lanzamiento de un satélite es sumamente complejo, por lo que es
necesario un mayor control de todas las variables que intervienen. El despegue de
un cohete somete al satélite a respuestas rapidas y bruscas que podrian repercutir
en una mala funcionalidad. Ademas, el fuerte ruido que se produce hace que las
superficies grandes y de poca masa (como los paneles solares y la antena de
comunicaciones, que en esta etapa estan plegados) vibren intensamente, lo que

podria generar fallas en los puntos de anclaje del satélite.

Las pruebas de vibracion consisten en simular las diferentes frecuencias y modos
de vibracién que pueden presentarse durante todas las etapas de lanzamiento,
para esto, se manejan diferentes modos de vibraciones en cada uno de los ejes
(X, Y, Z) y modos de vibracion combinados, en el orden de los kilohertz. Las
pruebas se realizan sobre mesas de vibraciones con la capacidad de generar las
frecuencias presentadas durante el tiempo del lanzamiento, el valor de las
frecuencias que se aplican sobre el satélite dependen de las caracteristicas del
cohete lanzador contemplado por lo tanto, cada cohete tiene sus modos de
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vibracion especificos. Para observar el comportamiento de la estructura y puntos
mas susceptibles del satélite se utilizan entre 20-35 sensores de movimiento en
las zonas de alto impacto, generalmente se utilizan acelerébmetros de alta
sensibilidad que obtienen los datos de velocidad y aceleracion de las diferentes
partes del satélite, estos datos indican el comportamiento en cada uno de los
modos de vibracion en los que se lleve a cabo la prueba. Independientemente de
los datos y graficas obtenidas a partir de los sensores de movimiento, durante las
pruebas de vibracion se observa si hay algun problema de sujecion o fallas
estructurales del micro satélite ya que en algunos casos existen piezas como

tornillos, cables o sujetadores que salen volando de la estructura del satélite.

En la préactica, el objeto bajo prueba es montado mediante soportes a una mesa
vibratoria o excitador (shaker) como se muestra en la figura 4.1. Los Shakers
normalmente utilizan una fuerza electro-dinamica o hidraulica. Los Shakers
electro-dinamicos son ideales para altas frecuencias y cuando se requiere una
mayor fidelidad de la prueba. Por otra parte, los Shakers hidraulicos son usados
para pruebas de muy baja frecuencia debido a los grandes desplazamientos
implicados en la prueba y también cuando se requieren altas capacidades de
carga, sin embargo, estos Shakers no son lineales, lo que provoca distorsiones

gue disminuyen la fidelidad de la prueba.

Satellite in launch
configuration

Feedback

Accelerometer

Controller

-
@ Feedback |
|

Accelerometer

=

Amplifier

Figura 4.1 Mesa de vibraciones o excitador (shaker)
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Para simular esta prueba en un satélite educativo CANSAT este se agita de
manera reiterada y agresiva con el fin de comprobar que tan fijjos estan los
componentes del sistema como se muestra en la figura 4.2. Se recomienda que el
tiempo para hacer esta prueba sea de 3 minutos, mismo que el satélite educativo
este prendido y transmita los datos a la estacion terrena sin ningun error en la
lectura comprobando asi la correcta fijacion de la estructura, tornilleria, soldadura,

cables y componentes electrénicos.

Figura 4.2 Prueba de vibracion para satélites educativos CanSat

3.2 Prueba de fuerza centrifuga o de aceleracion.

Todos los satélites son expuestos a fuerzas centrifugas cuando son lanzados
desde tierra hasta llegar a la oOrbita destino durante ese viaje el satélite puede
sufrir deterioros en su estructura, cables, tornilleria o electronica. Para evitar un
mal funcionamiento en los satélites estos son sometidos pruebas de fuerzas
centrifugas en condiciones muy similares a los ambientes durante el lanzamiento y

puesta en Orbita que se presentaran en el espacio.
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En los satélites educativos CanSat no son la excepcidén ya que también estara
sujeto a movimientos de esta indole, para ello se simula esta prueba utilizando
una cuerda que esta sujeta a la estructura del satélite (lata de refresco) realizando
un movimiento giratorio a favor de las manecillas de reloj como se muestra en la
figura 4.3. Para validar esta prueba se recomienda que el tiempo sea de 3
minutos, mismo que el satélite educativo este prendido y transmita los datos a la
estacion terrena sin ningun error en la lectura comprobando asi la correcta fijacion

de la estructura, tornilleria, soldadura, cables y componentes electrénicos.

< =

Figura 4.3 Prueba de fuerza centrifuga para satélites educativos CanSat

3.3 Pruebade Impacto

La prueba de impacto mecanico consiste en someter al satélite a diferentes
impactos fisicos que recibird durante su lanzamiento, puesta en orbita y etapa de

funcionamiento. Hay dos tipos de impacto: el auto inducido y los externos. Los
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impactos auto inducidos son aquellos que se generan por las caracteristicas
intrinsecas del satélite. Por ejemplo, si el satélite cuenta con un sistema de
despliegue de celdas solares, el impacto auto inducido en este caso seria el que
es ocasionado durante este despliegue. De esta manera las pruebas de impacto
auto inducido se aplicaran a cada uno de los componentes o dispositivos de
satélites que puedan generar un movimiento y por ende un impacto. Estas
pruebas seran realizadas dos veces cuando el satélite esté en funcionamiento
antes de su integracion final. Los impactos externos son aquellos que pueden ser
ocasionados por la interaccion entre el satélite y su entorno, durante su
lanzamiento y puesta en orbita. De esta forma, el satélite debera ser sometido a
impactos en cada uno de los tres ejes(X, Y, Z) tomando como referencia su centro

de gravedad.

Un ejemplo de impacto es debido a las ondas expansivas que se producen a la
hora que se desacoplan los tanques de combustibles y las partes del cohete
desde los aceleradores, armazon del satélite y el motor principal para ello es

necesario realizar una prueba llamada de impacto.

Para simular esta prueba en los satélites educativos CanSat, se monta el satélite
(Lata de refresco) en una base metalica 0 madera en la que podamos golpear la
base con un marro o martillo con ello simulamos las ondas expansivas que se
producen cuando se abre el paracaidas o las vibraciones de los métodos de
lanzamiento utilizado como se muestra la figura 4.4. Para validar esta prueba se
recomienda golpear la base de pruebas 10 veces de manera continua, al mismo
tiempo el satélite educativo se encuentra encendido y transmitiendo los datos a la
estacion terrena sin ningun error en la lectura comprobando asi la correcta fijacion

de la estructura, tornilleria, soldadura, cables y componentes electronicos.
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Figura 4.4 Prueba de Impacto para satélites educativos CanSat

Por otro lado, se realiza una prueba méas llamada de impacto directo, esto es
necesario por el riesgo siempre latente a fallas en el paracaidas por ello se crea
un sistema capaz de soportar golpes derivados de una caida libre desde una
altura considerable, la prueba de impacto directo consiste en dejar caer el satélite
de una altura de 2 metros generando de esta forma un impacto de fuerza
considerable contra el suelo al mismo tiempo el satélite educativo se encuentra
encendido y transmitiendo los datos a la estacion terrena sin ningun error en la
lectura comprobando asi la correcta fijacion de la estructura, tornilleria, soldadura,

cables y componentes electronicos como se muestra en la figura 4.5.
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Figura 4.5 Prueba de Impacto Directo para satélites educativos CanSat

3.4 Pruebadel paracaidas.

Esta prueba aunque no es utilizada en los satélites que van al espacio es muy
importante en los satélites educativos CANSAT ya que nos permite recuperar el
sistema a salvo y ser reutilizado cuantas veces sea necesario. Por otro lado, sirve
como medio para simular que el satélite se encuentra orbitando ya que retrasa el
tiempo de caida del satélite educativo, de esta manera mientras esta en caida libre
cuando se lanza por algin medio ya sea por Drone, Cohete, Avion de
aeromodelismo, Globo de Helio, entre otros. Se produce la comunicacion
inalambrica punto a punto entre el satélite y la estacion terrena recolectando asi
los datos proporcionados por el satélite para ser mostrados en tiempo real en una

pantalla de una labtop y guardarlos para su posterior analisis.
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Para realizar esta prueba se recomienda utilizar un doblez especial en el
paracaidas para que garanticemos su despliegue. Si en el momento no se cuenta
con un Drone para subirlo a una altura aproximada de 40 metros se puede utilizar
el medio mas alto que se tenga disponible, seguidamente se libera el satélite (se
recomienda que se lance solo la estructura y se agregue el peso referente a la
electronica) para verifica que el paracaidas de habrd adecuadamente. Se repite

en 3 ocasiones para verificar su comportamiento

35 Prueba de la comunicacion.

La prueba del subsistema de comunicacion es de vital importancia ya que este
modulo depende que se tenga comunicacion entre el satélite y la estacion terrena.
Para ello se utiliza una camara Anecoica como se muestra en la figura 4.7, donde
el satélite es introducido a la cAmara cuyas paredes internas estan cubiertas de
conos que absorben las ondas de radiofrecuencia, lo que evita el rebote y emula
las condiciones de un campo libre. Alli se realizan ensayos para verificar que las
ondas electromagnéticas de los distintos componentes y sistemas del satélite no
interfieran entre si denominado ensayo de compatibilidad electromagnética (EMC),
esta camara funciona al bombardear de ondas de microondas hacia la carga util
del satélite para comprobar la existencia de fugas de sefiales entre las conexiones
coaxiales, si alguna de las sefiales penetrada en la carga util se distribuyera por
todo el interior y saliera por algun orificio podria afectar en la entrada y salida de
datos de manera que el satélite podria cegarse asi mismo con la propia sefal de
radiofrecuencia. La otra prueba consiste en la medicion de campo cercano por
radiofrecuencia (RF), para el cual se utiliza un scanner horizontal plano que
permite obtener mediciones de la ganancia y eficiencia de cada antena. Asi se
verifica que las emisiones de las antenas del satélite cumplen con los
requerimientos y potencia de su disefio para cubrir las areas geograficas

designadas.
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Figura 4.7. Prueba de comunicaciones con la cAmara Anecoica

En los satélites educativos CanSat también estan sujetos a pruebas de
comunicacion, para ello se simula esta prueba utilizando la estacion terrena que
estara en un punto estético y al satélite (lata de refresco) alejandose 400 metros
iniciando del mismo punto que la estacion terrena, posteriormente se realiza un
movimiento giratorio a favor de las manecillas de reloj manteniendo la distancia
constante. Para validar esta prueba se recomienda que el satélite educativo se
encuentre encendido y se respete la distancia asignada, asi el satélite debe de
estar transmitiendo los datos a la estacion terrena sin ningun error en la lectura
comprobando la correcta programacion del sistema de comunicacién, la potencia

y eficiencia de antenas.
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CAPITULO YV

Resultados del Prototipo CanSat

7



Para verificar los datos obtenidos por el satélite educativo se realizaron 2 tipos de
pruebas. El primero fue utilizando un Dron Hexacoptero el métodos de lanzamiento
es descrito en el capitulo 3 de la seccion 3.3. En segundo lugar se utilizé6 un
automovil simulando que el satélite estaba orbitando de esa manera se obtuvieron
datos con mayor muestras, distancia y tiempo de encendido del satélite educativo

Cansat.

5.1 Prueba utilizando un Dron Hexacoptero.

En la figura 5.1 se muestra el dron utilizado para hacer el lanzamiento. Puede llevar
una carga de tres CanSat y los eleva hasta una altura determinada propuesta por el
usuario dependiendo de las condiciones climaticas del lugar, como los vientos
fuertes, para nuestro caso se determiné alcanzar una altura maxima de 130 m para

todos los vuelos.

Figura 5.1. Dron hexacoptero empleado para lanzamiento simultaneo de 3 CanSat.
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En la Figura 5.2 se muestran dos fotografias tomadas con la micro-camara que lleva
a bordo el satélite educativo CanSat. En la foto de arriba, justo antes de soltar la
carga, se aprecia uno de los motores del hexacoptero y parte de las instalaciones de
la Escuela de Ciencias de la Ingenieria y Tecnologia (ECITEC) unidad valle de las

palmas de la Universidad Autbnoma de Baja California (UABC).

En la foto de abajo, durante el descenso, se aprecian otros edificios, ubicados en el
lado opuesto de los anteriores. Notese que el lugar es un area restringida en un

campo despejado.

Figura 5.2. Fotografias obtenidas con la micro-cAmara: antes de soltar al CanSat (arriba) y
durante el descenso (abajo).
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El vuelo de la misién tuvo una duracién de 300 segundos, desde la preparacion de la
plataforma, hasta el aterrizaje. Los resultados obtenidos se muestran en las gréficas
de las Figuras. 5.3 a la 5.6. En la Figura 5.3 se observa una altura maxima de
ascenso de 130 m. La variacién de alturas con respecto al punto de lanzamiento y el
punto de aterrizaje, es debido a las irregularidades del terreno. La escala vertical de
la Figura 5.3, inicia en 300 m, que corresponde a la altura del sitio con respecto al
nivel del mar. En la Figura 5.4, se observa un cambio abrupto en la temperatura, de
33.5° a 35.5°. Esto puede ser debido a la velocidad de ascenso o a los gradientes de
temperatura que presenta el aire a estas alturas. En la Figura 5.5, se aprecia un
ligero descenso en la presion atmosférica, conforme se alcanza mayor altura.
Finalmente, en la Figura 5.6, la trayectoria completa del vuelo, esta proyectada en

un area de 200x200 m? con las coordenadas del GPS.
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Figura 5.3. Altura maxima alcanzada durante la mision.
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Figura 5.4. Variacion de la temperatura con respecto al tiempo.
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Figura 5.6. Trayectoria del vuelo, proyectada en un plano de ~200 x200 m?.

5.2. Prueba utilizando un Automovil.

La idea principal de utilizar un automévil para pruebas de satélites educativos
CanSat fue recorrer una distancia mas amplia, en nuestro caso obtuvimos
mediciones para una distancia aproximadamente de 16 kilbmetros, esto nos
permiti6 tener un rango mas amplio de mediciones y asi contar con un mayor
namero de muestras proporcionadas por los sensores tales como temperatura,
presidén atmosférica, altitud, latitud y longitud. El procedimiento para esta prueba fue
subir el satélite educativo CanSat a bordo del automavil y realizar un recorrido por el
boulevard universitario y el boulevard San Pedro recorriendo una distancia
aproximadamente de 16 km, en el trayecto se fueron tomando mediciones de

variables de atmosféricas de posicion como se muestra en la figura 5.7
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Figura 5.7. Prueba del satélite educativo CanSat a través de un automavil.

La duraciéon de las mediciones fue de 960 segundos, desde la salida del
estacionamiento de maestros de ECITEC hasta el puente de la carretera libre
Tijuana-Tecate. Los resultados obtenidos se muestran en las gréficas de las Figuras
5.8alab.14.

En la Figura 5.8 se observa una altura maxima de 425 m y una minima de 218 m
con respecto al nivel medio del mar para un recorrido de 16km. La variacién de
alturas con respecto al punto de salida y el punto de llegada al estacionamiento se
observa un comportamiento simétrico debido a que el recorrido se mantuvo en la

misma distancia de llegada con respecto a la salida.

En la Figura 5.9, se aprecia un ligero descenso en la presion atmosférica simétrico
debido a la distancia recorrida partiendo del mismo punto de llegada al de salida,

conforme se alcanza una mayor altura.

En la Figura 5.10, se observa un cambio abrupto en la temperatura, de 37.5°C a
42°C. a diferencia de las mediciones anteriores donde se tenia un comportamiento
simétrico, debido al intenso calor se optd ingresar el satélite educativo CanSat
dentro del automévil cuando se tenia un progreso en tiempo de 200 segundos, es

por ello que el comportamiento se ve afectado considerablemente.

Finalmente, en la Figura 5.11 hasta 5.14, se muestra la trayectoria completa del

recorrido del automovil.
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Figura 5.9. Variacion de la presion atmosférica con respecto al tiempo.
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Conclusiones y trabajo futuro

Todos los objetivos planteados en la tesis se cumplieron satisfactoriamente, se
termind el CanSat propuesto para los estudiantes del Programa Educativo de

Ingenieria Aeroespacial, con todos los subsistemas y software operativo.

Se disefié un sistema de comunicaciones que cumple con las necesidades del
CanSat, con un transmisor-Receptor XBee que proporciona un enlace hasta de 1
km sin perder ningun dato. Se probaron y programaron los sensores de presion y
temperatura, el acelerébmetro, la brdjula, el GPS, el transmisor y receptor, el sistema

de recuperacion, video y cAmara.

Se realizé una descripcion detallada de los métodos de lanzamiento de CanSat, el
tipo de lanzamiento a nivel mundial es con cohete, se puede lanzar un maximo de 4
km de altura. Esta opcion es muy utilizada por que es menos problematico y
voluminoso que los globos. Ademéas la coheteria es estudiada en algunas
universidades donde se realizan lanzamientos CanSat.

La opcion mas viable y utilizada para realizar las pruebas en esta tesis fue utilizando
un “drone” del tipo Hexacoptero que se elevo a unos 150m altura aproximadamente

liberando al satélite CanSat con un mecanismo controlado por RF.

Finalmente se presentan los resultados a través de graficas de los sensores a bordo
de los pardmetros de temperatura presion altura, posicionamiento y fotografias

obteniendo muy buenos resultados en las mediciones.

El trabajo a futuro es recomendable realizar un disefio mas simple hablando
estructuralmente en el que se utilice menos cableado o de ser posible ningun cable
para enlazar los subsistemas de comunicacion, energia, computadora y la mision.
Por otro lado, se recomienda hacer una plataforma visual en la estacion terrena para
gue en tiempo real se puedan observar graficados los resultados de los sensores y
gue al mismo tiempo sean guardados en un archivo para su posterior analisis.
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