UNIVERSIDAD NACIONAL AUTONOMA
DE MEXICO

FACULTAD DE INGENIERIA

“Arquitectura térmica de instrumentacion cientifica para vuelos
suborbitales”

T E SIS

QUE PARA OBTENER EL TiTULO DE

INGENIERO MECANICO

PRESENTA

SAMUEL PLIEGO CABALLERO

DIRECTOR

DR. GUSTAVO ADOLFO MEDINA TANCO

MEXICO, D.F. 2014



e e

Universidad Nacional - J ~  Biblioteca Central
Auténoma de México -

Direccion General de Bibliotecas de la UNAM
Swmie 1 Bpg L IR

UNAM - Direccion General de Bibliotecas
Tesis Digitales
Restricciones de uso

DERECHOS RESERVADQOS ©
PROHIBIDA SU REPRODUCCION TOTAL O PARCIAL

Todo el material contenido en esta tesis esta protegido por la Ley Federal
del Derecho de Autor (LFDA) de los Estados Unidos Mexicanos (México).

El uso de imagenes, fragmentos de videos, y demas material que sea
objeto de proteccion de los derechos de autor, serd exclusivamente para
fines educativos e informativos y debera citar la fuente donde la obtuvo
mencionando el autor o autores. Cualquier uso distinto como el lucro,
reproduccion, edicion o modificacion, sera perseguido y sancionado por el
respectivo titular de los Derechos de Autor.



Agradecimientos

A LA UNIVERSIDAD NACIONAL AUTONOMA DE MEXICO.
Por haberme formado a lo largo de estos afios.

AL INSTITUTO DE CIENCIAS NUCLEARES DE LA UNAM.
Por haber prestado el laboratorio de detectores para realizar pruebas.

AL PROGRAMA DE APOYO A PROYECTOS DE INVESTIGACION E INOVACION TECNOL()GICA,
Por el apoyo brindado para la realizacion de este trabajo a través del proyecto PAPIIT: IN107413. Cuyo responsable es el
Dr. Gustavo Medina Tanco

AL CONSEJO NACIONAL DE CIENCIA Y TECNOLOGIA,
Por el apoyo brindado para la realizacién de este trabajo a través del proyecto CONACyT: CB2007-83539. Cuyo
responsable es el Dr. Gustavo Medina Tanco.

A LOS ACUERDOS AEM-ICN Y AEM-ICN-NASA.
Por el apoyo intitucional para la realizacién de la mision AEMB-F1.

A LA RedCyTE-CONACyT.
Por el apoyo econdmico e institucional recibidos.

AL FONDO DE INVESTIGACION DEL INSTITUTO DE INGENIERIA UNAM 2013, PROYECTO INTERNO N°: 3138
“Disefio y estudios termo-mecanicos para cargas ltiles ligeras de globos estratosféricos” cuyo responsable es el Dr. Frederic
Trillaud.

Por el apoyo econémico recibido.

A LA DIRECCION GENERAL DE ASUNTOS DEL PERSONAL ACADEMICO (DGAPA)

Por el apoyo brindado para la realizacion de este trabajo a través de los proyectos PAPIIT TA100112 “Disefio de estructuras
ligeras para vehiculos urbanos de bajo consumo energético aplicando métodos de optimizaciéon” y PAPIME PE102212
"Material Didactico Interactivo Digital para el aprendizaje del Método de los Elementos Finitos" cuyo responsable es el Dr.
Fernando Velazquez Villegas

AL GRUPO DEL PROYECTO: SISTEMA DE ALIMENTACION DE ENERGIA, MONITOREO Y ADQUISICION DE
DATOS (HKV2, HKV3, CPU, SIREN Y LVPS) COMO CARGA UTIL DE LA PLATAFORMA SUBORBITAL
MEXICANA PIXQUIL
Dirigido por el MI. Lauro Santiago Cruz del Instituto de Ingenieria, Coordinacién de Instrumentacion, de la UNAM.
Por el apoyo brindado para la realizacion de pruebas asi como datos tecnicos provistos.

AL DR. GUSTAVO MEDINA TANCO.
Por su confianza, apoyo, comentarios, direccién y liderazgo para la realizacion de esta tesis.

AL DR. FREDERIC TRILLAUD, DR. FERNANDO VELAZQUEZ VILLEGAS y DR. JORGE FERRER PEREZ.
Por sus consejos y comentarios durante la realizacion de este trabajo.

A MI FAMILIA'YY AMIGOS.
Por el apoyo y carifio recibidos durante mi educacién.



Indice

R 03 N0 o a R (alai T ) s FE T 1
L1 PIXQUIL oottt ettt eette e ee ettt e e e eetaa e e e eeasaeeeeeessaaeeeesaseeeeesssaeeeensssseeeeeeeeeessssssssssresreeens 2
T2 JEMEEUSO. ...ttt eeate e e e ettt e e e eaaa e e s eeasaeessesseeesssnsaseesssasssessnnsseessssraseeeensnennes 5
1.3 EUSO-BALLOON....cciitittiteeeiieeeeeecteeeeeeteeeeeeeaveeeeeeaeeeeessareeeessssseeessssseeesssssesesssssseeesesesssssssssssnes 6

B = B, (@ 1 6 ) TSR RROORRRTR 8
2.1 Estructura de PIXQUIL.......ooiiiiiiiiiiiiiiee ettt ettt e eessesiastetteeeesssssssssatteeesssssssssasssssssssssssssasssssnsnnes 8
2.2 Andlisis simplificado por métodos analitiCos..........c.eecueeeieerieeiiieiiieeieecee e eereeeeeaee s 9
2.3 Andlisis complejo por MEtodOS NUIMETICOS. ........eerveerrierierieenteerieenteesieeseesreesaeesseessaessseesseessnnes 15

2.3.1 Fecha de JaNZaImieIIt. . .......eeeieieieeiirieeieeeeeieeiitieeeeeeeeeeessaarreeeeeseesssssssareresesessessserssssssssssrsnnnes 15
2.3.2 Condiciones ambIentales...........ccooveiieiiiiiieieiiieeeeeiiee e eeereeeeeeareeeeeeaeeeeeeeesaaaaararaeeeeas 16
2.3.3 Simplificacion de la eSCtructura MECANICA. ......c.ueevveereeeireerreereeeeeereesreeeereeeessreeeesreeenseeens 18
2.3.4 COMPONENLES ElECITOMICOS. ....ecuveerererieeriieeieerteesteestteesteestesseesstessseesssessseesseesssessseesssssessnsnnes 20
G TS €316 o Yo TSRS 21
2.3.6 Tazas de calentamiento ¥ radiaCion..........cccueeruerriernieniieenieeiteeniieeieeseesreesseessnreeesssseeesssneens 21
2.3.7 Resultados de 1a SIMULACION........uuveiiiiiiieiiiiiieeeee ettt e e e s esaararr e e e e e s sesassanees 22
2.3.8 Analisis de 1a abSOrtividad..........cueeeeeeuereiieiiiiieeiiieeeeeeieee e eeeareeeeeereeeeeeareeeeeeeennnnnnnnes 27
D F: ({0 T < 1 3ol a (SR v 1<) [ T 29
2.5 ANALISIS A TOSULTAAOS. ...cccevveieeeeiiiee ettt eere e ee b e e e eeaaaeeeeeraeeeeeessnaseeeeeeeaeeeeenas 34
2.5.1 Resultados QnalitiCOS.......uuueeiiiiiiiiiiiiiiiieeeeeieeeiiitee e e e eeeeeibrereeeeeesesssssaaeeeeeseseersessssssssssssaannnns 34
2.5.2 SIMUIACION NUIMETICA. .. vvveeieeieieeeeiieeeeeciteeeceeteeeeeereeeeeeareeeeersaeeeeeeseeeeeessseeeeeeessssssssssesseeeens 35
2.5.3 ANALISIS d@ A0S TRALES......ccoeeeeriteeeeeee ettt e e eeee b e e e e s esssaraeeeeeeeeseneesseeeeas 37
2.5.4 Segunda SIMUIACION. .....c.c.eiriiriiirieeieeie ettt e e te e st e e be s s e sssaesseessseesssessseessnsens 42

B EUSO_BALLOON.......utttiiietiieeeeteee e ettt e eestteeeeesaaeeeeessaseesesssseessssssssessssssssssesssesssssssseessssssssssnsssses 47
3.1 Estructura de EUSO-BALLOON.........cccoiiiiiiiieteiee ettt eeereeeeesreeeeeeeisveeeeeaneeeeensseseeeesssssssaseseens 47
C IR\ (oTa (< (o I 1 = 1 Tl O 48

3.2.1 Aproximacion puramente TadiatiVa.........ceeeeereueerieriieesieniieeseeeiteeseessreesteesseeseeesseesseessseenes 49
3.2.2 Aproximacion pPOr CONAUCCION. .......uieeereeeiieeeitieeeieeeeiteeesteeesteeeeseeesaseeessseeessseesssseesssseessnnes 53
3.3 MOAELO NUIMIETICO.......vveiieeirrieeeeeteeeeeeree e e et e e eeetteeeeeetteeeeesssseeeeeessseeeeesseseeessssssssssseeseaeeeeeeeennnnes 55
G TR LY oY (<] (o TR 55
3.3.2 DisSipacion de ENEIZIa.......ccceecveeruierierriierieeciieste et e sre et esiteeaeesssesseesstessseesssseesssssaesassseeens 58
RS R I AN 1 311 o | (=T RRR 59
3.3.4 Propiedades tEITIICAS. ......ccveerveerrieriieerteeiteesteeiteeseesreesseessseesseessseesseessseesseesssessssesesssseesnssseenn 60
C RS R @011 el (o 1IN 1<) ¥ 111 (a0 LR 61
3.3.6 CoNAICIONES d@ VULLO.......ccvveieeeireiieeeiiie ettt eeeate e e eeateeeeeeaaeeeeesaseeeeesneeeeennes 61
3.3.7 Resultados de 1as SIMULACIONES.........ccoccuvviiiiiiiiiieeiieeieee et e e e e e e s ssasrreeeeeees 62
3.4 ANALISIS A TESULTAAOS. ...ccceuveieeeeiieee ettt eeere e e eetae e e e eetaaeeeeesaeeeeeessnasraeeeeeeeeeeenns 71

N @) s el L1 3 () o 1< F U 74
A1 PIXQUILueetieiieeieeeieeiteente ettt e et e st e ste e st e s teesateesbeessaessseesseaesseassesnsaensteesseeassesnsaensteenseensaeesaensaanns 74
4.2 EUSO-BALLOON.......uttiiiieiteeeeeeeteeeeeeeeeeeeeesaeeeeeesaeeseesssseeseessssessessssesssssssssessssssseesessssssssssssssnes 75

Apéndice I: Pruebas de termMO-VACIO........eecuirruiiriieiiiieeiieieeieeite e et eeteeteesteesaeesaessseessseesssseaesnsseaesnns 76

RO O O IICHAS. . eeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeaeeseaasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasasesasasaseeennannns 80



1

Introduccion

El afio 1957 marco el comienzo de lo que hoy conocemos como era espacial, cuando la URSS
pusiera el primer satélite artificial en o6rbita, el SPUTNIK 1. Este hecho, seguido del satélite
Estadounidense EXPLORER 1, despertd un gran interés internacional por las tecnologias
espaciales pues representaba una nueva era de comunicaciones en la cual el espacio dejo de ser

un limite.

Hoy en dia la tecnologia espacial tiene un gran numero de usos, desde aplicaciones muy
especificas de investigacion y desarrollo militar, hasta usos comerciales y de la vida cotidiana
como la transmisién de televisién, las predicciones meteoroldgicas o el uso de dispositivos GPS.
Es por ello que al dia de hoy la tecnologia espacial juega un papel fundamental en el
funcionamiento del mundo moderno en el cual la comunicacién rapida y a gran distancia se han
vuelto esenciales. Estos factores nos han llevado a que el desarrollo de las tecnologias espaciales
ha cobrado gran importancia estratégica entre la comunidad internacional, incluyendo a México,
donde, a partir del afio 2010, se cre6 la Agencia Espacial Mexicana[l], organismo
descentralizado encargado de llevar la inicativa en tecnologias espaciales, ademas de otras

funciones.

El desarrollo tecnolégico requiere, por lo general, una inversion importante de capital y el
caso de la tecnologia espacial no es la excepcion e incluso resulta ser uno de los campos donde
los costos resultan extremadamente altos, esto debido a la dificultad de desarrollo de dicha
tecnologia la cual debe soportar las condiciones extremas del espacio exterior, asi como el alto
riesgo de perdida que se tiene, como por dafios en el lanzamiento o colisiones no previstas con
objetos como micro-asteroides, ademads de la infraestructura necesaria para dichos propdsitos. Es
por estos elevados costos que se requieren alternativas de menor costo que permitan hacer
pruebas de prototipos en desarrollo con condiciones menos estrictas y que permitan una mejor
retroalimentacion de la informacion obtenida al realizar pruebas. Los vuelos suborbitales, como
se conoce cuando una nave alcanza el espacio hasta llegar a una altura limite de la atmosfera y
sin dar una vuelta completa alrededor del planeta, constituyen una gran opcion para este tipo de

pruebas y en especifico los vuelos que usan globos estratosféricos.

Los globos estratosféricos han sido utilizados durante muchas décadas para realizar estudios



cientificos ya que ofrecen diversas ventajas que no se encuentran en otros medios. En primer
lugar pueden ser lanzados desde casi cualquier parte del mundo para cubrir necesidades
cientificas variadas, por otro lado pueden ser preparados en periodos tan cortos como 6 meses,
cosa que no es posible con muchos otros medios donde los periodos se extienden por varios afios,
son instrumentos de costo relativamente bajo y son plataformas estables para vuelos de larga
duracion (en algunos casos las misiones pueden durar hasta cien dias). Otra de las grandes
ventajas de los globos estratosféricos es que permiten realizar pruebas de bajo costo de
instrumentos a ser utilizados posteriormente en vuelos espaciales, ya que recrean muchas de las
condiciones que se pueden encontrar en el espacio, esto debido a que operan a una altura donde la
atmoésfera es tan delgada que el instrumento opera en condiciones muy cercanas al vacio y
temperaturas espaciales, ademas de tener la ventaja adicional de poder ser recuperados al

terminar el vuelo para realizar un analisis detallado de los datos obtenidos durante el vuelo.

1.1 PIXQUI

Para apoyar el desarrollo de infraestructura y formacién de recursos humanos que nos permita
producir la proxima generacion de satélites mexicanos fue creado el proyecto PIXQUI (Que
significa guardian o cuidador en nahuatl). Liderado por el Dr. Gustavo Medina Tanco del Instituto
de Ciencias Nucleares[2] PIXQUI consiste en una estructura mecanica disefiada para soportar
aceleraciones de hasta 15 veces la gravedad en la superficie terrestre, equipada con sistemas de
energia, proteccion, monitoreo, almacenamiento de datos y comunicacion, la cual se usara para
probar el funcionamiento de experimentos y componentes electronicos que cualquier usuario quiera
validar para operar en el espacio y la cual fue disefiada para operar en globos estratosféricos por las

ventajas antes mencionadas que estos ofrecen.[3]



Figura 1: Imagen de PIXQUI sobre carga ttil de la NASA [4].

Uno de los puntos criticos del disefio de los dispositivos que seran volados en vuelos
estratosféricos es la arquitectura térmica del dispositivo, es decir, un disefio térmico que asegure
que la arquitectura mecanica es capaz de mantener al instrumento a una temperatura operacional
segura para los dispositivos electrénicos. El disefio de la arquitectura térmica para este tipo de
sistemas es bastante mas compleja a 1o que podemos encontrar en dispositivos a usarse en tierra
pues al no haber una atmosfera lo suficientemente gruesa para tener una buena transferencia de
calor con el aire, el problema queda casi limitado al uso de la conduccién interna del instrumento
como meétodo de disipacion dentro del mismo y a la radiacién térmica como método de
disipacion hacia el ambiente. Volviéndose principalmente el hecho de que la interaccién del
dispositivo con el ambiente es efectuada por la radiacién lo que vuelve complicado el analisis de
este tipo de sistemas y lo que genera que sea dificil el mantener la integridad térmica del
instrumento en ambientes tan extremos como los encontrados en el espacio exterior. Como
ejemplo en el caso de los globos estratosféricos las temperaturas del ambiente a las que son
expuestos pueden variar de -100°C a 20°C dependiendo la latitud y época del afio en que son
lanzados y la temperatura de los cuerpos a esta altura puede tener variaciones ain mas extremas
en cuestion de horas, al cambiar de dia a noche, esto debido a que durante el dia se tiene un flujo
solar aproximado de 1354 w/m? o hasta 2500 w/m’ en los casos que haya mucha nubosidad en la

atmosfera debajo del dispositivo, mientras en la noche este flujo practicamente desaparece y sélo



contamos con radiacién difusa y la radiacion proveniente del espectro infrarrojo del planeta.
Estos cambios radicales entre el dia y la noche, una parte del dispositivo expuesta a la luz y otra
a la sombra y los factores climaticos que son variables no controlables, vuelven la arquitectura
térmica de los dispositivos utilizados un reto complejo. Otro factor que complica el andlisis de
este tipo de sistemas es que la radiacién es una forma de transferencia de calor mas dificil de
caracterizar y de simular que la conduccion y la conveccién. Adicionalmente, al no ser el medio
de trasferencia de calor mas relevante en nuestra vida cotidiana, es dificil tener la intuicion para
saber si un modelo va por buen camino, por lo que la experimentacion y experiencia son vitales

para tener un mayor entendimiento de lo que sucede.

En el segundo capitulo de la presente tesis se tratara el analisis y arquitectura térmica del
dispositivo PIXQUI de la mision AEMB-F1 de la AEM [1] Agencia Espacial Mexicana en
colaboracion con la NASA [5] National Aeronautics and Space Administration. Esta mision tuvo
como principal objetivo probar algunos prototipos a ser usados en el telescopio espacial de rayos
césmicos JEM-EUSO (a tratar en el tercer capitulo de la presente tésis), que se colocara en la
Estacion Espacial Internacional, proyecto en el cual la colaboracion mexicana esta encargada de
disefiar el sistema que transmitira la informacién entre todos los sistemas del telescopio. Ademas
de esta electronica, también se probaron componentes del satélite Quetzal, proyecto conjunto

entre la FI [6] y el MIT [3].

La mision fue volada s6lo de dia, lo cual simplifica bastante el andlisis del dispositivo al no
tener transiciones dia-noche, y se realizé en las instalaciones de la Columbia Scientific Balloon

Facility pertenecientes a la NASA [4].

Para el andlisis térmico se utiliza una aproximacién en la que se consideran los peores casos
(extremos) posibles que el dispositivo pueda encontrar, es decir, un caso frio y un caso caliente.
De esta forma se garantiza que el dispositivo puede aguantar dichos extremos, ya que en la
practica, al asegurar los extremos, todo escenario encontrado quedara dentro del rango seguro de
operacién del instrumento. Como herramienta para el analisis y simulacién de radiaciones se
utiliza el software especializado llamado Thermal Desktop con su modulo RadCad, del cual se
expondran algunas caracteristicas mas adelante en el capitulo dedicado a las simulaciones

numeéricas [7].



El tercer capitulo de esta tesis trata un andlisis hecho al telescopio EUSO-BALLON,
instrumento el cual es parte de la colaboraciéon JEM-EUSO, de la cual se hablara en la siguiente
seccion, en la cual participa la colaboracion mexicana y principal motivacion por la cual se
realizé el primer vuelo de PIXQUI, el cual sirve en la formacién de recursos humanos, es una
primera validacion de la electrénica y del uso de software utilizado para realizar la arquitectura

térmica de EUSO-BALLON.

1.2 JEM-EUSO

JEM-EUSO (Extreme Universe Space Observatory on Japanese Experiment Module por sus
siglas en inglés) es un nuevo tipo de observatorio que usara toda la tierra como detector, dando

paso hacia la observacién orbital.

Cuando una particula de ultra-alta energia procedente del espacio choca con un nticleo en la
atmosfera se produce una cascada de particulas hijas conocidas como chubasco. Las particulas
cargadas generadas, principalmente electrones y positrones, exitan el N, atmosférico que emite

una fluorescencia de radiacion ultravioleta (entre 300 y 400 nm).

Figura 2: Representacion conceptual del médulo JEM-EUSO en la ISS observando un chubasco

JEM-EUSO sera acoplado a la Estacién Espacial Internacional (ISS) en 6rbita a
aproximadamente 400 km de altura y observara dicha radiacion dentro de un area proyectada de
la atmoésfera terrestre de mas de 1 millén de km2 La ISS completa 16 vueltas al dia y la
observacion se llevara a cabo durante el transito nocturno. JEM-EUSO detectara las emisiones de

fluorescencia y adquirird imagenes de fluorescencia UV durante varios microsegundos, para



producir un mapa tridimensional de las trazas que dejan las particulas a su paso y eventualmente
determinar la direcciéon de incidencia de la particula primaria, su energia y el perfil espacial de
deposicion de energia en la atmosfera, lo cual es informacién indirecta sobre la particula
primaria. La puesta en dbita de JEM-EUSO esta programada para el afio 2019 y tendra una

duracion inicial de 5 afios [8]

1.3 EUSO-BALLOON

EUSO-BALLON es un prototipo de JEM-EUSO el cual es una validacién de la mision
JEM-EUSO. El proyecto es liderado por la agencia espacial francesa CNES (Centre National
D'Etudes Spatiales [9]) la cual planea realizar diversos vuelos del prototipo EUSO-BALLOON

en globos estratosféricos en campafias planeadas en el 2014.

El objetivo de estas misiones es probar la validez de los conceptos y decisiones técnicas que

se han hecho para la mision JEM-EUSO.

El disefio y construccion de dicho proyecto supone un verdadero reto al incluir la utilizacién
de nuevas tecnologias de los laboratorios industriales y de investigacion en diversas areas como

optica y electrénica.

Figura 3: Representacion artistica de EUSO-BALLOON

Uno de los objetivos principales de la mision EUSO-BALLOON es hacer las pruebas de
funcionamiento de las nuevas tecnologias y de los subsistemas relevantes en un ambiente

extremo el cual simula las condiciones encontradas en el espacio parcialmente.



Dentro la colaboracion de EUSO-BALLON la parte mexicana, incluyendo el ICN y el
ITUNAM [10], esta encargada de tres tareas muy importantes, en primer lugar el disefio del
sistema de House Keeping, es decir el sistema nervioso del telescopio, el suministro de bajo
voltaje LVPS (Low Voltage Supply System) y por ultimo la arquitectura térmica del sistema. Este
ultimo tema es el objeto de estudio del tercer capitulo de esta tesis, donde se presentaran los
resultados obtenidos de las simulaciones térmicas de las condiciones que enfrentara

EUSO-BALLOON en la campafia a realizarse en Timmings Canada en Agosto de 2014.



2 PIXQUI

2.1 Estructura de PIXQUI

El disefio mecanico de PIXQUI fue realizado por colaboradores de la Facultad de Ingenieria
de la UNAM [6] y el Instituto de Ingenieria de la UNAM. El dispositivo consta de una estructura
de aluminio, de aproximadamente 33x33x60 cm y paredes de 2 mm, la cual esta dividida en tres

modulos repartida como se muestra en la figura 4:

Figura 4: Moédulos de pixqui, en el extremo derecho el médulo 1, en medio el médulo 2 y en el extremo izquierdo el
médulo 3.

En el primer médulo encontramos tres tarjetas de LVPS o Low Voltage Supply System, dichas
tarjetas son las encargadas de entregar el voltaje de alimentacion que requiere cada uno de los
dispositivos electrénicos. Ademas encontramos un prototipo de la version 3 del House Keeping
(sistema de monitoreo y transmision de datos de EUSO). En el segundo médulo encontramos el
House Keeping version dos el cual se conecta con tres bancos de prueba en el mismo maédulo y
ademas encontramos la CPU principal del instrumento, la electrénica tanto del primer modulo
como del segundo fueron desarrolladas por alumnos e investigadores del ICN e IINGEN de la

UNAM.



Finalmente en el tercer mddulo encontramos componentes de prueba del satélite Quetzal,
proyecto de colaboracién entre la Facultad de Ingenieria de la UNAM y el MIT, el cual funge

como carga de prueba.

2.2 Analisis simplificado por métodos analiticos

A fin de tener un marco teérico con el cual se puedan comparar resultados en los estudios
numéricos que se realizan posteriormente, se realiza un analisis en estado estacionario utilizando
métodos analiticos. Debido a la complejidad del modelo no es posible obtener un modelo anélitico que
nos caracterice el sistema por completo y nos de resultados exactos, por lo que, como en casi todo
modelo analitico, se realizaran muchas simplificaciones con el fin de tener un modelo simple con
soluciones simples y que nos permita tener una nocion muy general sobre lo que podemos esperar en

un modelo mas complejo.

El objetivo principal de la arquitectura térmica es el garantizar que la estructura es capaz de
mantener el instrumento a una temperatura operacional segura para la electronica (entre -40°C y 85°C).
Debido a la gran cantidad de condiciones que un globo estratosférico puede encontrar, se consideran
dos casos extremos los cuales toman las temperaturas en los peores casos posibles, esto es un caso frio

extremo y un caso caliente extremo:

* Caso caliente: Definido por las condiciones mas frias que se han encontrado
experimentalmente (Timmings) y el cual considera alta radiacién de albedo y alta temperatura

atmosférica.

* Caso frio: Definido por las condiciones mds frias que se han obtenido experimentalmente

(Timmings) y el cual considera minima radiacion de albedo y bajas temperaturas [11]

A continuacién en la figura 5 podemos observar un esquematico el cual muestra nuestro

modelo simplificado a usar.



Figura 5: Esquematico del instrumento con todas sus cargas térmicas y salidas consideradas en el modelo analitico.

Las cargas térmicas son basicamente la radiacion, conveccion y el calor disipado por los
componentes electronicos dentro del dispositivo, en nuestro modelo consideramos simplemente
un cuerpo el cual interacttia con las diferentes cargas térmicas y el cual no tiene un gradiente de
temperatura en su interior, es decir, su estado es caracterizado por una sola temperatura promedio
Ts igual en todos sus puntos (no se consideran las dimensiones espaciales del cuerpo). Para
efectos comparativos tomaremos esta temperatura como una gruesa estimacion de la temperatura
promedio esperada en PIXQUI, siempre recordando que la temperatura en la electrénica podra
ser mayor a esta temperatura y la temperatura en otros puntos, como la estructura de aluminio,

podra ser menor a esta temperatura promedio.

Debido a la gran altitud a la que vuela el instrumento, la presion atmosférica es en extremo
baja, alrededor de 3000 Pa, por este motivo la conduccién y convecciéon con el aire son
consideradas de menor relevancia en el modelo y la radiacién se vuelve el medio de trasferencia

de calor mas relevante.

La radiacion puede ser dividida en:

¢ Radiacion solar;
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o Radiacion directa

o Radiacién de albedo
* Radiacién infrarroja

o Brillo infrarrojo del planeta

o Radiacién infrarroja difusa en la atmdsfera
* Radiacion emitida

Aunque de baja relevancia la conveccion con el aire es considerada en el modelo asi como la
conduccion con el aire que, aunque mas baja, no es del todo despreciable. De esta forma

comenzamos con nuestro modelo.

De la conservacion de la energia para nuestro sistema tenemos:

AU _ .
P + 2.1
dt Qnet W ( )
Donde el termino de la izquierda es la variacion de la energia interna con respecto al tiempo,
por otro lado Q' es el flujo neto de calor a través de las paredes del sistema por unidad de

tiempo, es decir, es la suma de las entradas menos las salidas de calor, por otro lado W es el calor

disipado por la electrénica dentro del sistema.

Por motivos de simplificacion trataremos el caso en que el sistema alcanza el estado
estacionario, es decir, cuando ha alcanzado una temperatura estable. Esto nos dard idea del
maximo enfriamiento o calentamiento posibles si se deja al instrumento un lapso suficientemente
largo en el ambiente sin cambiar sus condiciones de entorno. Algo a considerar es que el estado
estacionario es, como se menciond antes, una suposicion de la temperatura que alcanzara el
sistema al trascurrir el tiempo necesario para que se estabilice, sin embargo, no es necesariamente
cierto, y en la mayoria de los casos no lo es, que el sistema estara en el ambiente el tiempo

suficiente para alcanzar el estado estacionario, para conocer el comportamiento del sistema a
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detalle a través del tiempo se realizaran simulaciones numéricas de las que se hablara en la

siguiente seccion.

Debido a que estamos tratando con estado estacionario el lado izquierdo de la ecuacion 2.1 es
igual a cero, con lo que tenemos:

OZOrad+Q +W

con (2.2)

Ademas descomponemos nuestro término del flujo de calor en el flujo proveniente de la
conveccion y el flujo proveniente de la radiacién.

O:(O(Qab_Qemi)+Qcon+W
(2.3)

El coeficiente “a” representa la absortividad de la superficie del material, la cual al tomar en
cuenta que el sol serd nuestra principal fuente de calor, serd nuestro parametro de disefio.
Expandiendo los términos de la ecuacion 2.3 obtenemos:

+Q_+W (2.4)

con

+ (and + Oatm } - Oemi

0= {0( {(Qdir-l-éalb
De donde:

Qi =|FAI+At| I (2.5)

sfx

Q'dir representa el flujo de calor directo del sol, el cual estd dado por “Isfx” que es el flujo

solar constante (1350w/m2) multiplicado por el drea expuesta a dicho flujo.
Q.,=alFAl+Ad|I,, (2.6)

Q'alb es el flujo por radiaciéon solar de albedo el cual simplemente es el flujo solar
multiplicado por el factor de albedo “a” que dice qué porcentaje de la radiacién solar estad

rebotando de nuevo hacia la atmdésfera.

,

Qua=AdI (2.7)

gnd —
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Q'gnd es el flujo de radiacion infrarroja que viene de la tierra hacia el instrumento, para el
dato del flujo se tomaron datos experimentales previos de mediciones hechas en vuelos con

globos estratosféricos[11].

’

Qum=All,, (2.8)

Q'atm es el flujo de radiacion infrarroja que se encuentra dispersa en la atmdsfera.

J4

Qcon:ATh(Ts_Tamb) (29)

Finalmente Q'con es el flujo de calor debido al intercambio de calor gracias a la conveccién
con el aire, donde h ha sido tomado de la literatura para dicha altura y se considera que interactta

en todas las paredes del sistema [12].

Temperatura como funcion de la absortividad casos frio y caliente

150

. Caso caliente /
//

50 / /__._,

100

Temperatura [C*100]

N\

§’

-100
/

1
Absortividad

Figura 6: Grafico con la temperatura promedio del instrumento (T5) en estado estacionario en el punto de mayor
altitud de vuelo dada como funciéon de la absortividad del recubrimiento exterior, se presenta tanto para el caso frio
como para el caso caliente.

El gréfico anterior de la figura 6 muestra las temperaturas que alcanza el instrumento en
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vuelo cuando llega al estado estacionario, el eje x muestra la absortividad del material y el eje y
muestra las temperaturas en grados Celsius, las rayas negras horizontales muestran los rangos de
temperatura en los que es seguro operar el instrumento (-30°C a 50°C), asimismo las rayas
punteadas verticales muestran los rangos de absortividad en que el instrumento se adapta al rango
de temperatura requerido para ambos casos. Este resultado nos deja ver a grandes rasgos la
importancia de la absortividad del recubrimiento exterior del instrumento pues regulara la entrada
de calor por radiacién solar. En el caso caliente, donde tenemos un factor de albedo de 0.9 (es
decir un 90% de la radiacién proveniente del sol es reflejada de nuevo hacia el espacio), podemos
apreciar que hay una gran volatilidad en las temperaturas con los cambios en la absortividad del
material, esto debido a que el flujo solar es casi del doble que si no hubiera albedo, es decir, en
este caso el flujo solar no es s6lo de 1350[w/m2] sino se le suma 0.9 veces 1350[w/m2] a

algunas caras por la radiacion que es rebotada de la tierra.

Para el caso frio la diferencia principal es que tenemos un albedo minimo de 0.16 con lo que
el flujo total aproximado es considerablemente menor. Como se puede apreciar, a diferencia del
caso caliente, se tiene un rango mucho mas amplio de valores con los que se cumplen los rangos
temperatura deseados, algo que es esperado pues al existir un albedo menor, el flujo total por
radiacion aproximado es mucho mas pequefio, casi la mitad, del flujo que se tiene en el caso
anterior con lo cual un cambio en la absortividad del dispositivo generara cambios menos bruscos

que en el caso caliente.

Al analizar ambos casos encontramos que existe un rango de coincidencia en el cual, en
ambos casos (frio y caliente), se mantendra una temperatura Optima en el instrumento, dicho

rango de coincidencia va de valores de absortividad entre 0.23 y 0.32.

Al revisar la literatura encontramos que la pintura blanca tiene una absortividad solar de 0.26
[13]. La cual nos deja en el punto perfecto para conservar el instrumento en el rango de
temperaturas seguras, con lo cual a través de este andlisis asumimos que el recubrimiento
perfecto para mantener la integridad térmica del instrumento es utilizar pintura blanca y por
tanto este material sera usado como propiedad éptica para analisis numéricos que se realizaran

mas adelante.
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Este analisis sera nuevamente expuesto de forma breve en el analisis de resultados, sin
embargo, se considera importante mencionarlo en este punto a fin de entender el porque se

decidio el uso de pintura blanca en el modelo.

2.3 Andlisis complejo por métodos numéricos

Como se plante6 anteriormente se realiz6 un analisis utilizando métodos numéricos ya
teniendo como referencia los resultados del calculo analitico simplificado. Para esta simulacion
se hizo uso de un software especializado muy utilizado en el area aeroespacial, debido a sus
capacidades en el calculo de transferencia de calor por radiacion, conocido como Thermal
Desktop con su modulo RadCad [7]. A continuacion se presentan las consideraciones hechas al

realizar el modelo.

2.3.1 Fecha de lanzamiento

En la comunidad de ingenieria espacial el plan de vuelo es uno de los factores fundamentales
que se deben respetar desde principio a fin, esto debido a que muchas veces las condiciones para
el lanzamiento solo pueden ser cumplidas en tiempos muy especificos. El caso de los vuelos
suborbitales con globos estratosféricos no es la excepcion y aunque se tiene mayor flexibilidad,
solo en ciertas épocas del afio se cumplen las condiciones Optimas de lanzamiento. Dichas
condiciones se cumplen a mediados de Agosto cuando comienzan los cambios en la atmdsfera
para el cambio de estacion y las corrientes de aire son propicias para los lanzamientos por lo que

el vuelo se program¢ a esas fechas.

En el caso de nuestro instrumento el lanzamiento qued6 acordado para Agosto entre los dias
15 y 20 al amanecer para acabar al atardecer. Esto es, el lanzamiento se espera alrededor de las
9:00 am. Después del lanzamiento el globo asciende por aproximadamente dos horas hasta
alcanzar una altitud tope de 30 km o 100,000 ft. El globo permanece en vuelo hasta el anochecer,
un tiempo aproximado de vuelo de 36,000 s, para después descender rapidamente hacia el suelo

nuevamente.

Themal Desktop posee la capacidad de establecer las condiciones de radiacion y posicién
solar a partir de la introduccion de la hora de vuelo y orbita a seguir, por lo que en el programa se

esteblecieron los atributos anteriormente descritos. A continuacién se muestra en la figura 7 la
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orbita a seguir por el intrumento.

Figura 7: Posiciones orbitales del globo. El globo se puede observar en la primera posicién mientras cada sistema de
referencia se encuentra en cada posicion donde las tazas de calentamiento por radiacion solar son calculadas. Los
primeros sistemas, los cuales se encuentran mas juntos, representan el ascenso, mientras que los espaciados son
aquellos cuando el globo permanece a la altitud maxima.

2.3.2 Condiciones ambientales.

Como se coment6 anteriormente se consideran dos casos con las temperaturas extremas que
se han encontrado experimentalmente (datos recogidos y provistos por CNES en Timmings [11])
dichos perfiles de temperatura extrema nos sirven como referencias de los peores casos posibles y

se utilizan en las simulaciones.

El ambiente en la simulacién es considerado como un nodo de frontera, es decir un nodo de
masa infinita, el cual varia su temperatura. Se tienen datos sobre la altura a la que se encontrard el
instrumento dependiendo del tiempo de vuelo, y de acuerdo a la altura se tienen los perfiles de
temperatura, con lo cual es posible introducir en la simulacion la temperatura del nodo de
frontera como funcién del tiempo de vuelo. En la figura 8 se muestran los perfiles de temperatura

para ambos casos.
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Perfil de temperaturas para los casos caliente y frio
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Figura 8: Perfiles de temperatura del ambiente para ambos casos, el eje vertical muestra la temperatura del
ambiente en grados Celsius, mientras el eje horizontal muestra la altura en km a la que se da dicha temperatura.

El nodo de frontera es conectado al instrumento y el globo con conectores los cuales simulan
la conveccion natural del aire que conecta el ambiente con el instrumento. El coeficiente de
conveccion del aire es calculado automdticamente por el programa como una funcion de la
presion del aire o presién atmosférica. Dicha presién cambia al igual que la altura a la que se
encuentra el globo, con lo cual también puede ser variada de acuerdo al tiempo de vuelo del
instumento, cuando el instrumento alcanza los 7200 s de ascenso la presién atmosférica es

minima y se mantiene estable a 3,000 Pa.
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Figura 9: Variacion de la presion atmosférica a la que se sometera el instrumento respecto al tiempo durante el
ascenso, en el eje vertical encontramos la presion atmosférica, en el eje horizontal el tiempo de vuelo.

2.3.3 Simplificacién de la estructura mecanica

La estructura mecanica ha sido simulada respetando la mayoria de sus caracteristicas reales
pero omitiendo aquellas que carecen de relevancia para el modelo térmico, esto es, omitiendo
tornillos, pequefios agujeros y tuercas entre otros, las cuales al tratarse de una estructura de
aluminio, el cual tiene un alto coeficiente de conduccion, no afectan significativamente la
trasferencia de calor dentro de la estructura. Se ha prestado especial atencion en respetar el
espesor de las laminas de aluminio asi como el respetar los puntos de contacto que existen para

no afectar el modelo.

Figura 10: Imagen del disefio mecanico del instrumento(cortesia del Dr. Fernando Velazquez y colaboradores).

La estructura se compone de tres modulos o cajas que contienen la electronica del sistema y

las cuales se encuentran rodeadas por una estructura externa que contiene estos médulos como se
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puede apreciar en la figura 11.

Figura 11: A la izquierda la estructura con las coberturas frontales abiertas, se pueden apreciar por dentro las
subdivisiones de cada médulo, al centro las cajas abiertas sin la estructura externa, a la derecha las cajas con su
cobertura frontal puesta.

La figura 11 muestra distintas vistas de la estructura mecanica simplificada introducida en el
software, pese a las diferencias obvias en la falta de tornillos y otros detalles finos, los contactos
y placas principales que componen la estructura son conservados con lo que térmicamente
hablando el modelo simplificado es muy similar al modelo mecanico real y no hay necesidad de

hacer un modelo mas detallado.

Como propiedad Optica de la estructura, factor que antes se ha descrito como de vital
importancia en el modelo, se consideré que las paredes exteriores estan pintadas con pintura
blanca mientras que todas las paredes interiores se tratan como un cuerpo negro. Por otro lado las
propiedades térmicas del aluminio y las tarjetas electronicas fueron consideradas como se

muestra a continuacion.

Material Uso K[W/K.m]  Cp[J/Kg.K] Densidad [kg/m3]
Aluminio Estructura mecanica 237 900 2700
FR4 Electronica 17.7 NA NA

Figura 12: Propiedades térmicas de los materiales de PIXQUI.
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2.3.4 Componentes electrénicos

Los componentes electronicos han sido modelados usando laminas de Thermal Desktop las
cuales tienen un espesor igual a las tarjetas reales y sobre las cuales se han colocado chips. En
cada superficie se han aplicado cargas térmicas distribuidas que corresponden aproximadamente
al 10% de la disipacion en la tarjeta electronica. Mientras que el resto del calor disipado es
aplicado en las pequeias superficies que simulan los chips electrénicos y los cuales en realidad
son los que disipan la mayoria del calor. Es importante destacar que los datos de disipacién son
datos aproximados dados por los encargados de disefiar las tarjetas, pues la disipacién varia
dependiendo de la carga de procesos del chip y no es totalmente constante durante todo el vuelo,
asi mismo hay que decir que se utiliza el mismo contacto térmico para todos los chips (datos
obtenidos en la literatura [14]), cosa que sirve como referencia pero tampoco es real pues cada
chip tiene un contacto térmico diferente, dependiedo de su tamafio, pines, montado etc.. Para
datos totalmente reales de contacto y disipacion, seria necesaria una caracterizacion térmica de
cada tarjeta, midiendo sus temperaturas en una camara de vacio térmico. Debido a lo apretado de
los tiempos en el proyecto no ha sido posible realizar dicha caracterizacién y se ha optado por
utilizar un mal contacto térmico en todos los casos e igual para todos los chips que es el peor

escenario probable.

A continuacion se muestra el modelo con todos los componentes electronicos asi como sus

respectivos chips.

Figura 13: Modelo de las tarjetas de electrénica con sus respectivos chips y cargas térmicas.
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2.3.5 Globo

Para simular el globo se utiliza una esfera de 5 metros de radio por encima del instumento
(aproximadamente 1.42 metros por encima) la cual se encuentra también conectada al nodo de
frontera que simula el ambiente como se mostré anteriormente y a la cual se le ha aplicado
pintura blanca como propiedad 6ptica externa, ademas el globo se considera que se encuentra
emitiendo radiacion infrarroja la cual interactiia con el instrumento. La figura 14 muestra un

dibujo del globo con el instrumento por debajo.

Figura 14: Captura de pantalla del globo utilizado en la simulacién, se puede apreciar el instrumento localizado por
debajo de este.

2.3.6 Tazas de calentamiento y radiacidon

Para el modelo son consideradas las tazas de calentamiento debidas a la radiacién solar, las
cuales son calculadas gracias a Thermal Desktop de acuerdo a la fecha, hora y posicién del
instrumento en el momento del vuelo, con lo que se toma en cuenta el factor de forma del
instrumento que se encuentra expuesto al sol y considerando un flujo promedio de radiacion solar
de 1354 W/m’. Para asegurar un calentamiento mdas homogéneo y evitar problemas sobre
sombras se utiliz6 una opcion de giro rapido, el cual hace un célculo considerando que el
dispositivo analizado se encuentra rotando durante el vuelo y asi se asegura un calentamiento
homogéneo (el giro es en torno al eje vertical por lo que el calentamiento es homogéneo solo
lateralmente). Otro punto que se utilizo en el analisis fue la radiacion de albedo, es decir, la

radiacion solar que rebota de la tierra hacia el espacio nuevamente, la cual puede en algunos
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casos casi duplicar la cantidad de radiacion que recibe el instrumento. Otra fuente tomada en
cuenta es el brillo infrarrojo del planeta, es decir, la radiacién infrarroja que emite la tierra, ya
que como la teoria lo dice, todo cuerpo con una temperatura mayor al cero absoluto emite calor
en forma de radiacion térmica. Para el calculo de este flujo de calor simplemente se estipula la
temperatura en la superficie de la tierra y el programa calcula automaticamente el flujo de
radiacién infrarroja ascendente. Finalmente es considerada la radiacién infrarroja difusa en el
ambiente para la cual se utiliza un valor de 10 W/m? asi como el intercambio de radiacién dentro
del instrumento, este calculo lo realiza el software utilizando el método de céalculo de trazas por

el método de Monte Carlo [15].

2.3.7 Resultados de la simulacion

A continuacion se muestran los resultados obtenidos de las simulaciones numéricas en forma de
graficas. En dichas graficas encontramos en el eje x el tiempo trascurrido desde el lanzamiento en la
simulacion y en el eje y tenemos la temperatura expresada en grados Celsius. A continuacion se

muestra un esquema de referencia con los componentes asi como sus respectivas disipaciones.

Figura 15: Distribucién de los componentes electronicos dentro de la carga qtil con sus respectivas disipaciones
consideradas en la simulacién.
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Figura 16: Resultado de la simulacién mostrando la temperatura de los componentes electréonicos a través del tiempo
para el caso frio, por encima podemos apreciar un esquema que muestra de forma ilustrativa la posicion aproximada
del sol con respecto al globo y la estructura mecanica dependiendo el tiempo en vuelo.
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Visualizacién de isocontornos de temperatura en estado estacionario en el suelo
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Figura 17: Captura de pantalla del estado estacionario en el suelo

Visualizacién de los isocontornos de temperatura en estado estacionario en la altitud maxima de

vuelo
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Figura 18: Captura de pantalla en estado estacionario en la altitud maxima
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Caso caliente
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Figura 19: Resultado de la simulaciéon mostrando la temperatura de los componentes electréonicos a través del tiempo
para el caso frio, por encima podemos apreciar un esquema que muestra de forma ilustrativa la posicion aproximada

del sol con respecto al globo y la estructura mecanica dependiendo el tiempo en vuelo.
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Visualizacién de los isocontornos de temperatura en estado estacionario en el suelo
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Figura 20: Captura de pantalla del estado estacionario en el suelo

Visualizacién de los isocontornos de temperatura en estado estacionario en la altitud maxima
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Figura 21: Captura de pantalla del estado estacionario en la maxima altitud
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Componente Alta tarjeta Baja tarjeta Alta en el chip Baja en el chip

LVPS 1(2.5w) 27 24 31 -19
LVPS 2 (6w) 29 23 38 11
LVPS 3 (2.5w) 27 -23 30 -19.5
HK V3 (4w) 27.5 24 31 -18
TB 1 (2.5w) 28.5 21 31 -17.5
TB 2 (2.5w) 29 21 315 -17
TB 3 (2.5w) 28.5 21 30.5 -18
CPU (5w) 30 21 37 -11.5
HK V2 (6w) 29.5 20 37 -11.5
QUETZ C (.5w) 31 20 NA NA
QUETZ M (6w) 33 -17 38 -13

*Temperaturas dadas en grados Celcius

Figura 22: Tabla con el resumen de las temperaturas alcanzadas en las simulaciones

2.3.8 Analisis de la absortividad

Como se establecié antes con el modelo analitico nuestro factor de disefio es la pintura exterior
del instrumento, con el fin de remarcar su importancia se hizo un comparativo utilizando la
simulacién numeérica sobre cudles son las mayores temperaturas alcanzadas si variamos la
absortividad térmica del recubrimiento exterior. Dicho comparativo se hizo utilizando el modelo en
el caso caliente pues es en este donde se tiene mayor impacto ya que el albedo es maximo y por

tanto la radiacion recibida es casi el doble que en el caso frio.
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Temperaturas maximas con diferentes valores de absortividad
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Figura 23: Graficas de las temperaturas de los nodos de mayor temperatura a través del tiempo para diferentes
valores de absortividad térmica del modelo.

Como se puede ver en la grafica de la figura 23 la temperatura maxima alcanzada incrementé
aproximadamente 30°C con un cambio en la absortividad de 0.34, este resultado remarca la
importancia de la absortividad exterior en el modelo con lo que confirmamos que nuestra carga sera

pintada con pintura blanca en el exterior para disminuir el riesgo de calentamiento.
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2.4 Datos reales de vuelo

Figura 24: Imagen de la géndola de la NASA preparada con PIXQUI montado en su interior.

El vuelo se realizo el dia lunes 19 de septiembre de 2013 en las instalaciones de la NASA
localizadas en “Fort Sumner” en el estado de Nuevo México E.E.U.U. Como parte de la mision
estudiantes del ICN asi como de la FI viajaron a dichas instalaciones para hacer la integracion del
instrumento. Antes del vuelo se preparé el instrumento mexicano y fue colocado dentro de una

gondola, la cual cargaba otros diferentes instrumentos de medicién y prueba.

Durante la preparacion del instrumento se realiz6 un chequeo de los sistemas de medicion
,asimismo se colocaron los termistores que harian la medicién de las temperaturas dentro del
vuelo en puntos estratégicos, como los chips que mas disipan de cada tarjeta, asi como en las
paredes interiores de los compartimientos de la carga util. En la figura 25 se muestra dicha

ubicacion
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Figura 25: Ubicacion de los termistores dentro de la carga util

Como se puede apreciar la ubicacion de los componentes vario ligeramente a lo que se tenia
previsto ya que hubo un cambio en el modelo poco tiempo antes del lanzamiento, la estructura
mecanica permanecié la misma mientras que la ubicacion del CPU cambié al mismo

compartimiento donde el HkV2 y el Testbench 1.

Una vez que se hizo la preparacion el instrumento fue anclado a la géndola como se muestra en la

figura 26.

Figura 26: Instrumento una vez colocado en la géndola de la NASA.

El dia del vuelo, aproximadamente 6600 segundos antes del lanzamiento, se hizo el

encendido del médulo mexicano con lo que se los instrumentos comenzaron a grabar los datos
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obtenidos de temperatura, en algunos de los graficos mostrados en las siguientes figuras se

encontrara una linea negra vertical la cual muestra el momento del lanzamiento como referencia.

Figura 27: Lanzamiento de un globo utilizado para vuelos estratosféricos

Asimismo se cont6 con datos de telemetria provistos por NASA los cuales fueron encendidos
después, aproximadamente a los 4400 segundos de haberse encendido el sistema de datos de la
carga mexicana. Los datos han sido provistos en formato de archivo de texto y para su
visualizacion ha sido utilizado el software libre “Root” y los cuales para una mejor visualizacion

han sido acoplados a los tiempos de encendido y apagado de acuerdo a la misma linea de tiempo.

31



Figura 28: Temperaturas reportadas por los termistores durante el vuelo.

Figura 29: Temperaturas de los termistores colocados en el modulo superior del instrumento mexicano.
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Figura 30: Temperaturas reportadas por los termistores encontrados en el segundo médulo de la carga mexicana.

Figura 31: Temperaturas resportadas por los termistores colocados en superficies de aluminio.
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Figura 32: Temperaturas reportadas por los temistores encontrados sobre chips o disipadores de los componentes
electronicos.

2.5 Analisis de resultados

2.5.1 Resultados analiticos

Los resultados obtenidos en el estado estacionario calculado por métodos analiticos nos
arrojaron resultados importantes en cuanto a la pintura exterior como factor de disefio. En primer
lugar se puede observar la gran importancia que tiene el escoger la temperatura exterior para
mantener el dispositivo en el rango de temperaturas correcto, esto es, mantener en el interior la
temperatura idonea para que la electrénica no corra riesgo de fallas debido a altas o bajas

temperaturas.

A razon de tener un rango de temperaturas de referencia y basandose en las capacidades de la
electronica de calidad industrial se ha establecido que el rango seguro de temperaturas va de
-30°C a 50°C, en general la electronica puede soportar 85°C, sin embargo es importante en este
primer analisis tener un buen margen de temperatura pues como se comento anteriormente se
trata de un valor de analisis simplificado. Estos margenes han sido marcados con lineas
horizontales y verticales en la solucion para poder observar su correspondiente absortividad en

los limites.
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Para el primer caso, el caso caliente, tenemos que los margenes de temperatura se cumplen
con valores de absortividad en la superficie que van de 0.1 a 0.3. Este caso parece ser critico pues
en el caso caliente, como se ha comentado anteriormente, se tiene una radiacion solar total debido
al albedo y a la directa de casi 2600 W/m?* lo cual sin duda alguna es el mayor factor de
calentamiento del dispositivo y quien gobernara el comportamiento térmico del dispositivo. En
este caso nos dice que la absortividad térmica debe ser muy pequefia por lo que basados en los
datos sobre diferentes absortividades en las pinturas se llega a la conclusion que para mantenerse
en este rango se requiere de pintura blanca la cual tiene una absortividad de 0.26 [16]. Algo que
es importante remarcar de este caso es la gran volatilidad de las temperaturas con respecto a los
cambios de absortividad externa, como se puede ver en la grafica de la figura 6, si el dispositivo
fuera pintado de negro externamente estaria alcanzando temperaturas de 147°C valor que nos

deja muy por encima de lo que el dispositivo puede soportar.

El segundo caso de andlisis, el caso frio, tenemos mayor flexibilidad en el rango de
temperaturas soportadas, esto debido a que la radiacion recibida esta en el orden de 1600 W/m? lo
cual es mucho menor a lo esperado en el caso caliente y lo cual nos deja en un rango de
absortividades de entre 0.2 y 0.8, como hemos encontrado el caso caliente cobra mayor
relevancia en el cuidado de los componentes pues es mas critico y estrecho el rango de
absortividades en que se tiene en un rango seguro al dispositivo y debido a que la pintura blanca
tiene una absortividad de 0.26, queda en ambos casos en el rango deseado, se decidi6 que todo
analisis sera utilizando pintura blanca exterior, en miras de que el prototipo experimental se

hiciera con este mismo recubrimiento.

2.5.2 Simulacion numérica

La simulacion numérica arrojo varios resultados interesantes en cuanto al comportamiento del
sistema. En primer lugar tenemos el modelo como un sistema en que las temperaturas se mueven
en todos los puntos casi uniformemente, esto es cada linea que representa a un nodo se mueve de
forma casi paralela a como se mueven las demas lineas de temperatura, esto nos dice que el
aluminio distribuye el calor rapidamente dentro de todo el sistema y simplemente hay pequefios

retardos por la conduccion y el contacto que existe con los componentes electronicos.

Para el caso frio podemos apreciar que el comportamiento es diferente al caso caliente y esta
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diferencia radica principalmente en el factor de la radiacién de albedo como se explicara a
continuacion. Como se puede ver en la figura 16, en un principio el modelo parte de una alta
temperatura la cual es la temperatura ambiente en el suelo, de dicha temperatura inmediatamente
hay un muy ligero incremento debido a que en la hora de la mafiana al estar lateralmente el sol
hay una buena incidencia solar lateral e inmediatamente después viene un decremento fuerte en
las temperaturas del dispositivo, este decremento se debe principalmente a que el globo al
ascender esta en contacto con la atmdsfera la cual baja de temperatura tambien muy rapidamente
como se vio en los perfiles de temperatura usados. Aunado a esto se tiene que el globo, al estar
pintado de blanco y al estar cerca del instrumento en el modelo comienza a hacer sombra sobre el
instrumento, lo cual causa que siga el decremento de temperaturas ain cuando la temperatura
exterior ya esté estable, aunque con una pendiente un poco menor hasta que se alcanzan los
18,000 segundos, punto en el que el instrumento queda expuesto al sol debido a que al avanzar el
dia las sombras van cambiando de posicién y la del globo deja de caer en el instrumento. En este
punto se observa un fuerte incremento en las temperaturas del instrumento hasta alcanzar otra

temperatura mas elevada.

En el caso caliente, como se puede observar en la figura 19, el comportamiento es similar en
un principio, se parte de una alta temperatura en el suelo y hay un pequefio calentamiento debido
al sol pero una vez que el modelo va adquiriendo altura el ambiente se va enfriando rapidamente
con lo que hay una disminucion fuerte en las temperaturas del dispositivo, sin embargo podemos
ver que las temperaturas no disminuyen tan drasticamente como en el caso frio, esto se debe al
hecho que se tiene un factor de albedo fuerte, y aunque el globo esta haciendo sombra a la
radiacion solar directa, no existe un bloqueo a la radiacion de albedo con lo que sigue habiendo
una fuente fuerte de calentamiento, de igual forma a los 18,000 segundos se tiene que el globo
deja de hacer sombra por lo que en ese momento se tiene albedo y radiacion directa y hay un
rapido calentamiento del dispositivo, finalmente después de este calentamiento a los 25,000
segundos aproximadamente se tiene un enfriamiento debido a que el albedo deja de ser
importante en el modelo y el dngulo de reflexion de la radiacion solar deja de incidir de forma

importante en el dispositivo y solo se tiene ahora radiacion solar directa.

Como se ha visto en ambos casos se tiene que el comportamiento del modelo varié en gran

medida debido a la radiacion de albedo y al factor de tener un globo en la parte superior haciendo
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sombra y este dltimo factor tuvo un papel decisivo en el comportamiento real como se podra

observar mas adelante.

2.5.3 Analisis de datos reales

Una vez concluido el vuelo, el dispositivo fue empaquetado cuidando no mover sus
componentes y enviado de vuelta a México para el analisis de los datos extraidos. Dichos datos
fueron almacenados en la memoria interna del dispositivo y fueron extraidos de dicha memoria

posteriormente para su analisis y de esta forma fueron graficados como se mostr6 anteriormente.

Los datos nos muestran un comportamiento diferente a lo obtenido en las simulaciones

numeéricas aunque los rangos de temperatura si se comportaron de acuerdo a lo esperado.

Como se puede apreciar en la figura 28 el grafico parte de que todos los componentes estan a
la misma temperatura como es de esperarse, pues comienzan en equilibrio con el ambiente, a
partir de ahi se separan ya que es encendido el sistema y como se sabe cada componente tiene
diferente disipacion y diferente contacto térmico, a esto se debe el primer calentamiento inicial,
después se tiene una zona de calentamiento constante, este calentamiento se da en el tiempo que
el instrumento se encuentra en el suelo y expuesto al sol el cual es un calentamiento parejo en
todos los componentes y dura aproximadamente 6600 segundos. Pasado este punto (donde se
marca la linea negra) se tiene el lanzamiento del dispositivo, punto donde el dispositivo continua
por breves instantes con inercia del calentamiento debido al sol el cual sigue influyendo
directamente, sobre la géndola. A partir de este punto se da un enfriamiento fuerte debido a la
baja en la temperatura ambiente la cual se puede apreciar en el siguiente grafico de la figura 33

donde se la linea negra denota la temperatura real medida del ambiente durante el vuelo.
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Figura 33: Temperaturas de los termistores colocados sobre piezas de aluminio comparadas con las temperaturas
reportadas por nasa en el escudo inferior de la gondola asi como con la temperatura del ambiente (grafica inferior en
negro).

Aproximadamente a los 11,000 segundos se aprecia que el ambiente llega a su punto de
temperatura minima y a partir de ahi su temperatura aumenta, este comportamiento lo
encontramos tambien en el instrumento ya que también alcanza su temperatura minima alrededor
de los 11,000 segundos y de ahi tiene una subida un poco pronunciada hasta llegar a los 15,000
segundos aproximadamente, que es el punto donde el ambiente alcanza una temperatura estable
ya que se alcanza la altitud maxima de vuelo. A partir de este punto el dispositivo simplemente
continda calentdndose lentamente, a excepcién de una pequefia zona céncava del grafico que es
debida a un periodo en el que el instrumento queda mas cubierto por la sombra. Si analizamos el
grafico mostrado a continuacion donde, ademas del ambiente, podemos apreciar la temperatura
en el escudo inferior de la gondola de la NASA, se puede observar que en dicho escudo no se
aprecia dicha concavidad lo cual soporta la idea de que la concavidad se debe a un pequefio
periodo de sombra en el instrumento, pues el escudo de radiacion inferior al estar siempre por
debajo no se encuentra expuesto a dichos cambios por la sombra y por tanto no muestra dicha

concavidad. Ademas en la grafica se muestra comparada la temperatura promedio en el aluminio
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del mdédulo uno del instrumento mexicano.

Figura 34: Temperatura promedio en el aluminio del moédulo 1 de la carga mexicana comparada con la temperatura
del escudo inferior de la gondola y la temperatura ambiente.

El calentamiento continuo se da con una pendiente regular y no muy pronunciada, en esta
zona podemos decir que el instrumento, incluyendo la gondola, se comportan como un solo
cuerpo calentandose “uniformemente” con lo que la temperatura de toda la géndola sigue dicha
tendencia ya que todos se encuentran en contacto. La radiacién solar ingresa mas calor al sistema

del que la conveccién y la radiacién emitida pueden sacar del sistema.

El siguiente grafico de la figura 35 muestra como se da la diferencia de temperaturas entre los
diferentes componentes al ser comparadas con la temperatura del aluminio de la caja que las
contiene. Como se puede apreciar, al igual que en la simulacién numeérica, nos corrobora la idea
que el sistema se comporta de una forma mas o menos uniforme ya que se mantienen las lineas
aproximadamente paralelas entre si, sin embargo algo que es notorio en estos graficos es el hecho
si comparamos las deltas de temperatura antes del lanzamiento y después del lanzamiento
notamos que en el suelo la delta de temperatura es menor que en aire, esto debido a que la

disipacién en el suelo es mucho mejor y los componentes electrénicos son capaces de disipar el
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calor al aire, dejandolos con temperaturas no tan alejadas del aluminio, sin embargo conforme se
eleva el instrumento se eleva la diferencia de temperaturas, punto en el que la conveccion y
conduccion por medio del aire dejan de ser actores principales relegados por la radiacion y la
conduccion por medio de las uniones, las cuales son muy malas, causando asi que las tarjetas no
puedan disipar calor adecuadamente y de esta forma se eleven sus temperaturas, aumentando asi
la diferencia de temperaturas que tienen con el aluminio. Se puede apreciar que la diferencia de
temperaturas tiene un pico aproximadamente a los 10,000 segundos, punto en que la temperatura
del aluminio del instrumento esta llegando a su minimo, este pico ser puede explicado pensando
en que no existe un buen contacto entre las tarjetas electronicas y el aluminio lo cual hace que las
tarjetas electronicas no se enfrien tanto como el aluminio lo logra y debido a su generacion de
calor estas se mantienen en ese punto mas calientes y no bajan su temperatura tanto como el

instrumento, haciendo que la diferencia de temperaturas sea mayor en ese punto.

Figura 35: Diferencia de temperaturas entre la temperatura promedio del aluminio en el médulo 1 de la carga
mexicana y las temperaturas reportadas en los componentes.

Hay que notar que la temperatura del Hkv2 es la mas similar a la temperatura del aluminio,

esto se debe a que es este dispositivo donde se colocd la placa de cobre que lo conecta
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térmicamente a la estructura de aluminio (ver apéndice I). Como se puede apreciar, el dispositivo
paso de ser el que tenia mas problemas de calentamiento a ser el dispositivo con menos
problemas y con la mejor disipacion de calor, confirmando que este puede ser un método de

disipacion muy efectivo para usar en este tipo de instrumentos.

Figura 36: Diferencia de temperaturas entre las temperaturas reportadas en el aluminio del méduloe 2 de la carga
mexicana y los componentes electronicos.

Un punto muy importante a mencionar y el cual se advierte, es que en ningin momento los
graficos advierten el efecto de la sombra del globo sobre la gondola, cosa que modificé mucho el

comportamiento del instrumento durante las simulaciones ; Como se explica este gran cambio?

El modelo numérico fue hecho sin tener datos reales sobre la géndola que transportaria el
instrumento el dia del vuelo, por lo que fue supuesto el tamafio del globo y la cercania ademas de que
no fue tomada en cuenta la géndola para el modelo al desconocerla. El globo en el modelo real del
vuelo se trata de un globo casi trasparente de grandes dimensiones, como se puede apreciar en la
imagen previamente mostrada en los datos reales del vuelo, y el cual se encuentra unido a la gondola
por cuerdas de unos 15 metros de largo. Si tomamos en cuenta estos dos hechos y el angulo de
incidencia del sol a la latitud del lanzamiento, resulta claro el hecho que la sombra del globo en ningtin

momento se encuentra afectando la radiacién que recibe el instrumento, y aunque la géndola si le hace
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sombra al instrumento, esta ultima se encuentra en contacto térmico con el instrumento y tanto la
gondola como el instrumento se calientan como un “mismo cuerpo”. Esto contrasta con la simulacion,
donde el globo simplemente es un sistema separado al instrumento, el cual se calienta pero no

transfiere ese calor al instrumento y simplemente le hace sombra bajando su temperatura por periodos.

2.5.4 Segunda simulacién

Basandose en el los resultados y andlisis de datos obtenidos del vuelo real se realizé una
segunda simulacion utilizando los datos reales de vuelo, esto con el fin de dar méas certeza de lo
concluido en el analisis de los resultados y ver si los cambios propuestos para concordar con los
reales tendrian el efecto esperado. Es importante mencionar que una simulacién numérica en
ningun momento debe ser considerada como un método de validacion de resultados y en este
caso esta ultima es utilizada como una propuesta para describir los parametros que deben ser
tomados en cuenta al realizar una simulaciéon numérica efectiva y lo mas aproximada a los datos

esperados, previo a una prueba experimental.

Para esta segunda simulacion se considero el nuevo arreglo que se hizo a tltima hora en el

acomodo de las tarjetas electrénicas.

Figura 37: Modelo usado en la segunda simulacion donde se puede apreciar un nuevo acomodo de las tarjetas

Asimismo se dibujé un modelo simple de la géndola, la cual se encuentra en contacto térmico
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con el instrumento y que en la cual el instrumento se ha colocado en la posicion aproximada que

se estuvo en el modelo real.

Figura 38: Fotografia del instrumento colocado en su posicion dentro de la gondola.

Figura 39: Gondola utilizada en la segunda simulacién junto con el instrumento colocado en ella, en esta vista se
encuentran de costado.

Se siguié el mismo plan de vuelo que se dio en el vuelo real para asegurar que el sol se
encuentra en la posicién correcta. Hubo un retraso de 4 dias en la fecha de vuelo planeada, y
aunque estos pocos dias no hacen mucha diferencia se decidié hacer el modelo con el plan de

vuelo real para mayor precision.
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Figura 40: Se puede apreciar la gondola con el instrumento asi como las diferentes posiciones que toma de acuerdo al
plan de vuelo real.

Con estos cambios tomados en cuenta se corrié de nuevo la simulacion obteniendo los resultados

mostrados en el siguiente grafico de la figura 41.

Figura 41: Temperaturas obtenidas durante la prueba de simulacion despues del vuelo

Como se puede observar al igual que lo que sucedi6 en la realidad los puntos en el aluminio se
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comportan practicamente igual en todo momento. Podemos comparar las temperaturas en la simulacion
con la temperatura promedio del aluminio durante el vuelo real como se puede ver en el siguiente

grafico de la figura 42.

Figura 42: Grafico en el que se comparan las temperaturas obtenidas en la segunda simulacion con las temperaturas
obtenidas en en el aluminio en el vuelo real.

Como es claramente notorio el comportamiento de la simulacién es muy similar al
comportamiento de los datos reales de vuelo, exceptuando las fluctuaciones erraticas causadas
por sombras irregulares debidas al giro no controlado con el que viaja el globo estratosférico. Si
hacemos un comparativo con la diferencia de temperaturas entre la simulacién y la temperatura
real medida en el aluminio, como se muestra en la siguiente grafica de la figura 43, podemos
observar que la diferencia de temperaturas maxima es de 6 grados, lo cual es un rango de

cercania considerablemente aceptable.
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Figura 43: Error absoluto de la diferencia encontrada entre el aluminio en la simulacién y los valores reales.
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3 EUSO-BALLOON

3.1 Estructura de EUSO-BALLOON

Euso-Ballon consta de una estructura en forma de prisma cuadrangular, con paredes de
Fibrelam, cubierta en su parte superior por un recubrimiento de Styrofoam, la cual sobrevolara la

tierra en posicion vertical y la cual esta dividida en tres compartimentos.

Figura 44: Estructura de EUSO-BALLOON [17].

Como se puede apreciar en la figura 44, el Styrofoam cubre completamente las caras laterales
del compartimiento superior, mientras en la parte superior puede estar cubriéndolo
completamente o so6lo parcialmente (factor de disefio a determinar). En la parte superior se
aprecia una placa verde la cual es una placa de aluminio y la cual tiene la funcién de radiador en

los casos en que el Styrofoam no cubra totalmente la cara superior del instrumento.

Dentro del primer compartimiento encontramos una placa vertical de aluminio (placa verde
en la figura 44 derecha), la cual soporta los diferentes compartimentos de la electrénica del
dispositivo, médulos desarrollados por las diferentes agencias espaciales pertenecientes a la
colaboracion. Seguido de este compartimento tenemos dos compartimentos mas, los cuales se

encuentran separados por las lentes que conforman la éptica del instrumento.

47



3.2 Modelo analitico

Como se menciond anteriormente en el capitulo 2, antes de realizar un modelo numérico y
entrarse de lleno al uso del software especializado, es conveniente y necesario el realizar un
primer andlisis por métodos analiticos, el cual, aunque lleva muchas simplificaciones, nos sirve
como un parametro de referencia el cual nos dira a grosso modo lo que podemos esperar de

nuestro modelo numeérico.

En la figura 45 se muestra un esquematico que representa el instrumento de EUSO-BALLON

y contiene sus caracteristicas principales desde el punto de vista térmico.

Figura 45: Esquematico del instrumento mostrando su partes mecanicas y parametros ambientales para el modelo
térmico. (Notacion: I=[W/m?] , J=1x A =[W])

Las temperaturas infinitas Ty y Ti, son temperaturas promediadas para representar la
radiacion recibida por el instrumento en el radiador superior y las paredes laterales.(Iv = Ivs + Iyr

e I.respectivamente)

La radiacion proveniente del suelo es llamada I y por conveniencia su tratamiento es

dividido en dos componentes: Icp , la cual impacta normal a los lentes Opticos externos y la otra
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componente Ig, la cual impacta los lados del instrumento a un angulo promedio 0 « , con

respecto a la normal de la pared lateral.

En la figura 45 se aprecia el Styrofoam cubriendo totalmente las caras laterales de la cabina
del instrumento (area total Asy) y cubriendo parcialmente el plano del radiador, dejando un area
de exposicion a la radiacion efectiva Ar = I%z, a una temperatura Tr . El area superior total (Au) es
mas grande que el area de los lentes, Ap (seccién transversal de la cabina), ya que incluye un

espesor ds de la cubierta de Styrofoam.

La superficie externa del Styrofoam de area As (donde As = As. + Asu = Ast +(Au-Ar)) es

caracterizada por la temperatura Ts.

El sistema optico (los lentes PMMA) da la cara al suelo con un area Ap y una temperatura Tp.

Los flujos de calor radiados por el instrumento son Fy = Fr + Fsy, Fs. y Fp respectivamente.

Finalmente W es el calor disipado por la electronica dentro de la cabina del instrumento, y la
cual se encuentra a una temperatura de equilibrio promedio de T; variable que se busca

determinar en el analisis.

Dado este modelo simplificado, dos tratamientos alternativos son presentados, uno el cual es
un modelo puramente radiativo y el otro que sdlo toma en cuenta la conduccion. Ambos casos

son representaciones del sistema en estado estacionario a la altitud maxima de vuelo.

3.2.1 Aproximacioén puramente radiativa

En esta aproximacion, reducimos el modelo de la figura 45 mostrada al equema mostrado a

continuacion en la figura 46.

49



Figura 46: Modelo analitico puramente radiativo.

De la ley de conservacion de energia tenemos:

W+ +Jo, +Jo+JystJvr = Fs + Fsy + Fr + Fp (3.1)

Esta ecuacion puede ser simplificada significativamente haciendo una serie de

consideraciones.

Primero consideramos que el tnico flujo de calor externo relevante es el proveniente del
suelo, I = Igp + g1, y despreciamos 1., e Iy respectivamente (consideramos la temperatura Ty y
T. aproximadamente cero). Por otro lado asumimos que el Styrofoam tiene una reflectividad p.

Por lo que nos queda:

IGL' = IGLX(l— p ) (32)

Asumimos que la temperatura externa del radiador (la parte expuesta de la placa del radiador)
es la misma que la temperatura interna de la cabina del instrumento (Tr= T}), y que radia como un

un cuerpo negro a esta temperatura:

Fr= 0T41XAR (33)
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Asimismo asumimos que la cubierta de Styrofoam radia también como un cuerpo negro a

temperatura T's
Fs=0T%s x As = OT%s x (As.+Asv) (3.4)

Una complicacion adicional es la radiacion que sale de la cabina del instrumento a través del
sistema Optico. Podemos asumir que este flujo Fp tiene dos componentes, la emision propia de
los lentes L; a una temperatura Tpy la radiacion generada dentro de la cabina del instrumento a
una temperatura T;, que es transmitida hacia afuera a través del sistema optico. La ultima es
dificil de caracterizar, pero puede ser caracterizada como una fraccién B de lo emitido por un

cuerpo negro.
Por lo que podemos escribir:
FD:O'(T4D+BT4|)AD (35)

Dadas estas consideraciones la ecuacién de conservacién 3.1 puede ser escrita en términos de
T:
1/4

TI:{{(lj{W'i'IG[AD+ASL(1_p)COS(eeﬁ>]}_T45(ASL+8AD>_T4DAD}(1_EiB)AD} (3.6)

Esta ecuacion puede ser simplificada atin mas si despreciamos la radiaciéon emitida por el
Styrofoam 'y los lentes al considerar que su temperatura es muy baja al ser comparada a la

temperatura del radiador y la que atraviesa los lentes, proveniente de la cabina del instrumento.

1/4

W+I[A +A (1-p)cos (Beff)]}

Tr=l o(1—e+p)A,

(3.7)

Para el andlisis se toman dos casos extremos (un frio y uno caliente) que nos daran un rango

dentro del cual se pueden encontrar todas las situaciones ambientales esperadas durante el vuelo.

En la figura 47 se puede apreciar la temperatura dentro de la cabina del instrumento T, para

ambos casos (frio y caliente) como funcién del factor de cobertura del Styrofoam €, se considera
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que el Styrofoam esta cubierto por pintura blanca (p=1) y para dos casos extremos del parametro
B. La banda verde representa el intervalo en que las temperaturas en el instrumento son seguras

para la electronica.

Figura 47: Temperatura interna de la cabina del instrumento con pintura blanca y para dos casos extremos de
temperatura del factor . La banda verde son los rangos de temperatura aceptables.

En la siguiente grafica de la figura 48 se muestra lo mismo que en el grafico pasado pero sélo
para un caso con =50% para mayor claridad y el cual es el valor mas conservativo para el

analisis.
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Figura 48: Temperatura interna de la cabina del instrumento con el parametro $=50%.

Se puede apreciar que el rango de operacion (banda verde) puede ser satisfecho globalmente
al cambiar el parametro de cobertura de Styrofoam ajustandose asi a todos los escenarios posibles

de acuerdo a las condiciones esperadas de vuelo.

3.2.2 Aproximacion por conduccion

Una aproximacion independiente a los rangos de temperatura obtenidos anteriormente, se
puede hacer partiendo del hecho que CNES ha provisto informacion sobre vuelos anteriores en
globos estratosféricos y tiene datos sobre la temperatura en la cobertura exterior de los

instrumentos en dichas condiciones, la cual ronda -70°C.
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Figura 49: Modelo simplificado usando una aproximacion completamente de conduccién, combinado con datos de
temperatura obtenidos en otros vuelos estratosféricos

El flujo de conduccién a través de las paredes con una diferencia de temperaturas AT puede ser

expresado como:

M(TI_TS) (3-8)

Donde A es la conductividad térmica y R=d/AA es la llamada resistividad térmica. Los valores de

interés de A son:

Astyro= 0.03 APMMA=0.21 Aaire=0.025

Tomando d; = 200 mm, d;=270 mm, d. = 8 mm y W = 120 W, obtenemos una temperatura

interna de T1=32°C.
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3.3 Modelo numérico
3.3.1 Modelo

El modelo térmico usado fue tomado a partir del modelo mecanico provisto por la CNES,
debido a que dicho modelo es muy detallado fue retomado y simplificado hasta dejar los sistemas
como cajas, respetando su tamafio y posicion, de igual forma se respetaron los espesores y
posiciones de las paredes y estructura del telescopio, con lo que el modelo térmico aunque
simplificado constituye una buena reproduccion térmica del modelo real y simplemente elimina
todos los componentes que no son relevantes para la simulacién y que ampliarian el tiempo de

computo.

Figura 50: Modelo CAD de EUSO-BALLOON

El factor de disefio mas importante es el aislamiento térmico que existe sobre la placa
superior de aluminio que sostiene a todos los componentes electrénicos, dicha placa cumple la
funcion de radiador del sistema por lo que lo que se busca es ver que porcentaje de dicha placa se

debe cubrir para garantizar que el sistema no se calienta ni se enfria de mas.
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Se retoman cuatro casos especificos para este analisis. El primer caso es cuando el radiador se
encuentra completamente cubierto por Styrofoam (una capa de 20 cm de dicho aislante) el cual
constituye el caso en que el dispositivo retendra mas el calor y por lo tanto en el que el sistema

tendrd mas calentamiento.

Figura 51: Modelo de EUSO-BALLOON con el radiador completamente cubierto por styrofoam.

El segundo caso es el caso opuesto, es decir, con el radiador descubierto al 100 %, en este
caso tenemos exactamente lo opuesto, al estar totalmente descubierto y viendo hacia el espacio el
radiador se enfria de manera rapida con lo que la temperatura de los componentes es la mas baja

posible.

Figura 52: Modelo con el radiador descubierto al 100 %.
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Un tercer caso es cuando el radiador se encuentra cubierto al 30%, este caso supondria un breve
aumento de temperatura respecto al caso anterior donde todo se encuentra descubierto, sin embargo,

no se espera un cambio dramatico en las temperaturas y evolucion del sistema.

Figura 53: Radiador cubierto al 30 %, el area azul representa el area cubierta por aislante mientras el area gris es el
area descubierta.

Finalmente se toma el caso en que el radiador se encuentra cubierto al 70 % dicho caso

parece ser el escenario mas conservador y realista de todos pues permite la salida de calor pero de

una forma controlada.

Figura 54: Radiador cubierto al 70 %, el area azul representa el area cubierta por aislante mientras el area gris
representa el area descubierta.

Al ubicar los componentes se tom6 en cuenta la ubicacién de las diferentes cajas con la
electronica interna. Colocando en su lugar simples cajas que simulan los bloques de componentes

electrénicos y a los cuales se les aplican cargas que simulan la energia disipada por los
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componentes dentro de dichas cajas.

La ubicacién de los componentes se muestra en las figuras 55 y 56 mostradas a continuacién.

Figura 55: Ubicacion de los componentes (Twin batteries, Battery pack e ICDV).

Figura 56: Ubicacién de los componentes (PDM, DP, SIREN vy el radiador).

3.3.2 Disipacion de energia

Cada uno de los médulos de electronica tiene diferentes requerimientos energéticos por lo que

cada uno tendrd diferentes disipaciones de energia la cual se traduce en cargas térmicas en el
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sistema. Debido a esto a cada uno de los modulos se les aplico cargas equivalentes, equitativamente
distribuidas dentro de los m6dulos para simular esta disipacion de calor, los datos de disipacién

fueron dados por cada uno de los equipos encargados de los diferentes mdédulos y son resumidos a

continuacion.

System Dissipation

W]

PDM 16

BATTERY PACK 0(?)

TWINN BATTERY DP 0(?)

SIREN 13

ICDV 10

TWINN BATTERY SIREN 0(?)
DP 41

Figura 57: Tabla con los componentes y su respectiva disipacién, los componentes con signo de interrogacion atin no
han definido su disipacion exacta, sin embargo se espera sea minima al tratarse de baterias.

3.3.3 Ambiente

Como ya se ha mencionado antes en esta tesis el objetivo de la arquitectura térmica es garantizar
que el dispositivo se encontrara a las temperaturas de operacion 6ptimas durante su vuelo por lo que
se realizan simulaciones térmicas previas utilizando Thermal Desktop para analizar los posibles

escenarios con los que se podria encontrar el dispositivo.

Para garantizar la seguridad del telescopio se realizaron simulaciones de los dos casos
extremos de clima que se puede encontrar el dispositivo, esto es un caso para las condiciones mas
frias encontradas en la zona y para las temperaturas mas altas encontradas. De esta forma, si se
logran cubrir ambos casos, se podra garantizar que en todos los demas casos intermedios el

dispositivo estara operando a una temperatura segura.

Los datos de temperatura para ambos casos extremos son tomados de datos reales tomados
experimentalmente en el sitio de Timmings Canada durante la campafia 2013 realizada en dicho

lugar [18], dichos datos se encuentran de forma resumida en el siguiente grafico.
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Figura 58: Tabla con el perfil del ambiente tomado de datos experimentales de la campaiia de Timmings 2013.

Como se puede apreciar los parametros han sido traducidos al tiempo de vuelo y velocidad de

ascenso del globo esto debido a que dichos datos son introducidos como funcién del tiempo en

nuestra simulacion térmica.

3.3.4 Propiedades térmicas

Esta por demas el decir que las propiedades térmicas de los materiales utilizados afectaran el
comportamiento térmico del telescopio, a continuacion se muestran las propiedades térmicas

utilizadas, las cuales fueron extraidas de informacion provista por la CNES. [19]

Figura 59: Tabla con las propiedades térmicas de los materiales usados.

Como se puede apreciar tenemos materiales que son muy buenos conductores como lo es el

aluminio, y por otro lado algunos que son muy buenos aislantes como lo son el Styrofoam y el

Fibrelam.
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3.3.5 Contactos térmicos

Basados en informacién experimental y pruebas realizadas en otros instrumentos se realiz una
matriz en la cual se especifican los contactos térmicos aproximados de cada interfaz los cuales estan
especificados en W/m2C, dichos contactos constituyen un aproximado el cual fue usado para correr
el programa, sin embargo, un valor preciso y real de dichas conducciones sélo podria ser obtenido
de forma experimental ya que el valor no s6lo dependera del material sino del acabado superficial,
de la presion que existe en la unién e incluso la temperatura a la que se encuentre el dispositivo, mas
adelante se hace un pequefio analisis de lo que sucede cuando cambiamos el valor de la conducciéon
en dicha interfaz para los dos elementos mas criticos del sistema, es decir el sistema de DP y PDM.

A continuacién se muestra la matriz usada para los contactos térmicos.

Figura 60: Matriz con los valores de contacto de las diferentes interfaces dentro del modelo.

3.3.6 Condiciones de vuelo

Como condicion inicial para el vuelo se tom6 que todos los componentes se encontraban a
temperatura ambiente dependiendo del caso de analisis, esto es que todos los componentes han
alcanzado el equilibrio térmico con el ambiente y que ningtin componente se encuentra disipando
calor o encendido antes de empezar la simulacion, ademas el dispositivo se encuentra en tierra y
el lanzamiento se realiza un par de horas antes del atardecer en Timmings, a las 5:00 pm del dia
30 de Agosto del afio 2014. A partir de dicho momento los componentes electronicos son

encendidos y el globo comienza a ascender hasta su altitud maxima de vuelo donde permanecera
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durante varias horas hasta el amanecer.

Figura 61: Tabla con las condiciones atmosféricas en la maxima altitud.

Una vez en su maxima altitud el globo se mantiene con las condiciones constantes mientras
avanza la noche hasta llegar el amanecer, la presion atmosférica en este punto es minima (3hPa) y

la temperatura es bastante baja.

3.3.7 Resultados de las simulaciones

Se realizaron diversas simulaciones para obtener una mejor idea de como cambian los
resultados al cambiar los diferentes parametros de disefio asi como las condiciones ambientales.
La primera simulacién realizada fue con el radiador cerrado al 100% en la que se corri6 con el

ambiente en el caso mas frio.

Figura 62: Resultados de la simulacién en el caso frio con el radiador cubierto.

A continuacion se realizo la simulacién con el radiador de igual forma totalmente cubierto

pero esta vez en el ambiente mas caliente encontrado.
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Figura 63: Resultados de la simulacion en el caso caliente con el radiador cubierto.

A continuacién se realizé las simulaciones con el radiador abierto al 100% con lo que se

procedio primero con el caso mas frio.

Figura 64: Resultados de la simulacion en el caso frio con el radiador abierto

De misma forma se realizo la prueba ahora con el ambiente en condiciones de calor.
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Figura 65: Resultados de la simulacion en el caso caliente con el radiador abierto.

En el sistema existen dos componentes fundamentales, el DP que es el cerebro del instrumento y
el PDM que es el detector y dichos sistemas son a su vez los dos que mas disipan energia. Debido a
esto es importante tener un buen entendimiento de como se comportan dichos sistemas en diversas
condiciones, especificamente, como reaccionan dependiendo del contacto térmico que tienen con la
placa de aluminio que los soporta. Como se mencion6 antes el contacto térmico fue un aproximado
por lo que es importante tener una idea de que pasa si el contacto térmico no es el que se tiene

esperado y en su defecto es peor de lo esperado.

Se realizaron por ello simulaciones donde se varié el parametro del contacto entre el DP y el
PDM hacia la placa de aluminio que los soporta (PDM board). Primero se revisé que sucede con el

PDM tanto en el caso mas frio como en el caso mas caliente.
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Figura 66: Temperaturas en el PDM al variar el contacto térmico con la PDM board en el caso caliente.

Timmings PDM different contact values cold
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- e
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- / - ——
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- —
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Time[s]

Figura 67: Temperaturas en el PDM al variar el contacto térmico con la PDM board en el caso frio

Como se menciond otro componente de igual importancia es el DP por lo que se realizaron las

mismas simulaciones esta vez variando el contacto del DP con la PDM board.
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Timmings DP different contact values hot
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Figura 68: Temperaturas en el DP al variar el contacto térmico con la PDM board en el caso caliente.

Timmings DP different contact values cold
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Figura 69: Temperaturas en el DP al variar el contacto térmico con la PDM board en el caso frio.

A forma de rectificacion se realizé una corrida con ambos componentes sin contacto térmico

para verificar cbmo se comportan las temperaturas de dichos componentes en ambos casos.
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Timmings cold [PDM DP 0 W/m2C]
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Figura 70: Temperaturas de todos los componentes con contacto 0 en el DP y PDM en el caso frio.
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Figura 71: Temperaturas de todos los componentes con contacto 0 en el DP y PDM en el caso caliente.

Como se mencion6 previamente el modelo también fue realizado para dos casos intermedios,
esto es con el radiador cubierto parcialmente, por lo que se realizaron corridas para estos casos tanto
en el caso frio como en el caso caliente. En el caso frio hubo una diferencia critica y es que se
utilizé un perfil de temperaturas mas extremo el cual se da en temporada invernal en el sitio y en el

cual la temperatura en el suelo es de -17°C, razon por la cual los resultados en el caso frio tendran
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diferencias desde el inicio con los demas casos al no partir de 0°C. Por el otro lado el caso caliente
se consider6 practicamente idéntico al previamente dado y la unica modificacion fue el grado de

cobertura del radiador.

Figura 72: Resultados con el radiador cubierto al 30% para el caso frio extremo.

Figura 73: Resultados con el radiador abierto al 70% para el caso caliente.

Finalmente se realizaron los mismos calculos pero ahora con el radiador cubierto al 70%, caso
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que parece el mas conservador y adecuado a lo esperado.

Timmings open 30 percent cold [PDM 16 W]
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Figura 74: Resultados con el radiador abierto al 30% para el caso frio extremo
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Figura 75: Resultados con el radiador abierto al 30% para el caso caliente.

Una tltima simulacién fue realizada para asegurar la integridad del instrumento antes del vuelo,
en este caso el instrumento no estara en vuelo sino en el piso. El objetivo de esta ultima simulacion

es observar el comportamiento del telescopio en el suelo al estar apagado y asi asegurarse que en el
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caso de un dia muy frio -20°C, los componentes electrénicos apagados en el suelo no se enfriaran a
tal grado que puedan poner en riesgo su integridad y asi causar un fallo que provoque que los

componentes no enciendan al despegar.

En esta ultima prueba se partira de que el instrumento se encontrard en un hangar a 20°C en
equilibrio térmico y sera sacado al exterior con una temperatura de -20°C al atardecer, donde
permanecerd unas horas antes del despegue. En el software simplemente se introducird como
temperatura inicial del instrumento 20°C y estara en contacto con un ambiente a -20°C donde
permanece estable para ver su comportamiento en el tiempo. Se presenta el mismo analisis con el

radiador completamente descubierto y con radiador cubierto a un 70%.

Figura 76: Comportamiento de los componentes de EUSO-BALLOON apagados en el suelo en una temperatura
ambiente de -20°C.
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Figura 77: Comportamiento de los componentes de EUSO-BALLOON apagados en el suelo en una temperatura
ambiente de -20°C

3.4 Analisis de resultados

El modelo analitico nos da una primera idea de como se comporta el instrumento en estado
estacionario y las temperaturas a las que tiende el mismo. Se puede apreciar claramente que al variar
el parametro de cobertura del radiador se pueden obtener resultados que aseguran estar dentro del
rango de temperaturas optimo tanto para el caso frio como para el caso caliente. Con lo que queda

validado que se puede considerar el factor de cobertura como un parametro de disefio.

Las primeras dos simulaciones muestran que en el caso que el radiador se encuentra
completamente cubierto, tanto en el caso caliente como en el caso frio, las temperaturas tienden a
dispararse inmediatamente con lo que parece que en cualquier vuelo en el caso de Timmings, cubrir
el radiador completamente pordria ocasionar problemas de calentamiento, como es apreciable en los
graficos los componentes siguen elevando las temperaturas y por lo que el equilibrio no se alcanza
durante la duracién de toda la noche con lo que si el vuelo se continuara es probable que los
componentes alcanzarian temperaturas peligrosas para su funcionamiento y corran el riesgo de

quemarse.
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El segundo caso fue el caso opuesto donde se encontr6é que al descubrir totalmente el radiador
tenemos un buen enfriamiento de los componentes, dicho caso parece mantener a los componentes
en temperaturas seguras sobre todo en el caso caliente, sin embargo en el caso frio podria ser un
poco riesgoso el tener el radiador completamente descubierto, dado que en el caso que la
conduccion térmica hacia el radiador sea mas buena de lo esperado podria haber un sobre
enfriamiento, aunque la posibilidad parece remota dados los resultados obtenidos y que hay una
buena disipacion de calor por parte de los componentes los cuales logran mantenerse calientes por si

mismos.

A continuacién revisamos el pequefio estudio hecho sobre el cambio de las temperaturas en el
DP y PDM al variar el contacto térmico con la PDM board, dichos resultados arrojaron resultados
interesantes, por un lado demostraron que efectivamente dicho contacto puede generar una variacién
relativamente importante en la temperatura de los sistemas, sin embargo, también demostré que a
los 500 W/m?C el componente se encuentra cerca de la saturacion, es decir, llega cerca del punto
donde no importa si aumentamos la conduccion térmica el sistema no se puede enfriar mas rapido
pues ya todo el calor lo esta sacando. Por otro lado se nota que en el rango de conduccion de 0 a 100
W/m?2C los cambios en la variacion de la conduccion se vuelven mas importantes y la temperatura
realmente aumenta considerablemente al disminuir este valor. En el mismo rublo como una
colaboracion se corrié una simulacion en la que el DP y PDM tienen una conduccion cero con la
PDM board, lo cual los deja simplemente interactuando por radiacion, dicho caso idealizado nos da
una buena idea de lo que sucede con todos los componentes al disminuir la conduccion. Los
resultados nos dejan claro que las temperaturas de dichos componentes se disparan como es de
esperar al no estar conduciendo, pero también dejan ver otro resultado importante, y es que los
demas componentes tienen una baja importante en su temperatura, esto nos da la idea de que al ser
los dos componentes que mas disipan, también ayudan considerablemente a calentar los demas

sistemas que se encuentran anclados a la PDM board.

Finalmente se realizaron las corridas con los casos de coberturas parciales del radiador, tanto el
de 30% de cobertura como el del 70%, ambos casos arrojaron resultados bastante alentadores pues
ninguno dispara sus temperaturas, en el caso caliente, ni bajan demasiado, en el caso frio, resultados
que nos llevan a pensar que quiza un disefio intermedio entre estos casos quiza sea la alternativa mas

segura y conservadora para el disefio final del globo a volarse en Timmings, mientras para
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ambientes mas frios o mas calientes deberia optarse por otra de las soluciones ya que entre todas

parecen cubrir un gran rango de necesidades para diferentes escenarios de vuelo.

La simulacion realizada para el comportamiento en el suelo muestra que la velocidad de
enfriamiento del instrumento es bastante baja del orden de unos pocos grados por hora, lo cual nos
indica que el riesgo que los componentes se congelen antes de ser lanzados es en extremo bajo, ya
que la probabilidad de encontrar dichas gélidas temperaturas en el mes de Agosto es muy baja y ain

con ellas el dispositivo tardaria mas de 5 horas para alcanzar temperaturas suficientemente bajas.
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4 Conclusiones
4.1 Pixqui

Se logré un buen entendimiento del comportamiento térmico de los instrumentos durante un
vuelo suborbital al encontrar varios escenarios y lograr encontrar las diferencias que causan los
diversos comportamientos, asi mismo los datos reales permitieron observar problemas y aciertos
en la simulacién, los cuales al final fueron corregidos y se pudo corroborar que las simulaciones
y calculos hechos previos estuvieron bien encaminados, y aunque hubo notables diferencias,
estas se debieron a factores desconocidos antes del vuelo y no podian ser previstas antes, como la
posicién del instrumento en la géndola, pero al obtener mas informacién y hacer las correcciones

pertinentes, el modelo se comporté de una forma increiblemente cercana a la realidad.

Un punto muy importante fue el encontrar que el globo es un factor que puede modificar de
gran manera, aunque no los rangos de temperatura esperados, el comportamiento durante el vuelo
con lo que es de vital importancia en adelante tener mas detalles sobre el globo y la gondola para

futuros en vuelos poder hacer predicciones mas correctas.

Se corroboré la importancia del recubrimiento exterior y se logroé asentar como acierto la
eleccion de la pintura blanca como recubrimiento exterior pues de esta forma el instrumento se
mantuvo en los rangos de temperatura deseados, dicha importancia es incluso acentuada por el
hecho que toda la gondola se encontraba pintada de blanco debido a que los expertos en el

analisis térmico de NASA también asi lo habian considerado.

Finalmente es de remarcar el papel que tuvieron las pruebas térmicas realizadas previamente
al vuelo en la camara de vacio térmico (ver apéndice I ), pues durante estas pruebas se encontrd
el grave problema de calentamiento de una de las tarjetas electronicas y la cual, de no haber sido
identificado el problema, pudo haber presentado fallas por sobrecalentamiento en el vuelo, y al
ser esta tarjeta uno de los sistemas que proveen energia a los demas, pudo haber terminado como
un total fallo la misién. Dicha situacion como se mencioné antes pudo ser identificada y se

coloco el disipador de cobre que solucion6 el problema.

El vuelo cumpli6 su objetivo y se obtuvo muy valiosa informacién sobre el comportamiento
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térmico de los sistemas para vuelos suborbitales con lo cual podemos considerar que la mision
AEMB-F1 ha sido un gran éxito y un gran paso en el desarrollo de las plataformas de pruebas

suborbitales en México.

4.2 EUSO-BALLOON

El modelo con sus diferentes variantes parece cubrir un gran rango de necesidades térmicas que
se puedan requerir dependiendo del ambiente de vuelo del globo, es decir, si el vuelo fuera a
realizarse en lugares diferentes a Timmings el aislamiento podria ser facilmente acondicionado para
que el globo se encuentre en un rango de temperatura seguro. Por otro lado los resultados al dar
tantos valores y comportamientos diferentes también dejan claro que es de vital importancia los
resultados que se den en las pruebas en el simulador térmico de CNES pues esto nos dara una idea
clara de cudles son los contactos térmicos reales entre los componentes y su disipacion, es de
remarcar su importancia pues s6lo una prueba y caracterizacion experimental del dispositivo nos
dara los paramentros necesarios para realizar una simulacion precisa y de alta confiabilidad. En este
trabajo se presentan varios resultados en diferentes escenarios posibles pero es de recordar que las
simulaciones no pueden en ningin momento sustituir las pruebas experimentales reales ya que son
estas las que dan la pauta para identificar el escenario real esperado y a partir de estas tener una

buena simulacion con un pequefio margen de error para el vuelo.
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Apéndice I: Pruebas de termo-vacio

Como parte de las pruebas previas al lanzamiento de la carga util se realizaron pruebas de
termo-vacio en el laboratorio de detectores del Instituto de Ciencias Nucleares de la UNAM con la
ayuda de compafieros encargados del disefio de la electronica. Estas pruebas consistieron en pruebas no
destructivas debido al poco margen de tiempo con el que se contaba, en las pruebas el procedimiento
fue el colocar el instrumento en una campana de vacio la cual alcanz6 aproximadamente 1x107 bar de
presién y la cual cuenta con una placa en su interior la cual puede calentarse o enfriarse para simular
las condiciones de temperatura y presion a las que se encontrara el dispositivo en el vuelo.
Lamentablemente la cdmara ain no cuenta con un sistema de venteo, por lo que al calentar y enfriar
por medio de sélo una placa inferior se tienen gradientes de temperatura bastante grandes, los cuales,
son medianamente mitigados por la buena conduccion térmica del aluminio de la estructura de
PIXQUI, pero siguen siendo relevantes y por tanto deben ser tomados en cuenta al comparar las

temperaturas entre los componentes cercanos a la placa y los mas alejados de ella.

Figura 79: Camara de vacio con el dispositivo en el interior.

La camara de vacio habia presentado problemas para disminuir la temperatura por lo que se le hizo

una adaptacion en la cual se le colocd una cubierta aislante alrededor y dentro de la cual se forzé la
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entrada de aire enfriado con nitrogeno liquido. Con esta modificacion se logré disminuir la temperatura
alrededor de 10 grados mas de lo logrado anteriormente, sin embargo las temperaturas con el
dispositivo dentro continuaron un tanto elevadas. A pesar de esto se continud la prueba pues la
principal preocupacién durante el vuelo es el sobrecalentamiento que pudiera existir por la sobre

exposicion al sol.

Debido a que la cdmara de vacio dispone de espacio limitado, el dispositivo fue introducido sin su
cubierta externa y simplemente sus modulos internos fueron metidos dentro. La principal preocupacién
durante la prueba es que se dafiasen los componentes electronicos, ya que no existia un remplazo
rapido para muchos de ellos, por lo tanto se coloc6 termistores sobre cada uno de los chips principales
y se hizo el monitoreo en tiempo real para poder abortar la prueba en caso de un acercamiento
peligroso a los limites de operacion de los componentes (en los componentes importantes dichos
limites eran de -40°C a 85°C a excepcion de los reguladores que pueden soportar hasta 115°C) y en
este caso se establecio6 que si un componente pasaba los 80°C seria bajada la temperatura

inmediatamente. A continuacion se muestran los resultados obtenidos durante la prueba
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Figura 80: Graficos de las temperaturas registradas en los componentes durante la prueba de térmo-vacio (las lineas
verticales son errores que hubo en el sistema de toma de datos y deben ser entendidas como pequeiios errores de
medicién por lo que son ignorados)

Durante la prueba se llevé a cabo un ciclo donde se inicié6 por comenzar a operar la bomba de
vacio, una vez en la presion minima estable se encendi6 el control térmico y los componentes asi como
el sistema de adquisicion de datos y se establecio la temperatura objetivo dentro de la camara de vacio
a 40°C, sin embargo en la prueba el convertidor DC/DC del LVPS 2 alcanz6 temperaturas muy altas
que ponian en riesgo la integridad del componente pasando los 80°C, con lo cual aproximadamente a
las 4 h de operacién se disminuy6 la temperatura de la cAmara, se establecié ahora el ciclado en frio
abriendo la ventilaciéon de aire enfriado con nitrogeno y estableciendo la campana en modo de

enfriamiento.
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Figura 81: Camara de vacio conectada al nitréogeno liquido para enfriar

Una vez finalizada la prueba se decidié que las temperaturas alcanzadas por el convertidor DC/DC
eran en extremo altas por lo que se decidié colocar una lamina de cobre pegada al convertidor a modo

de disipador utilizando un pegamento de alta conduccién térmica.

Figura 82: LVPS 2 con el disipador de cobre pegado encima.

Con esta mejora se realiz0 nuevamente una prueba a alta temperatura y se encontré que la
temperatura del convertidor no super6 los 50°C con lo que se dio por solucionado el problema de

calentamiento.
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